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RESUMO

O presente trabalho propée uma ferramenta de baixo custo computacional para anélise
de aeroelasticidade estatica de asa finita, aplicavel ao projeto conceitual de aeronaves,
por meio da consideracao do efeito da flexibilidade da asa em seu projeto aerodinamico
e estrutural e que permita avaliar a condicao de divergéncia da asa e a influéncia de
sua flexibilidade em seu desempenho aerodindmico. O modelo consiste em utilizar o
método de Glauert para modelar as cargas aerodinamicas e um elemento finito de viga
para modelar a rigidez da asa e os deslocamentos dos graus de liberdade da tor¢ao e
flexdo. A interagdo fluido-estrutura é acoplada pelo modelo da sec¢éo tipica aeroelastica
em cada secao da asa, iterando a aerodindmica e a analise estrutural e atualizando a
torcao geométrica apOs cada iteracdo. A convergéncia da aerodinamica e interacao
estrutural é avaliada pela diferenga maxima entre a torcdo da asa em duas iteragdes
consecutivas. Apés atingir a convergéncia, a teoria da linha de sustentagao é utilizada
para avaliar a eficiéncia aerodindmica da asa e o fenémeno de divergéncia de asa
do modelo aeroelastico € comparado frente ao modelo tedrico proposto por Wright
e Cooper (2007). O desempenho aerodinamico da asa rigida a torcado é comparado
com o da asa flexivel considerando a geometria da asa do Piper PA28-161 Warrior
II. A partir do manual de operacédo da aeronave, foram escolhidas 4 condi¢des de
voo, variando o peso do avido e a pressao dinamica, e as asas flexiveis e rigidas
foram testadas nessas mesmas condicdes. O estudo de divergéncia de asa feito
com o modelo computacional proposto permitiu a obtencéo da pressao dinamica de
divergéncia, resultando em um valor aproximadamente 26% maior em relagéo a pressao
limite do modelo tedrico. A anélise de desempenho mostrou que, para a geometria
adotada, o arrasto induzido da asa flexivel foi reduzido em 1,94% para o melhor caso
guando comparado a asa rigida a tor¢do. A analise de flexao mostrou que, para a asa
flexivel a torcao, a distribuicdo de sustentacdo da asa resultou em uma redu¢do maxima
de 5,3% no momento fletor resultante em comparacao com a rigida, o que permite a
reducdo do peso da asa e otimizacao do projeto estrutural. O custo computacional do
método foi considerado baixo, tornando-o adequado como uma ferramenta de projeto
conceitual para aeronaves.

Palavras-chave: Aeroelasticidade Estatica. Método de Glauert. Método dos elementos
finitos. Divergéncia.



ABSTRACT

The present study proposes a low computational cost tool for static aeroelasticity
analysis of finite wings applicable to the conceptual design of aircraft through the
consideration of the effect of wing flexibility on its aerodynamic and structural design
and that allows evaluating the condition of wing divergence and the influence of its
flexibility on its aerodynamic performance. The model consists of using the Glauert
method to model the aerodynamic loads and a beam finite element to model the
wing stiffness and the displacements of the torsion and flexion degrees of freedom.
The fluid-structure interaction is coupled by modeling the typical aeroelastic section in
each wing section, iterating the aerodynamics and structural analysis and updating the
geometric torsion after each iteration. The convergence of aerodynamics and structural
interaction is evaluated by the maximum difference between the wing twist in two
consecutive iterations. After reaching convergence, the lifting-line theory is used to
evaluate the aerodynamic efficiency of the wing and the wing divergence phenomenon
of the aeroelastic model is compared with the theoretical model proposed by Wright e
Cooper (2007). The aerodynamic performance of the torsionally rigid wing is compared
with the flexible wing considering the wing geometry of Piper PA28-161 Warrior Il
airplane. From the aircraft’s operations manual, 4 flight conditions were chosen, varying
the weight of the plane and the dynamic pressure, and the flexible and rigid wings were
tested under these same conditions. The wing divergence study carried out with the
proposed computational model allowed obtaining the dynamic divergence pressure,
resulting in a value approximately 26% higher than the limit pressure of the theoretical
model. The performance analysis showed that, for the adopted geometry, the induced
drag of the flexible wing was reduced by 1.94% for the best case when compared to
the torsionally rigid wing. Bending analysis showed that, for the torsionally flexible wing,
the lift distribution of the wing resulted in a maximum reduction of 5.3% in the resulting
bending moment compared to the rigid one, which allows wing weight reduction and
optimization of structural design. The computational cost of the method was considered
low, making it suitable as a conceptual design tool for aircrafts.

Keywords: Static Aeroelasticity. Glauert method. Finite element method. Divergence.
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1 INTRODUCAO

A aeronave é uma estrutura que apresenta flexibilidade e, dessa forma, pode
sofrer deformacdo. Como consequéncia, seu comportamento aerodinamico € alterado
e o corpo sofrera nova deformacao, realimentando o mecanismo de influéncia mutua
entre o escoamento de fluido e a estrutura. A ciéncia que estuda essa relagdo da-se
o nome de aeroelasticidade (BISPLINGHOFF; ASHLEY, 1975). Segundo Wright e
Cooper (2007), a aeroelasticidade é definida como o campo da ciéncia que se preocupa
em estudar e descrever a interacdo entre forcas aerodinamicas, inerciais e elasticas
em corpos flexiveis. Considerando apenas o acoplamento das for¢cas aerodinamicas e
elasticas e eliminando a dependéncia do tempo, tem-se a chamada aeroelasticidade
estética.

As deformacgdes aeroelasticas estaticas sao importantes porque governam as
cargas na condi¢ao de voo estavel, como a distribuicdo de sustentacao, as forgas de
arrasto, a eficacia das superficies de controle, 0 comportamento do compensador da
aeronave e também a estabilidade estatica. A forma aeroelastica da asa na condicao
de cruzeiro é de particular importancia, pois tem um efeito crucial no arrasto e, portanto,
no alcance da aeronave. Além disso, tem potencial para definir seu envelope de voo,
pois a instabilidade estatica das superficies geradoras de sustentacao pode resultar em
falha catastréfica, fenébmeno conhecido como divergéncia (WRIGHT; COOPER, 2007).
A velocidade de divergéncia € uma variavel importante a ser considerada durante o
projeto do avido, pois esta no escopo do processo de certificacdo (FAA, 2017) e € um
dos critérios que define a velocidade maxima da aeronave.

De acordo com Collar (1978), historicamente acredita-se que a tentativa do
aviador pioneiro Samuel Langley de voar alguns meses antes dos voos bem-sucedidos
dos irmaos Wright em 1903 falharam devido ao inicio do fendmeno de divergéncia.
Poucos anos depois, apos a aeronave de Langley ser reconstruida pelo também aviador
Glenn Hammond Curtis com uma estrutura de asa muito mais rigida, a aeronave teve
um voo bem sucedido. Em 1916, problemas relacionados a aeroelasticidade foram
registrados durante um voo na Primeira Guerra Mundial, onde as empenagens do
bombardeiro biplano Handley Page O/400 experimentaram vibragcao descontrolada e
de amplitude crescente, evento que possibilitou a primeira observacao e documentagéao
da ocorréncia do fenédmeno posteriormente denominado de Flutter em uma aeronave
(LANCHESTER, 19186).

Nos dias atuais, o problema do excesso de flexibilidade das asas mostrou-se
novamente evidente com o surgimento de novos conceitos de projeto de aeronaves,
geralmente ndo tripuladas, que demandam grande redugéo de peso estrutural, como
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os VANTSs do tipo HALE, aeronaves extremamente flexiveis, estudados por Junior
(2006) e Xie et al. (2013). Dessa maneira, o projeto estrutural envolveu uma reducao
na quantidade de material ao limite dos critérios de falha e, consequentemente, a
flexibilidade passou a influénciar significativamente a performance aerodinamica.
Além disso, 0 projeto de uma aeronave tem caracteristica multidisciplinar e alto
grau de complexidade, exigindo anos de desenvolvimento e custos elevados. Dessa
forma, de acordo com Junior (2006), quanto antes as alteragbes de projeto forem
propostas, isto é, na fase conceitual do projeto aeronautico, menor é o custo gerado
pela modificacdo. Nesse sentido, quanto mais informacao util € provida nas etapas
iniciais do desenvolvimento do avido, melhores decisbes sao tomadas e menor é o
risco de modificacdes posteriores, que tém maior impacto e custo, serem necessarias.
Portanto, é evidente a necessidade do desenvolvimento de ferramentas de analise que
sejam aplicaveis as etapas iniciais do projeto de aeronaves, como é proposto em Xie
et al. (2013) e em Biancolini et al. (2016), considerando critérios de aeroelasticidade
estatica na otimizacao do projeto.

Figura 1 — Evolucao do impacto e custo de uma modificacdo de projeto
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Fonte: Junior (2015)

Dessa forma, através da modelagem das cargas aerodinamicas por meio do
método de Glauert e das deformagdes estruturais utilizando o método dos elementos
finitos, este trabalho propde o desenvolvimento de uma ferramenta computacional,
aplicavel ao projeto conceitual aeronautico, para andlise de aeroelasticidade estatica
tridimensional.
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1.1 OBJETIVO

1.1.1 Objetivo Geral

Desenvolver uma ferramenta de baixo custo computacional para anélise de
aeroelasticidade estatica tridimensional, aplicavel ao projeto conceitual aeronautico, por
meio da da consideracao do efeito da flexibilidade da asa em seu projeto aerodindmico
e estrutural e que permita avaliar a condicao de divergéncia da asa e a influéncia de
sua flexibilidade em seu desempenho aerodinamico.

1.1.2 Objetivos Especificos

 Caracterizar o modelo aeroelastico estatico 3D da asa;

» Implementar o método de Glauert conforme a teoria da linha de sustentagéo de
Prandtl para modelar o carregamento aerodinamico;

* Implementar o FEM de um elemento de viga engastada na raiz com 3 graus de
liberdade por no6 a fim de obter a rigidez linear e torcional da asa e modelar as
cargas estruturais;

» Implementar algoritmo iterativo, a partir do modelo aeroeléstico estacionario,
objetivando integrar os esforgos estruturais e aerodinamicos.
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2 FUNDAMENTAGCAO TEORICA

Neste capitulo sdo apresentados os conceitos e ferramentas teoricas utilizados
no desenvolvimento do projeto. Na secdo 2.1 € apresentado o modelo aeroelastico e
introduzido o fenbmeno de divergéncia, na secao 2.2 é descrito o método de Glauert
para o calculo das cargas aerodinamicas e, por fim, na secdo 2.3 o método dos
elementos finitos € descrito na aplicacdo ao problema para obtencédo das deformacdes
estruturais.

2.1 AEROELASTICIDADE

O termo aeroelasticidade é utilizado para descrever a ciéncia que esta
encarregada de estudar a interacdo entre a deformacédo de uma estrutura flexivel
exposta ao fluxo de corrente de ar e a correspondente alteracdo na forgca aerodinamica
que atua sobre o corpo (BISPLINGHOFF; ASHLEY, 1975).

Na Figura 2 apresenta-se o chamado Tridngulo de Collar, cujas areas de estudo
oriundas das intersec¢des entre aerodinamica, elasticidade e dindmica mostram que a
aeroelasticidade esta dividida em duas grandes areas de estudo: (1) aeroelasticidade
estatica, proveniente da interacdo entre forcas aerodindmicas e elasticas, e (2)
aeroelasticidade dinamica, que inclui as forgas inerciais (WRIGHT; COOPER, 2007).
Como mostra a Figura 2, 0 mecanismo de interacéo estudado por esse trabalho surge
justamente na intersecao entre os efeitos aerodinamicos e elasticos, em uma condicao
onde a estrutura flexivel deforma na presenca de forcas aerodinamicas, alterando,
portanto, o préprio carregamento aerodindmico. (WRIGHT; COOPER, 2007).
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Figura 2 — Sub-areas de conhecimento da aeroelasticidade

Aerodinamica

Fonte: Adaptado de Hodges e Pierce (2011)

2.1.1 Aeroelasticidade Estatica

A aeroelasticidade estatica estuda os fendmenos associados a deformacéao
de estruturas flexiveis das aeronaves, resultante da interagcdo com o carregamento
aerodinamico devido a um fluxo uniforme, isto é, as cargas estruturais que fazem com
que a asa deforme, mudando a incidéncia geométrica, sdo dependentes da prépria
deformacéo estrutural. Nessa area de estudos, a estrutura é considerada em equilibrio
estatico, mesmo que as cargas externas sejam dependentes da torcao da estrutura
(HODGES; PIERCE, 2011).

Figura 3 — Sec¢ao aeroelastica tipica

Sustentacio

Momento de
Arfagem

Fonte: Adaptado de Wright e Cooper (2007)

O comportamento aeroelastico estatico de uma asa € modelado a partir da
secao aeroelastica tipica, mostrada na Figura 3, representada por um aerofélio rigido
atrelado a uma mola torcional representando a rigidez da estrutura e localizada no
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centro elastico, distante ec do centro aerodindmico, onde esté localizado, cerca de 1/4
da corda a partir do bordo de ataque para a maioria dos aerofélios, 0 momento de
arfagem e a forca de sustentacdo (WRIGHT; COOPER, 2007).

A observacao do modelo tridimensional, Figura 4, mostra que o centro elastico
pode ser extendido por todo o comprimento da asa, o que € conhecido como eixo
elastico. De acordo com Wright e Cooper (2007), esse € o0 eixo sobre o qual o
deslocamento de flexdo e a tor¢gao s&o definidos.

Figura 4 — Localizagdo do eixo elastico

Fonte: Adaptado de Wright e Cooper (2007)

A forca de sustentagédo que age sobre uma se¢ao da asa, com velocidade de
escoamento V,, e com angulo de torcao inicial 8, causa 0 momento torcor, em relacédo
ao centro elastico, descrito na Equagéo 1.

My, (y) = Lec = Qc(y)Ci(y)ec (1)

sendo que M, (y) € o momento torgor devido a sustentacdo, C;(y) € o coeficiente de
sustentagdo da secao, c¢(y) é a corda da secao, () é a pressao dindmica, e e € o braco
da forca de sustentacdo. Assim, 0 momento torgor total em relagéo ao centro elastico €
dado pela Equacgao 3, que ainda contabiliza a contribuicdo do momento de arfagem,
descrito na Equagéo 2.

Meja(y) = Con, . (y)Qc” (@)

Mee(y) = Mr,.(y) + Com, . (y)c(y)*Q (3)

sendo M..(y) 0 momento torcor total na se¢ao e C,_,(y) o coeficiente de momento de
arfagem da secéo.

O célculo dos deslocamentos de flexao e torcao depende da magnitude da
sustentacdo e momento torgor total em relacao ao centro elastico. Por consequéncia,
apds calculada a nova torgdo da asa, tem-se uma atualizacao da forga de sustentagéo
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e momento. Dessa maneira, esse mecanismo de interacdo mutua geralmente ocorre
até que uma condicao de equilibrio seja alcangada (HODGES; PIERCE, 2011).

2.1.2 Fenomeno de divergéncia aeroelastica

Dentre os diferentes fenGmenos aeroelasticos observados em uma aeronave,
divergéncia é o nome dado ao fenémeno aeroelastico estatico que ocorre quando
o momento gerado pela forga aerodindmica € maior do que o0 momento restaurador
devido a rigidez estrutural, o que resulta na falha da estrutura. O tipo mais comum
de divergéncia é o relacionado a tor¢ao da asa, onde o0 momento aerodinamico de
arfagem supera 0 momento restaurador da estrutura e a asa se deforma até atingir seu
limite estrutural, como mostrado na Figura 5, que apresenta um teste de divergéncia
aeroelastica da aeronave experimental Grumman X-29, construido pela NASA e Forca
Aérea dos Estados Unidos. Na Figura 5(1) se observa a asa em sua posi¢ao original,
ao passo que em 5(2) ja é possivel observar a estrutura altamente deformada e, por
fim, em 5(3) é atingido o limite estrutural e a asa é arrancada da fuselagem, o que
€ mostrado em 5(4). A velocidade em que esse fen6meno ocorre € chamada de
velocidade de divergéncia (WRIGHT; COOPER, 2007).

Figura 5 — Colapso de uma asa devido a divergéncia

—

Fonte: Adaptado de Gibbs (2005)
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Figura 6 — Asa retangular flexivel com raiz fixa a fuselagem

Fonte: Adaptado de Wright e Cooper (2007)

Wright e Cooper (2007) apresentam um modelo de divergéncia para uma asa
retangular tipo cantilever como a da Figura 6. Por hipétese, a tor¢cao estrutural tem um
comportamento linear como apresentado na Equacao 4:

0= %epoma (4)

sendo 6 a torcdo da asa devido a elasticidade, 0,,,., a torgéo estrutural na ponta da
asa, s a semi-envergadura e y a posi¢ao na envergadura. Considerando que a estrutura
possui rigidez torcional constante ao longo da envergadura e aplicando o principio dos
trabalhos virtuais, a tor¢do na ponta da asa é dada por:

3Qec?s%ay,

Oponta = GGJQE 2Qec?s%ay, 0 )

a,, € a derivada do C; da secao em relacdo ao angulo de ataque, GJ € a rigidez

torcional da estrutura e 6, é o angulo geométrico na raiz da asa. E facil notar que se o

denominador da Equagao 5 for nulo, 6,,,., tende ao infinito. Logo, define-se a pressao
dindmica de divergéncia como:

Qu = —GT_ (6)

ec?s?ay,,
2.2 MODELO AERODINAMICO

Aerodinamica é a ciéncia que estuda os efeitos das cargas atuantes entre
objetos em movimento e o fluido em que esses estao submersos, nesse caso particular,
o ar (SOUSA, 2008). Segundo Prandtl, Oswatitsch e Wieghardt (2013), o termo em
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questao é usualmente utilizado para problemas decorrentes do voo e outros tépicos
envolvendo o fluxo de ar.

As cargas aerodindmicas sao geradas a partir da diferenca de pressédo que
existe ao redor do corpo imerso no escoamento, aliada a acao dos efeitos viscosos em
sua superficie (SOUSA, 2008). As principais forgas aerodinamicas sdo chamadas de
sustentagao e arrasto, que, por consequéncia, também causam momentos atuantes
sobre o corpo.

2.2.1 Geometria da asa

Segundo Houghton et al. (2017), se uma asa horizontal € cortada por um
plano vertical paralelo a linha de centro, o formato da segao resultante é o denominado
perfil aerodindmico ou aerofélio. A Figura 7 apresenta a geometria do aerofdlio e suas
principais caracteristicas.

Figura 7 — Geometria de um aerofélio

espessura

angulo de ataque

bordo de ataque L e

linha de arqueamento

vento relativo angulo de

incidéncia

/hordo de fuga
% linha de corda

linha paralela ao eixo longitudinal do avido

Fonte: Adaptado de Rodrigues (2013)

Voltando a atencdo ao termos de maior importancia para este trabalho, como
mostra a Figura 7, a corda de um aerofdlio ou asa é uma linha reta imaginaria que
passa através do perfil desde o bordo de ataque até o bordo de fuga. Além disso,
também é possivel identificar o angulo de ataque, que é definido como o angulo entre
a linha de corda da asa e a diregao do vento relativo e tem alta influéncia na forga de
sustentacao gerada.

De acordo com Houghton et al. (2017), a Figura 8 representa a vista plana
de uma asa finita, ou planiforme, e define os simbolos para diversos parametros
importantes para seu estudo, como a envergadura, que é a dimenséo b e define a
distancia entre as duas pontas das asas. Medindo a distancia b/2, de cada ponta até a
linha central, temos a semi-envergadura da asa. Outros termos relevantes para esse
estudo sdo as cordas na raiz e ponta, respectivamente, ¢, e ¢; € a corda média ¢ que €
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definida pela divisdo entre a drea da asa e a envergadura.

Figura 8 — Forma plana da asa e suas caracteristicas

Bordo de ataque

Bordo de fuga

e b/2 >l bz >

Ponta da asa |

Fonte: Adaptado de Houghton et al. (2017)

2.2.2 Meétodo de Glauert

De acordo com Anderson (2001), a teoria aerodinamica de uma asa finita leva
em consideracdo o fato desse corpo ser tridimensional e, portanto, o escoamento
sobre ele também ocorrer em 3 dimensdes. A observacao desse escoamento (Figura
9) mostra a existéncia de uma componente do escoamento que atua na direcéo
da envergadura da asa e que é gerada pela diferenca de pressao existente entre a
superficie inferior (alta pressao) e superior (baixa pressao) ao longo da asa.
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Figura 9 — Escoamento sobre asa finita

Linha de corrente
sobre o extradorso V.

Vista superior
(planiforme)

=+ Envergadura b———*

Vista Baixa pressio
— |
frontal 5
Alta pressdo

Fonte: Adaptado de Anderson (2001)

Na extremidade livre, porém, o escoamento tende a se curvar e originar o
chamado voértice de ponta de asa, que é responsavel pela componente de velocidade
induzida direcionada em oposi¢cédo a sustentagdo, chamada downwash, que altera o
angulo de ataque real entre 0 escoamento e a asa, originando um angulo de ataque
induzido e permitindo escrever a Equacao 7, que define o angulo de ataque efetivo da
secao (HOUGHTON et al., 2017).

Qepp =@ — (7)
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Figura 10 — Angulo de ataque efetivo na secdo da asa

Fonte: Adaptado de Anderson (2001)

Para calcular a distribuicdo de downwash ao longo da envergadura, o cientista
Ludwig Prandtl (1875-1953) propds a sobreposi¢ao linear de infinitos vortices ferradura
com magnitude infinitesimal dI" ao longo da linha de sustentac¢ao, induzindo, cada
um, uma componente infinitesimal de downwash. Mostrada na Figura 11, essa
configuracao, denominada folha de vortices, permite alterar a distribuicao de I' ao longo
da envergadura de acordo com a geometria da asa. Dessa maneira, a distribuigdo de
downwash total ao longo da linha de sustentacédo pode ser calculada pela Equacéo 8
(ANDERSON, 2001).

Figura 11 — Folha de vértices composta por infinitos vértices ao longo da linha de

sustentagao
By s D g
A N2
-~ I ~ - F
” | N2 _.f'f
# 2 -
P i ' /\f’_ iy
s i froe S =
.fjr i dy o —— —g— I
i 5 =
—— A x —
/ Linha de e -
Tsustentagio -
!l' a — .__...,.__.-..{_-}
iLF_ 3 T-_c-— R e e
Fonte: Adaptado de Anderson (2001)
1 (P2 (dr/dy)dy,
wly) = - [ B o ®)
4m b2 Y~ Yo

Ainda como é apresentado em Anderson (2001), para definir a teoria da linha
de sustentacdo (LLT), Prandtl modelou a sustentacdo em uma secao y utilizando a
circulacao e o aerofolio, como apresentado na Equacgéo 9.
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pVZ

L = pVcl(y) = == c(y)2m(aess — ar—o) (9)

Dessa equagéao, substitui-se o a.;; na Equagdo 7 e o «; da Equagéo 8,
resultando na equacéao 10, que é chamada de equacao fundamental da LLT.

b/2
)= T L[ o)

TVeoc(y) an-oly) ¥ AmVoo J o2 Y — Yo

Assim, a distribuigdo de circulacao ao longo da envergadura de uma asa finita
pode ser obtida mediante a solucdo da Equacao 10. A resolucao utiliza a transformacéao
de variavel apresentada na Equacéao 11 e assume ter a forma da Equacao 12. Assim, o
calculo das integrais resulta na Equagéo 13.

Y= gcos(@) (11)
N
T(0) =2bV Y _ Ansin(n®) (12)
2 al , al sin(n®)
a(0) = e®) 21: A,sin(n®) + ap—o(0) + 21: nAnW (13)

A Equacéo 13 pode ser resolvida com a utilizagdo do denominado Método
de Glauert que, segundo Katz e Plotkin (2001), consiste em discretiza-la ao longo da
envergadura, variando © no intervalo [0,7/2] para o caso de asas simétricas e obtendo
um sistema linear que sera resolvido para a incdgnita dos coeficientes A,, que definem
a distribuicao de circulacdo ao longo da envergadura. Organizando a Equacao 13 com
os termos dependentes de A,, no lado esquerdo e os termos independentes no lado
direito, chega-se na Equagao 14:

al —4bsin(n®©) sin(n®)\
ZA” ( 27c(O) - sin(O) ) = @1=0(6) —a(6) (14)

1
sendo o lado esquerdo composto pela multiplicagédo entre a matriz de influéncia
aerodindmica e o vetor de coeficientes A,,, ao passo que em seu lado direito tém-
se o vetor de angulos de ataque.

Avaliando essa equacao em N posi¢des da envergadura e truncando a série
da Equacgado 12 em N termos, a Equacéo 13 se torna o sistema linear apresentado na
Equacéo 16.

Qo = OéL:o(@z') - Oé(@z') (1 5)
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—4bsin(101) sin(l@l)) ... —4bsin(NOn) sin(N®1)> Al

2mc(©1) T sin(©1) 2mc(01) B sin(©1) Qo1
: . : =4 b (e
—4bsin(10y) sin(10 ) —4bsin(NON) sin(NOy)
27rc(®N)N - sin(@IirV)) QWC(@N)N - m(@Aﬁ ) Ay Qon

A inclusao do deslocamento estrutural dentro do modelo aerodindmico acontece
por meio da adicdo da distribuicdo do angulo de tor¢ao, calculado através do método
dos elementos finitos, ao angulo de ataque geométrico da asa na Equacao 15. Assim,
a flexibilidade estrutural do modelo é considerada para o calculo dos parametros
aerodinamicos.

Apds a obtencao dos coeficientes A,,, € possivel escrever as Equacdes 17 a
21, que apresentam as variaveis aerodinamicas para o modelo de asa simétrica.

CL == WARAl (1 7)
Cpi=TARY nA} (18)
4b .
Gi(0) = - @) > A,sin(n®) (19)
b
[(©) = Ci(©)Qc (21)

onde AR representa a razdo de aspecto, C}, o coeficiente total de sustentagéo, Cp; 0
coeficiente total de arrasto induzido, C;(©) o coeficiente local de sustentacéo, L a forgca
de sustentagéao total gerada e /(©) a forca local de sustentagéo.

A validacdo do método de Glauert pode ser feita por meio de solugéo analitica e
exata como o caso da asa eliptica sem tor¢cao, com funcao de corda dada pela Equagéo
22, onde a variacao da circulacao ao longo da envergadura também segue uma forma
eliptica e que, de acordo com Anderson (2001), € descrita pela Equacao 23, onde
I'y representa o valor da circulagdo na origem, como mostrado na Figura 11. Assim,
apenas o coeficiente A; ndo € nulo e é descrito pela Equagéao 24.
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AS = AP = (0 — ano) (24)

Além disso, também é possivel considerar uma asa eliptica com variacédo de

torcao linear de forma a, ‘;;—2 = agcos(O), resultando nos coeficientes A,, separados
em uma parcela para asa com e sem tor¢ao, como apresentado na Equacgao 25. Dado
que a asa eliptica é simétrica em torno do eixo horizontal, apenas os coeficientes para

n impar ndo sao nulos, o que resulta na circulagdo de Equacéao 26.

a0 sin(r/2(n—2)) sin(w/2(n+2))] I AT
R A b o S @
2b
P (@) — 220t 3" Ausin(n©) (26)
e
n=1,3,5..

2.2.3 Momento de Arfagem

Em aerodindmica, o momento de arfagem representa o torque produzido
pela forca aerodinamica se sua aplicacao for considerada, ndo no centro de pressao,
mas no centro aerodinamico do aerofélio. Para a maioria dos aerofélios, o centro
aerodinamico esta localizado em 25% da corda a partir do bordo de ataque. A Equagéo
2, anteriormente apresentada, formula a distribuicdo do momento de arfagem ao longo
da asa, que é principalmente dependente do aerofélio. Como mostra a Figura 12, tal
valor, dependente do coeficiente de momento de arfagem C,,,_,, do aerofdlio, pode ser
considerado constante, visto que, para a maioria dos aerofdlios, para angulos de ataque
na faixa linear de C1, o coeficiente de momento de arfagem calculado em relacéo ao
centro aerodindmico ndo varia significativamente (KATZ; PLOTKIN, 2001).
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Figura 12 — Curva de C,,, , x « indicando a constancia do coeficiente na faixa linear de
Cl

2.0 A &) Experimental

s } Re = 9 x 106

a, deg.
Fonte: Adaptado de Katz e Plotkin (2001)

2.3 MODELO ESTRUTURAL

Neste trabalho, o modelo de estrutura considerado sera o de uma asa reta cujo
comportamento estrutural serd aproximado pela dinamica de sua longarina principal
retilinea, que sera modelada como uma viga engastada e resolvida através do método
dos elementos finitos (FEM), que € uma técnica de solucao de equacdes diferenciais
parciais. O FEM discretiza uma geometria continua em elementos menores, dividindo-
a em um numero finito de elementos, conectados por nés, e obtém uma solucao
aproximada, mas representativa da estrutura como um todo (SMITH; GRIFFITHS;
MARGETTS, 2013).

2.3.1 Matriz de Rigidez local de um elemento de viga

Segundo Rao (2011), uma viga é um elemento de barra reto que é submetido,
principalmente, a cargas transversais. Assumindo sua simetria em torno dos eixos y e
z, a deformagéo de uma viga é descrita por seu deslocamento transversal e rotagao.
Portanto, o deslocamento transversal e a rotacdo em cada extremidade do elemento
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de viga, submetido a carga transversal, definem seus graus de liberdade. Na Figura 13
séo indicados os 4 graus de liberdade, no sistema de coordenadas local (xy), para um
elemento de viga de comprimento | e seu deslocamento nodal, d,(z), apresentado na
Equagéo 27 .

Figura 13 — Representagé&o de um elemento de viga submetido a carga transversal e
seus graus de liberdade

Vi=q;=v(x=0) Vo= ga=v(x=1)

/[-\ = gg= I (x=1) /—H

1= Gp=3¥(x=0)

De——-—»x L ]

Fonte: Adaptado de Rao (2011)

U1
— 1
dn(x) = [N]'q = [N1(2)N2(x) N3(z) Na()] ; (27)
2
)

O elemento mostrado na Figura 13 tem rigidez a flexdo El e, ao sofrer a
aplicagéo nodal de uma carga transversal u (unidade de forga/comprimento), a Equagéao
28 definira a equacao de equilibrio para este sistema (SMITH; GRIFFITHS; MARGETTS,
2013).

d*d,
dz*

Utilizando as Equacdes 27 e 28 € possivel mostrar que a matriz de rigidez de
um elemento de viga submetido a um carregamento transversal aplicado apenas nos
nés, assim como demonstrada por Smith, Griffiths e Margetts (2013), tem o formato da
Equacao 29. Além disso, a Equacao 30 representa a relagao de rigidez flexional desse
elemento.

u=FI

(28)

1O capitulo 4 de Rao (2011) apresenta uma discussdo completa acerca das fungées de interpolagéo
nodal N;(x).
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12 6l —-12 6l
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U1 f1

kg e =4 (30)
V2 f2
T mo

Para uma forga externa transversal u linearmente distribuida no comprimento
do elemento finito delimitado pelos nés 1 e 2, de acordo com Savassi (1996), o vetor
de carregamentos apresentado na Equacéo 30 tem o formato da Equacéo 31. Neste
trabalho, a forca transversal mencionada é representada pela forca de sustentacao,
ou seja, o carregamento aerodindmico é considerado no calculo dos deslocamentos
estruturais.

N (0, 35u1 4 0, 15us)!
1,5 12/30
fef _ mi _ ( , OUq +U2) / . (31)
f2 (0, 15uy + 0, 35us)l
msy —(u1 + 1, 5u9)1%/30

Além disso, considerando-se um elemento de viga sujeito a aplicacao de
momento torgor ¢ em seus nés, Figura 14, tem-se a matriz de rigidez torcional mostrada
na Equacéao 32. Por fim, a Equacgao 33 apresenta a relacao de rigidez torcional desse
elemento (RAO, 2011).

Figura 14 — Representacdo de um elemento de viga sujeito a momento torgor e seus
graus de liberdade

e Q6

7
el
-

%1= gs ’3

Fonte: Adaptado de Rao (2011).
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1 —1] 32)

k] {Z} - {Z} (33)

Ao se considerar uma distribuicdo de torcdo constante ao longo do elemento
finito delimitado pelos n6s 1 e 2, o vetor de carregamentos externos torcionais
apresentado na Equacao 33 pode ser escrito como o carregamento meédio entre os dois
extremos, como elucida a Equacgao 34. Neste trabalho, a torcao externa mencionada é
representada pelo momento torgor total calculado em relacéo ao eixo elastico da asa.

fu = {t} _ {(O’ 5L } (34)
to (0,5t)1

Dessa maneira, o elemento de viga pode ser utilizado para modelar a longarina
de uma aeronave com a condicdo de contorno de engaste na raiz, sujeita aos
carregamentos da forga de sustentacdo e momento de arfagem. No caso de uma
longarina retilinea em uma asa reta, o eixo de coordenadas local esta alinhado com
0 eixo global da asa e, portanto, ndo € necesséria a inclusdo de uma matriz de
transformacéao entre os eixos nas Equagdes 29 e 32 que representam, respectivamente,
as matrizes de rigidez flexional e torcional do elemento finito. Além disso, segundo Rao
(2011), a partir desse alinhamento, € assumida a hipétese de que os esforgos cortantes
e deformacgdes ndo geram torgdes e vice-versa, isto é, as solugbes para os problemas

de flexao e tor¢gdo podem ser desacopladas e resolvidas de forma independente.

2.3.2 Matriz de rigidez global

A construgcdo da matriz de rigidez global do modelo ocorre por meio das
matrizes locais e da chamada relacdo de conectividade dos nés locais e globais dos
elementos da malha, de forma a garantir a continuidade da deflexao, rotagcéao e torcao
na transicao de um elemento ao outro (SCREMIN, 2017). Em Kim, Sankar e Kumar
(2018) ¢ proposto um método sistematico para a garantia da conectividade entre os
elementos e a correta montagem da matriz global que consiste em

1. Definir GDLs globais
2. Associar nos locais aos globais
3. Associar GDLs locais aos globais
4. Montar matriz de rigidez global a partir das locais
A titulo de exemplo, seja a viga em balango, composta por dois elementos,

mostrada na Figura 15 e que estd submetida a aplicagdo de forgcas externas
transversais, como apresentado na Sec¢ao 2.3.1. Para esse modelo estdo associados
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0s nos globais 1,2 e 3. Por outro lado, cada um dos elementos em separado, como
mostra a Figura 16(a) e 16(b), é composto pelos n6s 1 e 2 e possui, respectivamente, a
matriz de rigidez local apresentada na Figura 17(a) e 17(b).

Figura 15 — Representacao de um elemento de viga composto por 2 elementos e seus

nds globais

/
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/ @ “@ s @
2 2L > € L 2

Fonte: Adaptado de Kim, Sankar e Kumar (2018)

Figura 16 — Representagdo de ambos os elementos com nos locais 1 e 2

f1 it i F7,
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(a) (b)
Fonte: Adaptado de Kim, Sankar e Kumar (2018)

Figura 17 — Matrizes de rigidez locais de ambos os elementos e seus GDL locais

f1 ml fz me fl il f2 me
g 3 % B8 (12 6L -12 861 |fI
k- E! 3t 4% 31 22 |w [k_z]zEJ 6L 4° 6L 20 |nl
-3 -3t 3 -3t *|-12 6L 12 -8l |f2
(3L 28 31 48 |, 6L 2 Bl 4 |

(a) (b)
Fonte: Adaptado de Kim, Sankar e Kumar (2018)

Em primeiro lugar, os GDLs globais serdo ordenados por numero de noés e
sequenciados igualmente para todos os nés, como mostra a Tabela 1. Dessa forma, de
acordo com a Figura 18, a matriz de rigidez global é montada de forma a respeitar a
ordem e sequéncia dos GDLs globais.
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Tabela 1 — Definicdo dos GDLs globais

N6 global | GDL | indice
1
1

2

3

3|~ 3|3 —
w| | NN =

Tabela 2 — Associacao dos nés globais aos locais

N6 local

1 2

1|1 2
Elemento oo 3

Figura 18 — Linhas e colunas da matriz global ordenadas pelos GDLs globais
associados aos noés globais

Matriz de rigidez global

fHowl o f2 we 3 wa GDLs globais

[y

fl f1

ml ml

f2 fz

me ne

f3 fa

md md

Fonte: Adaptado de Kim, Sankar e Kumar (2018)

Na sequéncia, os nés globais sdo associados aos nés locais de elementos
especificos, como apresentado na Tabela 2. Associados os nos locais e globais, a
matriz de rigidez local de cada elemento é disposta na matriz global, de forma que
0s nos compartilhados pelos elementos locais tenham suas componentes somadas,
como elucida a Figura 19. Além disso, quando um elemento ndo tem relacdo com um
no e seus GDLs, € inserido o valor zero para a referida célula da matriz de rigidez global.
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Figura 19 — Matriz de rigidez global e seus GDL globais

fl ml f2 me f3 ma

-

3 3L -3 3L 0 0 | f1
3. 42 -3 22 0 0 |
K ]:E -3 -3t 15 3t -12 6L | 2
%3t 212 3L 8% -BL 21° | w
0 0 -12 -6 12 -6L |3
0 0 6L 21° 6L 41° |

Fonte: Adaptado de Kim, Sankar e Kumar (2018)

Portanto, 0 mesmo raciocinio pode ser aplicado para uma asa modelada como
uma viga em balango com N nés e dividida em (N-1) elementos finitos. Ademais, dadas
as solucdes dos problemas da flexao e torcdo desacopladas, tem-se duas matrizes
globais: uma relativa a flexao e outra a torgéo.

2.3.3 Imposicao das condicoes de contorno

Para o modelo de viga engastada, representativo da asa de uma aeronave,
tem-se as condicdes de contorno elucidadas na Figura 20, sendo todas relativas a
extremidade fixa do modelo. Isto é, discretizado o modelo em elementos finitos, as
condicdes de contorno indicam que 0 n6 1 do primeiro elemento ndo possui 0s graus
de liberdade considerados neste modelo.

Figura 20 — Condicbes de contorno para o modelo de viga engastada

Tipo de suporte Condicao de apoio
Graus de liberdade Esforcos
f(x=0)=0

L nenhum
0 Engaste m(x=0)=0

".—\.

"
X ¢ (x=0)=0

Fonte: Adaptado Scremin (2017)

Assim, uma vez conhecida a matriz de rigidez global e o vetor de esforcos
externos, os vetores de deslocamentos nodais podem ser obtidos mediante solugao dos
sistemas lineares relativos, respectivamente, aos problemas de flexao e torgéao. A titulo
de exemplo, para um elemento de viga discretizado em 4 elementos, ou seja, composto
por um total de 5 nés, tem-se a Equacgéo 35 como solugéo dos deslocamentos relativos
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a flexdo e a Equacao 36 como resposta a torcao (RAO, 2011).

(0] (ki ke ks ke ks ke kg ks ke Euo | A
1 k’2,1 k?2,2 k2,3 k2,4 k‘2,5 k2,6 k2,7 k2,8 k2,9 k2,10 my
(%) ksp  ksp ksz  ksa kss kse  ksr  kss  kso K30 P
T2 k4,1 /f4,2 k4,3 k4,4 k4,5 k4,6 /f4,7 k4,8 /f4,9 /f4,10 mao
vs | _ ksp  ksp  kss  ksa  kss  ksg ks kss  kso  Ksao I3 (35)
T3 k6,1 k6,2 k6,3 k6,4 k6,5 k6,6 k’6,7 k?6,8 k6,9 k6,10 ms
(O krp keo  kes kra o krs kee  kegro krs kre o Krao Ja
T4 k‘s,l 1{78,2 ks,?, k8,4 k’&s k8,6 k8,7 k’&s k‘s,g k‘g,lo my
Us kop koo kos koa kos kos Koz kos koo kg0 /s
(75 _k1o,1 ko2 ki3 kioa ks ke Kkior Kios koo klO,lO_ 175 |
(0,) _k1,1 k1o kiz Fkia k1,5_ (1))
0, ko1 koo kos koa kos 123
O3 p = |ks1 kso ksz ksa kss l3 (36)
0, kaq koo kaz kaa kas 17}
L 05 ) | k51 kso ks3 ksa kss| \ts)

De acordo com Scremin (2017), quando um né apresenta restricdo em um
determinado GDL, como € o caso do primeiro né da viga engastada, sua equacao
ja esta solucionada e pode ser retirada do sistema linear a ser resolvido. Como o
deslocamento é nulo,sua coluna serd inteiramente zerada e, por consequéncia, elimina-
se também a linha relativa a esse GDL na matriz. Portanto, para a asa modelada
como elemento de viga engastada do exemplo anterior, a aplicacdo das condi¢cdes
de contorno retorna a Equacao 37 para a flexdo e a Equacéao 38 para a torcao, que
elucidam as reducdes dos sistemas lineares considerando as restricdes nos GDLs do
primeiro no.

(va) [ kss hsa kss kse kap kss ks K| [ fo)
T2 k4,3 k4,4 k4,5 k4,6 k4,7 k?4,8 k4,9 k?4,10 ma
U3 k5,3 /f5,4 k5,5 k5,6 k5,7 k5,8 k5,9 k5,10 I3
s\ k‘6,3 k674 k6,5 k‘6,6 k’m kﬁ,s k6,9 k’6,10 ms (37)
2} 7,3 k?7,4 k‘7,5 kf?,ﬁ kf?,? k?7,8 7437,9 kf?,lo Ja
T4 k’s,s k8,4 k8,5 k8,6 k8,7 ks,s ks,g k&lO My
Us k9,3 k’9,4 /f9,5 k9,6 k’9,7 kg,s k9,9 k’9,10 /s
75 ) _k10,3 k10,4 k10,5 k10,6 k10,7 kflo,s k10,9 klo,lo_ ms |
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0 koo kog koa kos 23
03 _ ko ksz ksa kss| )ts (38)
04 kao Koz kaa kas 7
05 kso kss ksa ks ls

2.3.4 Solucoes Analiticas

Modelos simples como o de uma viga engastada submetida a flexao e torcéao
apresentam solugdes exatas e que auxiliam na validagao de um modelo estruturado a
partir do FEM. De acordo com Rao (2011), o deslocamento transversal de uma viga
em balan¢o submetida a forca transversal P, como mostra a Figura 21, tem a forma da
Equacao 39. Além disso, conforme elucidado em Hibbeler (2010), a aplicacdo de um
torque T resultard no angulo de tor¢do com a solugéo exata da Equacéo 40.

Figura 21 — Modelo de viga em balanco com forga transversal aplicada
!l

| a i

SNy

}

a
yx) =19 7, (39)
LeBr—a), a<z<l1
Tl

No capitulo seguinte sera apresentada a metodologia de acoplamento dos
modelos aerodindmico e estrutural aqui apresentados, resultando no surgimento dos
fenémenos aeroelasticos. Dessa forma, o método de Glauert serd utilizado para modelar
as cargas aerodinamicas que serao inseridas dentro do modelo estrutural da asa, cujo
comportamento sera aproximado pelo de sua longarina principal, modelada pelo FEM
de uma viga engastada na raiz. Por meio do FEM tém-se a resposta da distribuicao
de torcao ao longo da envergadura, que modificara, portanto, o angulo de ataque da
aeronave e toda sua resposta aerodindmica, que precisara ser novamente calculada,
dando inicio ao mecanismo de interacdo mutua que descreve o modelo aeroelastico e
permite quantificar seu efeito.
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3 METODO

Como o objetivo de estudo deste trabalho envolve o acoplamento de dois
modelos relacionados ao projeto da asa, estrutural e aerodindmico, torna-se necessario
definir uma estratégia para a solucao das equacdes dos dois modelos de forma
acoplada. No caso do presente trabalho, é proposto um acoplamento que ocorrera de
forma iterativa, também conhecido como acoplamento fraco. Na Secéo 3.1 sera descrito
o método de solucdo do modelo aerodindmico; a Secao 3.2 apresenta a metodologia
de solucao do modelo estrutural e, por fim, na Secao 3.3 é elucidado o método iterativo
para o acoplamento das solugoes.

As etapas deste trabalho foram desenvolvidas conforme a Figura 22 e
consistem na modelagem aerodindmica de asa reta a partir da implementacao
computacional do método de Glauert, obtencdo do momento de arfagem em relacao
ao centro aerodindmico utilizando a geometria do aerofdlio via programa Xfoil,
modelagem estrutural via método dos elementos finitos para obteng¢édo do deslocamento
transversal (flecha) e angulo de torcdo de um elemento de viga com 3 graus de
liberdade, modelagem aeroelastica estacionaria e implementacao de um cdédigo de
método iterativo para correlacao entre os esforcos estruturais e forcas aerodinamicas,
permitindo a analise de divergéncia de asa e comparagcdo das mudangas no
comportamento aerodindmico de uma asa flexivel frente a uma asa rigida.
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Figura 22 — Etapas do trabalho

Implementacdo do método
de Glauert com torgdo
para asa retangular

Implementacéo da
solugdo exata da asa
Eliptica com torgao

Obtencdo do Cm(8) em relagio

ao centro aerodindmico via
Xfoil

.

Implementagdo do FEM
para modelagem
estrutural

hJ

Implementagdo do caso analitico
para flexdo e torgdo

.

Implementacado do modelo
aeroelastico estacionario

,

Integragdo entre os modelos
em codigo iterativo

Fonte: Autora (2023)

A linguagem de programagéo adotada na implementagéo de todos os codigos,
apresentados no Apéndice A, foi a Matlab em razdo da disponibilidade de licenga
oferecida pela Universidade Federal de Santa Catarina, disponibilidade de fungdes para
solucdo de sistemas lineares previamente implementadas e facilidade proporcionada
ao se trabalhar com matrizes e geracao de graficos.

3.1 MODELAGEM AERODINAMICA

A partir da teoria descrita na Segao 2.2.2, o método de Glauert foi implementado
computacionalmente e validado a partir da solucao exata da asa eliptica com torcao.
Em primeiro lugar, utiliza-se a geometria da asa para calcular a matriz de influéncia
aerodinamica componente do sistema linear da Equacao 16. Além disso, conhecendo
a torcao geométrica devido aos deslocamentos dos graus de liberdade da longarina,
calcula-se o vetor de « pela Equacao 15. A solucdo do sistema linear resulta nos
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valores dos coeficientes A,,, que sdo utilizados para calcular os coeficientes e forgas
aerodindmicas das Equacbes 17 a 21, que inclui a distribuicdo de sustentacdo ao
longo da envergadura e que sera utilizada pelo modelo estrutural. Vale salientar que o
sistema linear foi resolvido utilizando-se a funcao inv do Matlab, que usa o método de
decomposicao LU, para calcular a inversa da matriz de influéncia aerodinamica.

Ademais, o coeficiente de momento de arfagem foi obtido com o programa
XFOIL, que é um programa interativo para o projeto e analise de aerofélios. Conforme
apresentado na Secao 2.2.3, para a maioria dos aerofélios, considerando-se angulos
de ataque na faixa linear de Cj, o C,, ndo tem variacao significativa. Na sequéncia, o
momento torgor em relacdo ao centro aerodinamico foi calculado por meio da Equacao
2.

3.2 MODELAGEM ESTRUTURAL

O comportamento estrutural da asa reta foi aproximado ao de sua longarina
principal e modelado como o de uma viga retilinea em balang¢o. Além disso, foram
admitidos os GDLs de flexao, giro e tor¢cao. Dessa forma, em concordancia com a
Secdo 2.3, que apresenta a teoria do Método dos Elementos Finitos para um elemento
de viga, foi implementado um cddigo computacional. O c6digo em questéo, a partir
das propriedades geométricas e estruturais como F,I, G e J da longarina, calcula as
matrizes locais de ridigez flexional e torcional conforme, respectivamente, as Equacgdes
29 e 32.

Em seguida, sado estruturadas as matrizes globais por meio do método
sistematico que garante a relacdo de conectividade apresentada na Secao 2.3.2.
Além disso, a partir da distribuicdo de sustentagéo do longo da semi-envergadura e do
momento torcor total em relacédo ao eixo elastico da Equacéo 3, sdo arquitetados os
vetores de forgas e momentos externos conforme as Equagdes 31 e 34.

Na sequéncia, em conformidade com a Secédo 2.3.3, o codigo aplica as
condi¢gdes de contorno diretamente na solugédo dos problemas de flexao e torgao,
a partir da retirada das linhas e colunas relativas ao primeiro né do modelo discretizado.
Por fim, os sistemas lineares sao resolvidos utilizando a fungao midivide do Matlab,
que gera a solugao fazendo uso do método de eliminacao de Gauss. Dessa forma, é
obtida a distribuicdo do angulo de tor¢do ao longo da longarina, que modifica o &ngulo
de ataque geométrico da aeronave e, consequentemente, a forca de sustentacao.

O cbédigo computacional desenvolvido para o modelo estrutural, que utiliza o
método dos elementos finitos, foi validado a partir das solugdes exatas para uma viga
retilinea considerando os problemas de flexao e torcdo, como apresentado na Secao
2.3.4.
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3.3 MODELAGEM AEROELASTICA ESTACIONARIA

De acordo com Wright e Cooper (2007) o passo entre a aplicacdo da carga
aerodindmica na asa, alterando sua tor¢cao e, em seguida, a determinagdo da nova
carga aerodinamica, ilustra a interacdo fundamental entre uma estrutura flexivel e
forcas aerodindmicas, que da origem aos fenébmenos aeroelasticos. Dessa maneira, o
acoplamento entre aerodindmica e estrutura pode ser feito em passo unico, denominado
de acoplamento forte, ou através de processo iterativo, conhecido como acoplamento
fraco.

A metodologia mais comum e tradicional para calculos aeroelasticos estaticos
€ uma abordagem de etapa Unica, entretanto, o passo unico sé é viavel se houver uma
relacdo matematica direta entre as forgcas aerodinamicas e as deflexées. Calculos
aeroelasticos estaticos considerando a asa tridimensional, envolvendo o acoplamento
de métodos aerodindmicos complexos com métodos de elementos finitos, requerem o
uso de uma abordagem fracamente acoplada. Portanto, o processo iterativo descrito no
fluxograma da Figura 23 € utilizado para modelar o problema aeroelastico estacionério
investigado por este trabalho.



42

Figura 23 — Fluxograma representativo do processo iterativo que modela o problema

aeroelastico do trabalho

Fun¢do Principal

{ Input: N de nés, Tolerancia ]

l

Torgdo inicial = -2°
Torgio anterior = 0.1
Torgio atual = 0

l

| Torgdo atual - Nao

Torg3o anterior|
> Toleréncia?

Método de Glauert Simétrico

Input : Pardmet ros geométricos, @, Condigdes
de voo, (Torgfio inicial + Torgfo anterior)

l

[ Output : Sustentaciio, Momento de Arfazem em ]

relaciio ao eixo eldstico, Arrasto

l

Método dos Elementos Finitos

[rput: Sustentagiio, Momento de Arfagem em
relaciio ao eixo eldstico, Parametros

geométricos e estruturais

l

( Output: , Deslocamento flexional ]

Fonte: Autora (2023)
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O fluxograma mostra que o acoplamento se da pelas Equacdes 31 e 34, que
relacionam, respectivamente, a forca aerodinamica de sustentacdo e 0 momento torgor
total calculado em relagé@o ao eixo elastico da asa com calculo dos esforgos estruturais
e pela Equacao 16 que define o modelo aerodindmico como dependente do resultado
da torcao estrutural. Além disso, busca-se a condicdo de equilibrio da estrutura que,
no método proposto, é obtida quando a torgdo estrutural utilizada para calcular as
cargas aerodinamicas é igual a torcao calculada pelo modelo estrutural utilizando-se
tal resultado aerodinamico. Em outras palavras, o erro utilizado dentro do processo
de iteracdo é dado pela maxima diferenca absoluta entre o vetor de tor¢éo calculado
no passo atual e o valor do vetor de tor¢ao obtido no passo anterior, como mostra a
Equacéao 41. Por fim, o critério de convergéncia € atingido quando o erro calculado
€ menor que a tolerancia especificada de 1.107¢. Cabe ainda enunciar que nao foi
adotado nenhum tipo de relaxacao na atualizacdo da nova torcao.

Erro = max |[Oatuat) — [Oanterior]| (41)
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4 RESULTADOS

Este capitulo apresenta os resultados obtidos com o c6digo computacional
desenvolvido neste trabalho a partir da metodologia apresentada na Secao 3. Na Se¢éao
4.1 é apresentada a validacao dos modelos aerodindmico e estrutural implementados
e, por fim, a Secao 4.2 mostra os estudos de caso em que a ferramenta foi aplicada:
analise de divergéncia de asa para comparar o modelo computacional desenvolvido
a um modelo teérico proposto em Wright e Cooper (2007), influéncia da flexibilidade
estrutural no desempenho aerodinamico e divergéncia de asa da aeronave Piper
PA28-161 Warrior Il, respectivamente elucidados nas Sec¢des 4.2.1, 4.2.2.1 € 4.2.2.2.

4.1 VALIDACAO

A fim de validar o cbddigo computacional desenvolvido para modelar
o comportamento aerodinamico e estrutural da asa, através do Matlab foram
implementadas rotinas de comparagao dos modelos propostos frente a casos de
menor complexidade e que apresentam resposta analitica.

4.1.1 Modelo aerodinamico: método de Glauert x asa eliptica

O modelo aerodinamico implementado, que € construido a partir da teoria da
linha de sustentagédo de Prandil e do método de Glauert, foi comparado com a solugéo
exata da asa eliptica com tor¢do considerando um angulo de ataque geomeétrico inicial
de -2° e 30 pontos discretizados ao longo da envergadura. Como mostra a Figura 24,
os coeficientes A,, obtidos com ambos os métodos tém o comportamento similar e em
concordancia com a teoria, uma vez que a maior parcela esta no coeficiente A; e, a
partir dele, os demais coeficientes decrescem significativamente, além de s6 serem
diferentes de zero os de indice impar. Além disso, os erros absolutos estdo na ordem
de 10-°. Dado que os coeficientes A, sdo as principais variaveis para o célculo dos
esforgos aerodindmicos, os resultados previstos com a implementagédo computacional
do método de Glauert sdo considerados suficientemente préximos do resultado teérico.
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Figura 24 — Comparagéao entre os coeficientes aerodinamicos A,, obtidos vias método
de Glauert e solucao exata da asa eliptica

mmm Solugdo Exata
B Método de Glauert

AS A7 A9 AT AT3
Fonte: Autora (2023)

4.1.2 Modelo estrutural: FEM x Analitico

O modelo estrutural da asa implementado, cujo comportamento € aproximado
pelo de sua longarina principal e construido a partir do método dos elementos finitos
para uma viga em balancgo, foi comparado com as solugdes analiticas para flexao e
torcao, respectivamente representadas pelas Equacdes 39 e 40. Para a validacéo
do FEM da viga em flexao, a for¢ca de sustentacdo foi modelada como uma carga
concentrada na ponta da estrutura e o deslocamento vertical resultante € mostrado
na Figura 25. Ja para a validacdo do FEM da viga em torcao, considerou-se uma
distribuicdo de momento torgor linear ao longo de seu comprimento e a distribuicdo do
angulo de torgao resultante pode ser visto na Figura 26. O erro absoluto maximo para
a andlise de torcao foi da ordem de 10~° e, para flexdo, 10~*. Além disso, analisando-se
as referidas figuras, dado que o angulo de torcao é a principal resposta gerada pelo
modelo estrutural e, além disso, o deslocamento transversal € variavel importante
para a analise dos esfor¢os que atuam sobre a estrutura, os resultados oriundos da
implementacao do FEM estao muito proximos dos resultados teéricos correspondentes.
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Figura 25 — Comparacéao entre o deslocamento vertical resultante ao longo da viga

Deslocamento vertical devido a Flexao [m]

obtidos vias FEM implementado e solu¢do analitica da Equagéao 39

x 1074
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x\‘
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Comprimento da Viga (Semi-envergadura) [m]
Fonte: Autora (2023)

Figura 26 — Comparacéo entre o angulo de tor¢ao resultante ao longo da viga obtido

Giro nodal devido a Torgéo [rad]

vias FEM implementado e solucao analitica da Equacao 40
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4.2 ESTUDOS DE CASO

Com o intuito de demonstrar a aplicabilidade da ferramenta computacional
desenvolvida e a importancia da analise aeroelastica estatica no projeto de aeronaves,
foram realizados estudos de caso acerca de 2 tematicas: analise de divergéncia de asa
e investigacdo da influéncia da flexibilidade estrutural no desempenho aerodindmico de
uma aeronave.

4.2.1 Divergéncia de asa: tedrica x computacional

Em primeira instancia, o c6digo computacional desenvolvido neste trabalho foi
utilizado para avaliar o fenédmeno de divergéncia de asa e comparar seu resultado frente
ao modelo tedrico proposto por Wright e Cooper (2007) e apresentado na Secao 2.1.2.
Buscando maior semelhanca entre o0 modelo teérico e o computacional na anélise da
divergéncia, a asa estudada é retangular, tem longarina de secao | constante e, assim
como o modelo tedrico, segue as propriedades da Tabela 3. Além disso, 0 momento de
arfagem nao é considerado na analise.

Na Figura 27 é apresentada a comparacgao da torcao na ponta da asa em funcao
da pressao dindmica para os casos tedrico e computacional. Como se pode observar,
ainda que o formato das curvas seja semelhante, a previsdo da torcdo na ponta
€ superestimada pelo modelo te6rico em comparacdo ao modelo computacional e a
diferenca aumenta com a pressao dinamica. A 94% da pressao dinamica de divergéncia
prevista pela teoria, hd uma diferenca de cerca de 100% para a tor¢éo observada pelo
modelo computacional. Além disso, sua pressao dindmica de divergéncia € atingida
em 2123 Pa, o que representa uma reducao de aproximadamente 26% em relacao a
pressao limite do modelo computacional.

Tais resultados podem ser entendidos com o auxilio da Figura 28, que mostra
a distribuicao da torcéo 6 ao longo da semi envergadura para ambos os modelos na
pressdo dindmica de 1000 Pa. Analisando-a, vé-se que o modelo de tor¢ao proposto
pela bibliografia, que considera uma distribui¢cao linear, apresenta ¢ na ponta da asa
cerca de duas vezes maior. Vale lembrar que o modelo de sustentacao de Glauert
reduz a sustentacao préxima as pontas das asas, assim reduzindo também o torque
dessa forga e, por consequéncia, o esforco estrutural quando comparado ao modelo
tedrico, no qual a sustentacao na ponta nao é reduzida. Por isso, na curva em azul da
Figura 28 a ponta da asa tem uma torgao significativamente menor e mais constante, o
que pode ser um dos fatores para que a condi¢cado de divergéncia seja alcangada em
uma pressao dinamica maior.
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Tabela 3 — Propriedades dos modelos teérico e computacional

Propriedades
Forma da asa Retangular
b 9,62 m
Aerofdlio NACA 0012
c 1,60 m
Qo o
e 0,15
G 2,6316e+10 Pa
J 5,0e-7 m*
0o 3,25 deg

Figura 27 — ¢ na ponta da asa em fungao da pressao dinamica para os casos tedrico e
computacional
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Fonte: Autora (2023)
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Figura 28 — Distribuicao de 6 ao longo da semi envergadura para os casos tedrico e
computacional quando @ = 1000Pa
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Fonte: Autora (2023)

4.2.2 Aeronave Piper PA28-161 Warrior Il
4.2.2.1 Desempenho aerodindmico da aeronave

Como o fendmeno aeroelastico estatico modifica a geometria da asa, o
desempenho aerodinamico da aeronave sera afetado. Para analisar tal influéncia, a
aerodindmica da asa rigida a torcdo € comparada com a da asa flexivel a torcéo e
a analise sera aplicada na geometria da asa da aeronave Piper PA28-161 Warrior
Il, mostrada na Figura 29. Essa asa tem estrutura tipo cantilever, de asa baixa e
trapezoidal, com longarina retilinea. Suas propriedades geométricas e condicdes de
operacao em voo, extraidas do manual de operacéo da aeronave, disponibilizado em
Corporation (1982), sdo listadas na Tabela 4. E importante salientar que os casos
chamados de “rigidos” representam uma analise de asa infinitamente rigida na torcao,
mas flexivel na flexdo. Em oposi¢éo, os casos denominados “flexiveis” significam uma
analise de asa flexivel tanto em torgdo quanto em flexao.



50

Tabela 4 — Propriedades geométricas e condi¢cées de operacao em voo da aeronave
de referéncia

PIPER PA28-161 WARRIOR I

Forma da Asa Trapezoidal
Area da Asa 15,8 m2
Envergadura da Asa 9,62 m
Aerofdblio NACA 65-415
Corda na raiz 1,60 m
Corda na ponta 1,07 m
Velocidade maxima 296 km/h
Velocidade de cruzeiro 233 km/h
Peso maximo de decolagem 1055 kg
Peso vazio 631 kg
Teto de servico 3962,4 m

Figura 29 — Aeronave PIPER PA28-161 WARRIOR II

Fonte: Corporation (1982)

Quanto as propriedades estruturais e geométricas da longarina da asa,
bem como seu material, sdo tomados como referéncia os valores apresentados em
Girennavar et al. (2017), que também considera a mesma aeronave PIPER PA28-161
WARRIOR Il como modelo. Em suma, é considerada uma longarina em secao | de altura
e largura variaveis, com espessuras de alma e flange constantes, além de também ser
modelada como uma viga em balang¢o ao longo do procedimento de analise.

Para os testes das asas flexivel e rigida foram selecionadas 4 condi¢des de
voo, Tabela 5, variando-se o0 peso da aeronave e a pressao dindmica, de acordo com
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Tabela 5 — Condi¢cdes de voo avaliadas

W [kgd] Q [Pa] hm] T[°C] Uy [km/h]

Condicdo1 771,10kg 1582,2 Pa 0 15 207,424
Condicdo 2 1106,76 kg 1582,2 Pa 609,6 30 218,536
Condicdo3 771,10kg 2083,4 Pa 3048 0 214,832
Condicdo 4 1106,76 kg 2083,4 Pa 1219,2 15 225,944

Tabela 6 — Angulos de ataque que igualam as sustentacdes totais entre os casos rigido
e flexivel para as 4 condigbes selecionadas

arig [deg]  agie, [deg]

Condicao 1 1,176 1,437
Condicao 2 3,103 3,134
Condicdo3 0,111 0,629

Condicao 4 1,574 1,859

Tabela 7 — N de iteracOes necessarias para convergéncia em cada uma das condi¢gdes

N de iteracoes

Condicao 1
Condigéo 2
Condicao 3
Condigao 4

~N 00 01O

os limites operacionais definidos no manual de operacao da aeronave, disponibilizado
em Corporation (1982).

Para quantificar o efeito do modelo aeroelastico na analise do desempenho
aerodinamico da aeronave, o resultado dos casos flexivel e rigido a tor¢cao serao feitos
para uma mesma forgca de sustentacdo desenvolvida pelas asas. Para isso, nos dois
casos, o0 angulo de ataque é ajustado de forma que as asas tenham sustentacao
definida pelos casos da Tabela 5. Como a tor¢cao da estrutura modifica a distribuicao
de sustentacdo em comparagéo ao caso rigido, esses angulos serao diferentes. Os
angulos de ataque encontrados estdo mostrados na Tabela 6.

A Tabela 7 apresenta o numero total de iteracbes necessarias para a
convergéncia de cada uma das 4 condi¢cdes analisadas. Observa-se que, em todos
0S casos, a convergéncia é rapidamente atingida, ainda que em numeros diferentes
de iteracdes. Dessa maneira, o método se mostrou com baixo custo computacional,
tornando-o adequado como ferramenta de projeto conceitual para aeronaves.

Na Figura 30 s&o apresentadas as curvas de distribuicdo de sustentacao ao
longo da semi-envergadura para os 4 casos testados, tanto da analise da estrutura
rigida a torgdo quanto da flexivel. Analisando este grafico, nota-se que o caso flexivel
concentra maior sustentagdo na raiz e menor na ponta da asa, se comparado com o
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caso rigido na mesma condicao de teste. Esse fato pode ser explicado observando-se
a Figura 31, por exemplo, onde é evidente que o momento de arfagem do aerofdlio, que
tem sinal negativo, é mais intenso do que o torque gerado pela forca de sustentacéo
e, assim, a asa torce no sentido de reduzir o &ngulo de ataque da ponta da asa. Por
consequéncia, o caso flexivel tem a sustentacao mais concentrada na raiz.

Figura 30 — Distribuicao de sustentacédo ao longo da semi-envergadura da asa para as
4 condigOes testadas
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Figura 31 — Condicao 3 - Distribuicdo de momento torcor total em relacdo ao centro

elastico ao longo da semi envergadura
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Fonte: Autora (2023)

Na Figura 32 estd apresentado o calculo do momento fletor na asa para a
condicao 3, tanto para a asa rigida a torcao quanto para a flexivel. Nota-se que, no caso
flexivel, o momento fletor é levemente menor do que no caso rigido, apresentando uma
reducdo maxima de 5,3% na raiz da asa. Esse resultado estd em concordancia com
a diferenga na distribuicdo da sustentacédo apresentada na Figura 30. Tal observacéao
vale para todas as condi¢des, porém, com menor intensidade.

Consequentemente, observando os resultados da analise da flecha da asa
para todas as condi¢des, Figura 33, nota-se que a tor¢ao estrutural acabou por reduzir
a flecha total, sendo de 21,5% no caso com maior reducdo. Em contrapartida, a
Condicao 2 apresenta maior flecha para o modelo flexivel e mais proxima ao modelo
rigido, pois essa € a condigdo que apresenta menor tor¢do da estrutura, como pode ser
visto comparando-se a Figura 34, que representa o angulo de torcao final da longarina,
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com a Figura 33. Essa verificagdo também permite atestar que, como esperado,
quanto maior a torcdo sofrida pela asa, maior a diferenca entre o deslocamento
vertical resultante do caso flexivel quando comparado ao rigido a torcado. Isto €,
se considerarmos a condigao flexivel da aeronave durante o projeto conceitual da
aeronave, para essa geometria de asa, existe um potencial de reducao de peso da asa,
pois, para tal modelo, os esforgos previstos com o modelo aeroelastico sdo menores do
gue o previsto com o modelo rigido.

Figura 32 — Distribuicdo do momento fletor ao longo da semi-envergadura da asa para
a condicao 3
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Figura 33 — Distribuicdo do deslocamento vertical ao longo da semi-envergadura da
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Tabela 8 — Arrasto induzido total gerado pela asa para cada uma das 4 condi¢des

testadas
Rigida [N] Flexivel [N] Reducao [%]
Condicao 1 127,7763  125,9780 1,41
Condicdo 2 263,2303 262,2427 0,38
Condicdao 3 97,0332 95,1529 1,94
Condicao 4 199,8968 196,9454 1,48

Figura 34 — Distribuicao do angulo de torcao geométrico ao longo da semi-envergadura
da asa para as 4 condicbes testadas
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O arrasto induzido total gerado pela asa, para cada uma das 4 configuragdes
testadas, é apresentado na Tabela 8. A partir de sua analise, é possivel observar que
em todos os casos testados houve reducédo do arrasto induzido total previsto pelo
modelo aeroelastico quando comparado a asa rigida. Logo, nota-se novamente que o
uso do modelo aeroelastico, durante a fase de projeto conceitual, tem o potencial de
gerar resultados de impacto no desempenho da aeronave que vao além do peso da
estrutura.

Vale ainda explicitar que a reducao do arrasto da aeronave tem relacéo direta
com o consumo de combustivel que, no caso estudado por este trabalho, reduz o custo
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de operacdo. Ja a possivel reducédo do peso estrutural indicada através da previsao
de um esforgo estrutural menor afeta diretamente o faturamento quando a aeronave é
utilizada comercialmente. Logo, a utilizagdo do modelo aeroelastico tem efeito duplo na
previsdo da lucratibilidade da aeronave.

O resultado obtido da comparacdo do modelo rigido a torcao contra o
modelo flexivel mostra que as cargas estruturais estimadas pelo modelo rigido
sdo superestimadas, levando a maiores flechas e, por consequéncia, maior
dimensionamento da estrutura. Ja o modelo flexivel mostrou que, para varias condicoes,
as cargas estruturais sdo menores, visto que a flexibilidade na tor¢ao ajudou a reduzir
as cargas de flexdo. Como a flexao da asa resulta em tensdes estruturais maiores
do que a tor¢cao da mesma, o projeto estrutural considerando o modelo aeroelastico
permite mais margem para buscar otimizar o projeto.

4.2.2.2 Analise de divergéncia de asa

Por fim, foi feita uma analise de divergéncia de asa do Warrior Il para os 4 casos
ja citados. Como mostra a Figura 35, onde sdo mostradas as curvas de 6 na ponta da
asa em funcao da pressao dinamica, a pressao dinamica de divergéncia dos casos 1, 3
e 4 é atingida antes dos 9 kPa. Por outro lado, o caso 2, que é o que apresenta menor
distribuicao de torcdo ao longo da semi envergadura, segundo a Figura 34, necessitara
de uma pressao dinamica ainda maior para divergir. Cabe ainda observar que o angulo
de torgcéo 6 é negativo porque o momento de arfagem do aerofdlio € negativo e tem
maior magnitude em relacdo ao momento torgor positivo gerado pela sustentacao.
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Figura 35 — Andlise de divergéncia da asa do Warrior - # na ponta da asa em funcao
da pressao dinamica para as 4 condigdes
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5 CONCLUSOES

No presente trabalho foi proposto um modelo aeroelastico estatico 3D para
uma asa reta utilizando o método de Glauert e FEM com acoplamento fraco na torgéo
e o0 posterior céalculo da flexdo da asa sem acoplar os problemas de flexao e torcéao.
O método foi implementado em Matlab e validado utilizando a solucao da asa eliptica
com tor¢ao para o modelo aerodindmico e uma viga uniforme para a torgéo e flecha.

O resultado da validacdo do método de Glauert apresentou, para os 7 primeiros
coeficientes, erros absolutos na ordem de 10~°. J& a validagédo do método dos elementos
finitos implementado resultou, para a andlise de flexdo, um erro absoluto maximo da
ordem de 10~* e, para torgdo, 10~°. Nesse sentido, ambas as validagdes mostraram
consisténcia e significativa proximidade com seus respectivos valores teéricos.

O estudo do problema aeroeslastico estatico foi feito comparando a previsao
da divergéncia pelo modelo teédrico proposto em Wright e Cooper (2007) com o modelo
computacional desenvolvido. O resultado mostrou que os dois modelos tem uma
diferenca de aproximadamente 26% na previsao da pressao dinamica de divergéncia.
O resultado da tor¢cao na ponta da asa, no modelo computacional, é significativamente
menor do que no modelo tedrico, resultando em um esforco estrutural menor do que na
previsao tedrica, visto que, no método de Glauert, a sustentacao tende a diminuir na
ponta e, no modelo teorico, a tor¢éo estrutural € linear e o efeito da ponta da asa néo é
considerado.

Como parte do estudo, foi analisado como a deformagéao da estrutura modificou
o desempenho aerodindmico da aeronave Piper PA28-161 Warrior Il para 4 condi¢des
de voo e peso, escolhidas utilizando-se o manual de voo da aeronave. Os resultados
mostram que o modelo aeroelastico resultou em uma distribuicdo de sustentacao que
concentra a forca na raiz da asa se comparado com asa sem deformacéao. O arrasto
induzido dessa sustentagao resultou em reducéao de 1,94% para o melhor caso e 0,38%
para o caso com menor melhora. A flexdo da asa apresentou reducéo da flecha total
em 21,5% no caso com maior reducgao.

O numero de iteragdes necessérias para o calculo do modelo aeroelastico, nas
4 condigdes de voo, foram entre 5 a 7, representando um baixo custo computacional,
considerando as condi¢des analisadas. O tempo de CPU nao foi contabilizado, porém
o tempo de processamento ndo representou um custo significativo.

Conclui-se que o modelo aeroelastico apresenta um custo computacional
considerado baixo, tornando-o interessante para o uso no contexto de projeto conceitual.
O uso do modelo para previsdao da divergéncia de asa concorda em partes com
o modelo tedrico e, portanto, um trabalho de validagdo desse resultado precisa
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ser realizado com dados experimentais. Além disso, também é possivel atestar
que os efeitos aeroelasticos estaticos podem ser considerados no projeto da asa,
pois observou-se variacdes dos resultados em comparagdo a abordagem sem o
acoplamento aeroelastico e tais resultados apresentam margens para otimizacao
do projeto.

5.1 TRABALHOS FUTUROS

A experiéncia obtida neste trabalho motiva as melhorias sugeridas para
trabalhos futuros que estao listadas abaixo:

» Implementagéo e andlise aeroelastica estética de asas com enflechamento;

» Implementagéo de método mais robusto para obtencdo das cargas aerodinamicas,
como Método dos Painéis (Hess e Smith, 1966) e o Método de Vortex-Lattice
(Miranda, Elliott e Baker, 1977);

+ Implementag&o do calculo de arrasto parasita considerando a.;y e dados do
arrasto de perfil do aerofdlio;

» Quantificar tensdes internas e deformacdes da estrutura para analise de critérios
de falha;

+ Utilizar dados experimentais para validacao da previsdo de divergéncia.
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APENDICE A - CODIGO MATLAB

1. aeroelastic.m

function[y,ALPHAO,Gamma_N, My_ca_N,My_ce_N,Ly_ca_N,L_N,CL_N,
CDi_N,Di_N,qf_N,qt_real ,My_L_N] = aeroelastic(nos,cond,

method ,alpha,rigido,varargin)

A% Necesstita atualizacao de parametros para a aeronave

analisada

tol = 0.000001 ; / tolerancia desejada para conversao do

metodo tr1terativo

4 Asa

b = 9.62; / envergadura da asa [m]

ct = 1.07; 7 walor da corda na ponta da asa

cr = 1.60; J walor da corda ma raiz da asa

alphaO = -3.25 % pi/180; /torcao inticial efetiva entre a raiz

e ponta da asa

/ Propriedades do Matertial e da Longarina

[A,E,I,G,J,local] = Carrega_Prop_Estruturais(nos,b,cr,ct);
4 Condicoes de Voo
rhoamb = [0.8887 0.8887 1.05799 1.057991 ; /[ kg/m ]

Uo = [116 116 122 122]./ 1.944 ; J[knots para m/s]

A4 Iteracao

iter = 0;

Gamma_N = [];
My_ca_N = [];
My_ce_N = [];

My_L_N = [];
Ly_ca_N = [];
LN = [];
CL_LN = [1;
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CDi_N = [1;

Di_N = [];

qt_new = zeros(nos,1);
qt_old = zeros(mos,1);
qt_real = [];

qf _N = [];

itera = true;

if rigido

[ALPHAO ,y,th,c,S] = param_iniciais(method,alphaO,nos,b,cr,ct)

[Gamma_N,My_ca_N,My_ce_N,Ly_ca_N,L,CL_N,CDi_N,Di_N,My_L_N] =
GLAUERT_SIMETRICO_COM_TORCAO(y,c,alpha,ALPHAO+qt_old"',
rhoamb (cond) ,Uo(cond)) ;

LN =1;

return

end

nVarargs = length(varargin) ;
if nVarargs == 1

while itera
q = cell2mat(varargin);
iter = iter + 1;

qt_old = qt_new;

/ AERODINAMICA

[ALPHAO ,y,th,c,S] = param_iniciais(method,alphaO,nos,
b,cr,ct);

[Gamma ,My_ca ,My_ce,Ly_ca,L,CL,CDi,Di,My_L] =
GLAUERT_SIMETRICO_COM_TORCAO(y,c,alpha,ALPHAO+
qt_old',rhoamb(cond) ,Uo(cond),q);

4% ESTRUTURA
[qt ,qf] = VigaEngastada3GDL(Ly_ca,My_ce,y,local,A,E,I
,G,J);

A4 Atualiza o

Gamma_N(: , iter)

Gamma ;

My_ca_N(: , iter) My_ca';




else

My_ce_N(: , iter) = My_ce';
Ly_ca_N(: , iter) = Ly_ca';
My_L_N(: , iter) = My_L';

L_N(iter) = L;
CL_N(iter) = CL;
CDi_N(iter) = CDi;
Di_N(iter) = Di;

qf _N(: , iter) = qf;
qt_real(: , iter) = [ 0 ; qt];
qt_new = qt_real(: , iter);

itera = max(abs(qt_new - qt_old)) > tol;

end

while itera

iter = iter + 1;

qt_old = qt_new;

J AERODINAMICA
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[ALPHAO ,y,th,c,S] = param_iniciais(method,alphaO,nos,

b,cr,ct);

[Gamma ,My_ca ,My_ce,Ly_ca,L,CL,CDi,Di,My_L] =
GLAUERT_SIMETRICO_COM_TORCAO(y,c,alpha,ALPHAO+
qt_old',rhoamb(cond) ,Uo(cond));

A% ESTRUTURA

[qt ,qf] = VigaEngastada3GDL(Ly_ca,My_ce,y,local,A,E,I

,G,J) 5

I% Atualizacao

Gamma_N(: , iter) = Gamma;
My_ca_N(: , iter) = My_ca';
My_ce_N(: , iter) = My_ce';
Ly_ca_N(: , iter) = Ly_ca';
My _L_N(: , iter) = My_L';
L_N(iter) = L;

CL_N(iter) = CL;
CDi_N(iter) = CDi;




Di_N(iter) = Di;
qf _.N(: , iter) = qf;
qt_real(: , iter) = [ 0 ; qt];
qt_new = qt_real(: , iter);
itera = max(abs(qt_new - qt_old)) > tol;
end
end
end
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2. param_iniciais.m

AInput do angulo de torcao e wvartiaveis geometricas

function [ALPHAO,y,th,c,S]

,Ccr,ct)

th = fliplr(linspace(0.01,pi/2,n));

param_iniciais (method,alphalO,n,b

y = (b/2) * cos(th);
= cr + (ct-cr)x*cos(th);
S = abs(2 * trapz(y,c));

switch method

case 'linear'

ALPHAO = alphaO .* cos(abs(th)) - alphaO;
case 'generalizado'

ALPHAO =y * 0 - alphaO;

end

end

3. GLAUERT_SIMETRICO_COM_TORCAO.m

function [Gamma,My_ca,My_ce,Ly_ca,L,CL_G,CDi_G,Di,M_L] =
GLAUERT_SIMETRICO_COM_TORCAO(y,c,alpha,ALPHAO,rhoamb,Uo,
varargin)

k =

length(y); Zsalvando o nmumero de pontos desejado
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NN = linspace (1, (2*xk-1), k);

b = 2 x max( abs(y) );

th = acos( 2 xy/b );

S = abs (2 * trapz(y,c)); / 7rea total da asa

AR = b2 / S; Jrazao de aspecto

nn = length(y);

n = 1:2:2%nn;

N = repmat(n,nn,1);

theta = th; /posicoes em theta

TH = repmat(theta(:),1,nn);

C = repmat(c(:),1,nn); /posicoes da corda

angles_T = (alpha + ALPHAO)'; /lado diretto da solucao geral
da LTT

AIC = sin(N.*xTH) .*(2*b/pi./C + N./sin(TH)); /matriz dos

coeficientes

index = find( TH == 0 ); /encontrando os pontos com

singulartdade

AIC(index) = N(index) ." 2 ;

index = find( TH == pi );

AIC(index) == N(index) . 2 ;

An_T = inv(AIC) * angles_T; /coeficientes An

CL_.G = pi * AR * An_T(1); Jcoeficiente de sustentacao

CDi_G = pi * AR * n * An_T."2; Jcoeficitente de arrasto
Cly_.G = ( (4 x b) ./ c(:) ) .x (sin( N .x TH ) * An_T(:)) ;

ACdy_G = ( (4 *» b) ./ c(:) ) .* sin( N . TH ) * An_T(:) * (y

(

?

nVar

) *An_T(:)*sin(y.*TH)/sin(TH)) ;
22222222222222222222222222227%

a = ( (2 % b)) .x sin( N . TH ) * An_T(:);

args = length(varargin);

if nVarargs == 1

else

q = cell2mat(varargin);
[Gamma ,My_ca ,My_ce,Ly_ca,L,Di,M_L] = cargas_aerodinamicas
(S,c,b,rhoamb,Uo,Gamma ,Cly_G,CL_G,CDi_G,q);




end
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[Gamma ,My_ca ,My_ce,Ly_ca,L,Di,M_L] = cargas_aerodinamicas
(S,c,b,rhoamb,Uo,Gamma,Cly_G,CL_G,CDi_G);

4. cargas_aerodinamicas.m

function [Gamma,My_ca,My_ce,Ly_ca,L,Di,M_L] =

cargas_aerodinamicas(S,c,b,rhoamb,Uo,Gamma,Cly_G,CL_G,

CDi_G,varargin)

end

/4 ca - centro aerodinamico | ce - centro elastico
ca = 0.25 x ¢ ; / posicao do centro aerodinamico
e = 0.15 ; [ tamanho da exzcentricidade (ce - ca)/ define

a posicao do eizo elastico)

nVarargs = length(varargin);
if nVarargs == 1
Q = cell2mat(varargin);
else
Q = rhoamb * (Uo~2)/2; / pressao dinamtica
end
Cmy = -0.08; /7 wvalor medio do coeficiente de momento de

arfagem com base mna geometria do aerofolio
My_ca = Q * ¢c.”2 * Cmy; / momento de arfagem em relacao

ao centro aerodimamico

Gamma Gamma * Uo; / distribuicao da circulacao ma asa

Ly_ca = Q * ¢ .*x Cly_G' ; / sustentacao local em relacao
aplicada nmo centro aerodinamico

M_L = Ly_ca * e .*x cC; /A momento aplicado no eixo elastico

aplicado pela sustentacao

My_ce = Ly_ca * e .* c¢ + My_ca; / momento de arfagem em
relacao ao centro elastico

L = CL_.G *x S * Q; / sustentacao total gerada na asa

Di = CDi_G * Q * S;
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function [qt,qf] = VigaEngastada3GDL(f,t,y,local,A,E,I,G,J)

A% Parametros de Entrada

A nos - numero de nos

4 f - wetor com a forca de Sustentacao em cada no

A t - wetor com o momento de Arfagem em relacao ao eixo
elastico em cada no

V4 sb - semi-envergadura

A A - area de secao transwversal da asa

A E - modulo de Elasticidade do material

A I - momento de inercia de area

A G - modulo de Rigidez torsional

A J - momento polar de inercia de area

4 local - localizacao dos pontos de prop. conhectidas,

definidos pela artigo de referencia

4% Definicoes

nos = length(y);

elem = nos-1; / numero de elementos

1 = diff(y); Ztamanho de cada elemento

In = interpl(local,I,y', 'pchip'); /Jmomento de inercia da
secao mos nos selecionados

Jn = interpl(local,J,y', 'pchip'); /momento polar de inercia

da secao mos mnos selecionados

Ie = zeros(elem);

Je = zeros(elem);

for u = 1:elem

Ie(u) = (InCu) + InCu+1l)) * 0.5;
Je(u) = (In(u) + In(u+1)) * 0.5;
end

A% Matriz de Rigtidez

~
ct
Il

zeros (nos) ;
kt = [];
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ft = zeros(nos,1);

Kf = zeros(2*nos);

kf = [];

ff = zeros(2*nos,1);

for i = 1:elem

4 matriz de rigidez local: kf - para flezxao e rotacao [ kt -

para torcao
A podemos separar o problema em torcao

estao desacoplados

4 Torcao

kt = cat( 3, kt , GxJe(i) x [ (1/1(1))
-(1/1(i))

aux = kt(:,:,1);

ind = i + [0 1];
4 matriz de rigidez global - torcao

Kt (ind, ind) = Kt(ind,ind) + aux;

/4 Vetor de carregamento

ft(ind) = ft(ind) + t(i)*1(i)*0.5%[1;1];

/ Flexao + Rotacao

kf = cat(3, kf , [  (12%ExIe(i)/(1(i)"3))
i)~2)) -(12%E*xIe (i) /(1(i)~3))

/(1(i)~2)) ;
(6%ExIe(i)/(1(i)"2))

e flexao pois eles

-(1/1(1));
(1/1(1)) 1 )3

(6xExIe (i) /(1(
(6%ExIe (i)

(4xExTIe(i)/1(4

)) -(6xExIe(i)/(1(i)"~2))
(2*xExTIe(i)/1(i)) ;
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-(12*%ExTe (i) /(1(i)"3)) -(6xExIe(i)/(1(
i)~2)) (12*%ExIe(1)/(1(1i)~3))
-(6*ExIe(i)/(1(i)"2)) ;
(6*xExIe(i)/(1(i)"2)) (2%ExIe(i)/1(1
)) -(6*%ExIe(i)/(1(i)"2))
(4xExTe (i) /1(i)) 1)
aux2 = kf(:,:,i);
ind2 = 2xi-1 + [0 1 2 3];
4 matriz de rigidez global - flezao

Kf (ind2,ind2) = Kf(ind2,ind2) + aux2;

4 Vetor de carregamento

inda =i + [ 01 1;

ff(ind2) = ff(ind2) + [(0.35*f(inda (1)) + 0.15%xf(inda (2)))*1(
i) ;
(1.5 *xf(inda (1)) + f(inda(2)))*1(i)~2/30
(0.15%f (inda (1)) + 0.35xf(inda(2)))*1(i)
-( f(inda(1)) + 1.5 *f(inda(2)))*1(i)~2/30
1;
end

Al Condicao de contormno
YA EFliminados diretamente ma hora de resolver o ststema

linear

/ Deslocamentos nodais

qt Kt (2:end ,2:end) \ ft(2:end);

qf Kf (3:end,3:end) \ ff(3:end);

end
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6. Carrega_Prop_Estruturais.m

AFuncao para carregar parametros geometricos da viga e prop.

do material

function [A_air,E,I,G,J,local] = Carrega_Prop_Estruturais(n,b

,Cr,ct)

th = fliplr(linspace(0.01,pi/2,n));
(b/2) * cos(th);

cr + (ct-cr)*cos(th);

o <
I Il

/4 Propriedades do Matertial e da Longarina

ct
Hh
I

0.003; / espessura da flangel[m]
0.002; / espessura da alma [m]
B = [0.190
.190
.172
.154
.137
.120
.104
.088
.073
.060
.047
.035
.023
.016
.009
.004
.001
.001]1; 7 largura da viga [m]
D = [0.17547
0.17547
.17182
.16817
.16452
.16086

ct
B
Il

O O O O O O O O O O O O o o o o o

o O O O




A_

E
v
G

D O O O O O O O O O O O o

.15721

.15356

.14991

.14626

.14261

.13896

.13531

.13166

.12801

.12436

.12071

.12071]1; % altura da viga [m]
- tw;

D - 2xtf;

(B.*x(D."3))./12 - (b.*x(d."3))./12; J Momento de Inercia

de Area [m~4]
local = [

b b 0w W W NN O O O O

air = 9

0.33;

0.00

.10
.30
.60
.90
.20
.50
.80
.10
.40
.70
.00
.30
.60
.90
.20
.50

.80]; / localizacao das Inercias a partir da raiz

segundo o artigo

.6568689E-2; / rea da ST do aerofolio [m ]
70 * 10°9; /) modulo de Elasticidade do material [Pa]

A Poisson Ratio;

E/(2x(1+v)); /2?2 modulo de Cisalhamento ou de Torcao [Pal]
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J =

end

[0.0001741
.0001741
.0001357
.0001042
.0000796
.0000595
.0000442
.000032

.0000229
.0000164
.0000112
.0000074
.0000043
.0000027
.0000014
.0000006
.0000005
.0000005] ;

O O O O O O O O O O O O o o o o o

4 momento polar de inercia
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