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RESUMO

A pesquisa consiste na validagao de um modelo numérico para andlises aeroelasticas da
asa de uma aeronave radiocontrolada no padrao da competicao SAE Brasil Aerodesign.
Esse modelo é validado com a obtencao de dados estruturais da asa, que se referem
aos valores de rigidez, e calibrado dinamicamente com o auxilio de um GVT (Ground
Vibration Test), que obtém as frequéncias naturais de vibragao da asa. O modelo numérico
¢é avaliado através de um programa de elementos finitos que calcula as mesmas frequéncias
e por fim obtém a velocidade de flutter, que visa verificar se o modelo atende ou nao os
parametros estruturais presentes na aeronave. Foram obtidos resultados satisfatorios para
o modelo numérico proposto em comparacao com o modelo analitico adotado pela equipe

Microraptor.

Palavras-chave: Elementos finitos. MEF. Aeroelasticidade. Dindmica estrutural. Aerondu-

tica.



ABSTRACT

The reasearch consists on the validation of a numerical model for aeroelastic analysis of a
radio-controlled aircraft wing on the SAE Brazil Aerodesign competition standards. This
model is validated with data collected from the wing’s structure, refering to the rigidity
values, and being calibrated dynamicly with a GVT (ground vibration test), obtaining
the natural frequences of the wing. The numerical model is evaluated by a finite element
software that calculates the same frequences and therefore obtains the flutter speed, which
aims to verify if the model meets the structural parameters of the aircraft. Satisfactory
results were obtained for the proposed numerical model in comparison to the analitical

model adopted by Microraptor’s team.

Key-words: Finite elements. FEM. Aeroelasticity. Structural dynamic. Aircraft.
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1 INTRODUCAO

1.1 Consideragoes iniciais

Este trabalho apresenta um estudo com base em uma aeronave radiocontrolada
nos padroes da competicao SAE Brasil Aerodesign, produzida pela equipe Microraptor

classificada na categoria micro.

Figura 1 — Aeronave da equipe Microraptor para 2018.

Fonte: Cedido pela equipe Microraptor

A aeronave tem perfil cargueiro, cujo objetivo é fazer um voo e extrair uma carga
com o auxilio de um paraquedas. Para pontuar na competicdo, além do voo, faz-se também
a andlise tedrica do projeto, que é dividido em sete areas, sendo uma delas a area de

aeroelasticidade, o enfoque deste trabalho.

Aeroelasticidade abrange tanto a parte aerodindmica quando a parte estrutural
da aeronave, esta tultima sendo a principal avaliada. Para isso sao realizados ensaios
estruturais na asa com o intuito de calibrar um modelo numérico, que, por fim é utilizado

para analises aeroelasticas.
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1.2 Motivacao

A area de aeroelasticidade ganha cada vez mais importancia na competicao SAE
Brasil Aerodesign, visto que a cada ano as aeronaves tendem a ser mais leves e carregam um
peso muito maior. Quanto mais leve torna-se a aeronave, mais flexivel ela é e portanto, sofre
mais deformacdes por conta do carregamento aerodinamico, fazendo com que fenémenos
aeroelasticos tenham cada vez mais chance de ocorrer tendo em vista esses novos problemas,

o setor de estudos em questao vem tendo cada vez mais desafios.

Normalmente, quando os fendmenos aeroelasticos ocorrem, nao é possivel restaurar
o controle da aeronave, pois seus comandos se tornam inefetivos. Além disso, devido as

interacoes atuantes, a estrutura ¢ comumente destruida.

Esses efeitos podem ser previstos através de analises tedricas ou com o auxilio de
métodos discretos e programas computacionais como é o caso do Femap-Nastran®, que
sera utilizado neste trabalho. Através dessas previsoes, a estrutura pode ser modificada a

fim de evitar que tais fendomenos acontecam,

1.3 Objetivo Geral

Define-se como objetivo geral deste trabalho a criagdo de um modelo numérico,
o mais fiel possivel a um protétipo real, da asa de um VANT de pequeno porte, com o

intuito de serem feitas andlises de dindmica estrutural e aeroelasticas.

1.3.1 Objetivos Especificos

Os objetivos especificos que levam ao modelo final da asa de VANT sao:

e Realizacao de ensaios estruturais para obtencao de parametros de rigidez.

e Execugao de um teste GVT (Ground Vibration Test) para obtencao de pardmetros

modais da asa.

e Propor uma metodologia para criacao de modelo numérico no software Femap-
Nastran®.

e Execucao das andlises no modelo proposto e comparagao dos resultados obtidos com

resultados fornecidos pela equipe Microraptor.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1 Ensaios Estruturais

Para as avaliagoes das propriedades estruturais necessarias para a validagao de um
modelo numérico da asa, sao necessarios trés ensaios praticos, os quais estao divididos em:

ensaio de flexao, ensaio de tor¢ao e GVT.

2.1.1 Ensaio de Flexao

Para calibrar o modelo em elementos finitos precisa-se de alguns parametros
coletados através de testes praticos. Com o ensaio de flexao, é possivel obter a constante
de rigidez flexional da asa (Ky), que equivale ao produto entre o mdédulo de elasticidade

(E) e o momento de inércia (I).

O médulo de elasticidade, ou mdédulo de Young (E), ¢ uma medida da rigidez do
material em sua regiao eldstica com a mesma unidade da tensao (NORTON, 2004). Ele
também pode ser dito como uma constante de proporcionalidade entre a tensao que atua

sobre o corpo e a deformagado que o mesmo sofre.

Figura 2 — Viga engastada-livre.

Fonte: Préprio autor

Considerando a asa como uma viga engastada-livre (Figura 2) consegue-se equaciona-

la da seguinte maneira:

dy
3
iy vy (2.2)

da3
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d2
E]d—;é =M (2.3)

Como o ensaio é feito em uma asa, e ndo uma viga, devemos nos preocupar com
a posicao em que o carregamento serd aplicado durante o ensaio. Como a intengao ¢ de
provocar somente flexdo durante o teste, o carregamento deve ser aplicado em um eixo
da asa em que haverda somente flexdo. Este eixo é chamado de eixo elastico e ele fica

localizado no centro de cisalhamento da asa (Figura 3).

» Eixo elastico \
“ N

Figura 3 — Eixo eldstico em uma asa.

Fonte: Gil (2012)

2.1.2  Ensaio de Torg¢ao

O ensaio de torgao ¢é feito nao s6 para a calibragdo do modelo numérico, mas
também para a obtencao de parametros para calculos aeroeldsticos. A rigidez torcional
(K), que é o valor do produto entre o médulo de cisalhamento (G) e o momento de inércia
(J), é um pardmetro de suma importancia para a area, visto que os fendmenos aeroelasticos

sdo causados por alteragoes no posicionamento angular da estrutura (Figura 4).

— —— — =
¢

v

Figura 4 — Variacdo da torcao do perfil.
Fonte: Wright (2007)
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O ensaio ¢ feito de maneira relativamente simples: consiste em aplicar uma carga
de torgao sobre o corpo de prova engastado e efetuar uma coleta de dados referente a

rotagdo do corpo (Figura 5).

Figura 5 — Demonstracao da aplicacdo de momento torgor em uma viga engastada-livre.

Fonte: Préprio autor

Considerando a asa como uma viga, podemos utilizar o seguinte equacionamento:

TL

00 = —
GJ

(2.4)

A forga pode ser aplicada em qualquer ponto fora do eixo eldstico da asa, desde
que seja possivel quantificar a torcao resultante. Com o teste realizado, pode-se obter o

valor do rigidez torcional (K) da estrutura em questao.

2.1.3 GVT (Ground Vibration Test)

O estudo da dindmica de estruturas é importante para se entender os varios
fendmenos vibratorios, podendo ser empregado em automoéveis, aeronaves, foguetes, entre
outros. A andlise modal, que seria uma traducao do GVT, é uma das mais importantes
técnicas, dentro da dinamica de estruturas, pois com ela pode-se obter os parametros
que caracterizam uma estrutura, a saber: frequéncias naturais e formas modais. Na area

aeroespacial essa andlise é de suma importancia e é conhecido como GVT (Figura 6).
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Figura 6 — GVT realizado pela NASA em um VANT.
Fonte: NASA (2017)

Ao modelarmos a asa computacionalmente, fazem-se necessarios os dados das
frequéncias naturais e do modo de vibrar da mesma, pois as frequéncias estarao diretamente

relacionadas com a velocidade de flutter, que sera abordado mais a frente.

Através das frequéncias naturais, pode-se ajustar o modelo numérico a asa real.

Para isso, deve-se modelar a asa conforme a equacao 2.5:

Mi(t) + Ca(t) + Ka(t) = £(1) (2.5)

A indicacao do tempo das matrizes de aceleracao, velocidade e deslocamento, serd

omitida para simplificar o equacionamento.

Para a obtencao dos parametros modais considera-se a resposta livre nao amortecida

do sistema:

Mi+ Kz =0 (2.6)

A solucao geral da equacao é dada por:

z = pe (2.7)

Substituindo 2.7 em 2.6, temos:

(MM + K)gpe = 0 (2.8)
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que resultara em solucao nao nula, se e somente se:

det(\N’M + K) =0 (2.9)

A equagao (2.9), conhecida como a equagao caracteristica do sistema, constitui-se
de um problema de autovalor, existindo N autovalores Ar que a satisfazem. Os autovalores,

assim determinados, definem as frequéncias do sistema nao amortecido:

A = iw, (2.10)

Em que w, é a r-ésima frequéncia natural do sistema envolvido.

Substituindo (2.10) em (2.9) resulta-se em um autovetor (¢r) de elementos reais
correspondentes ao r-ésimo modo de vibragao do sistema. Cada frequéncia natural tem

seu modo de vibracao associado, que é obtido através da resolucao do sistema homogéneo:

(K —w2M)¢, =0 (2.11)

Os vetores modais do sistema sao agrupados em uma matriz, denominada matriz
modal (@), onde cada coluna corresponde a um modo de vibracdo. Enquanto isso, os

autovalores serdo agrupados em uma matriz diagonal (2) chamada de matriz de autovalores.

b1 P12 . QIN
®=[o1 ¢ .. on|= ¢:21 gbfz @:N (2.12)
ON1 ON2 - ONN
w? 0 0
0 w? 0
Q= | , (2.13)
0 0 w3

Para fazer uma anélise das frequéncias naturais e modo de vibrar do sistema
também é necesséario compreender o conceito de FRF (Frequence Respounce Funcion), ou

funcao de resposta em frequéncia.

A fungao de resposta em frequéncia H (w) é uma matriz que relaciona a saida
(resposta X) dos sistema por cada unidade de entrada (excitacao F), aplicada como fungao
de frequéncia de excitagao (LIMA, 2006).

H, - 2 (2.14)
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Quando p # ¢ tem-se uma fungdo de transferéncia, ou seja, é obtida uma resposta

no ponto p devido a uma excitacao no ponto q. Quando p = ¢, tem-se uma resposta em

frequéncia de ponto.
Quando analisamos um grafico de amplitude por frequéncia da FRF, cada pico de

amplitude esta relacionado com um modo de vibracao, e cada um desses modos possui

uma frequéncia natural especifica (Figura 7).

0
50

FREF do sinal
0.08 y - . :
' 1
0.07 t 2
3
| 4
0.06 1
0.05 + 1
©
o
=
E_ 0.04
<
0.03 1
0.02 - 1
0.01r
_HLJL__.JL._A _LJ. | 4 ka Ld e | Ll ul = | a1
0 100 150 200 250

Frequéncia (Hz)

Figura 7 — Resposta em frequéncia de aceleracdo x tempo genéricos.

Fonte: Préprio autor
Além de tudo, a FRF depende diretamente da variavel utilizada na resposta,
portanto existem 3 formas de representa-la:
e FRF de receptancia - Resposta dada através do deslocamento;
e FRF de mobilidade - Resposta dada através da velocidade;

e FRF de acelerancia - Resposta dada através da aceleragao.
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2.2 Método dos Elementos Finitos (MEF)

O Método dos Elementos Finitos (MEF) é uma técnica numérica amplamente
difundida no ambito da engenharia, e é utilizada para obter solugoes aproximadas para
problemas extensos e complexos que envolvam condi¢oes de contorno conhecidas. Estes
problemas consistem em situagoes matematicas em que uma ou mais variaveis dependentes
devem satisfazer uma equacgao diferencial parcial em todos os pontos pertencentes a um
dominio previamente conhecido, formado por variaveis independentes, devendo também

satisfazer condigdes especificas na fronteira deste dominio (HUTTON, 2004).

Na tentativa de se descrever quantitativamente um problema (fenémeno) fisico, ou
seja, de se obter uma expressao matematica que corresponda ao fendémeno em questao,

inicialmente o problema fisico real é substituido por um problema equivalente, mais simples.

il Hip oteses Problema
Problema Real 3 b

S l}liflCﬁilL"I']'ﬂS mals Sun P les

Figura 8 — Diagrama de passos simplificadores de um problema real.

Fonte: Alves (2006)

Neste novo problema sao selecionados os parametros considerados fundamentais e
que podem ser descritos matematicamente através de um sistema de equagoes diferenciais
valido em todo o dominio do problema. A esse sistema sao impostas condi¢oes de contorno

e/ou condigoes iniciais apropriadas.

Para resolver cada problema, deve-se dividi-los em problemas menores com solucoes
mais simples de serem encontradas, quanto maior o niimero de divisoes, mais precisa sera

a sua resposta. Cada uma destas divisdes ¢ chamada de elemento (Figura 9).
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Figura 9 — Aproximagao de uma curva através de outras mais simples.

Fonte: Giacchini (2012)

Existem diversos tipos de elementos que pode-se utilizar para a resolugao de um
problema, e para o caso especifico deste trabalho seram adotados elementos de viga e
elementos de placa, onde cada um destes serdo aplicados sera apresentado mais a frente.
Estes sao elementos simples, se comparados a outros elementos de trés dimensoes, porém
sua grande vantagem ¢é que necessitam de um baixo custo computacional e sao validados

com parametros de facil coleta.

A combinagao desses dois tipos de elementos é utilizada, principalmente, para
modelagem de sistemas dinamicos, pois caracterizam bem o seu comportamento com

respostas muito aproximadas com baixo custo computacional (WRIGHT, 2007).

Para cada um dos elementos, tem-se formulacoes diferentes, porém baseados no

mesmo conceito que é o método da rigidez.

Um elemento de viga é caracterizado da seguinte forma, com dois graus de liberdade

por né(Figura 10):

d, ds

& S o

)

Figura 10 — Elemento de viga.
Fonte: Lemonge (2003)

Admitindo somente deslocamentos no sentido de eixo y e rotagao em torno do eixo
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Baseado-se na lei de hooke, tem-se entao a seguinte equacao:

F=Kz (2.15)

Pode-se entao dizer que o valor da rigidez K é a forca necessaria para deslocar a

“mola” em uma unidade.

Baseados neste conceito, foram calculadas matrizes de rigidez para diversos ele-
mentos comuns que sao a base dos calculos de elementos finitos. Para uma viga temos a

seguinte matriz de rigidez (Equacao 2.16).

12E1, 6EI, 12EI,  6EI,
L3 L2 A L2

6EL, 4EI, __6EIL 2EI,
_ L? L L? L

{K} ~ | _12EI. _ 6EL 12E1, __6EL (2'16)

L3 L2 L3 L2

6EL 2EI, __6EIL, 4EI,
L? L L? L

Para cada um dos elementos é calculada uma dessas matrizes e posteriormente

todas sao somadas em uma matriz de rigidez global.

J& os elementos de placa (Figura 11) sdo elementos em duas dimensoes, diferente-

mente da viga que ¢ um elemento somente em uma dimensao.

s

@fF a4 o ds3 >
_I . T . > 1 {-Ti . Il)

X2 as '> uy (x1 , X2)

O
@ = E - @ h(x1,x2)

Figura 11 — Elemento quadrado genérico.

Fonte: Azevedo (2003)
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Na figura 11 tem-se os deslocamentos nos eixos x e y chamados de a;; e o desloca-

mento em z, que é o normal ao plano xy, é chamado de N como sera mostrado na figura

12.

As equacgoes sao andlogas aos elementos em uma dimensao, porém, neste caso,
deve-se levar em consideracao que existe uma regiao formada entre as linhas que formam
o elemento, além de agora o elemento possuir uma espessura comumente chamada de h,

que tem um valor muito menor que suas demais dimensoes.

Para cada caso o elemento pode ter dois deslocamentos por no, ou seja, quando
ele tem uma acao atuante, devemos analisar, inicialmente oito deslocamentos, ao invés
de quatro. Além disso, o elemento também pode se deslocar na dire¢do normal ao plano

(Figura 12), o que aumenta drasticamente seus graus de liberdade.
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Figura 12 — Deslocamentos normais de um elemento plano.

Fonte: Azevedo (2003)

Deve-se analisar esses elementos para um estado plano de tensoes, e o campo de

deformagobes ¢é do tipo:

0
&1 8_331 0 s
el=]0 2% (2.17)
0z U
N 2
V12 Oxs O

Da mesma forma que no elemento de viga as matrizes de rigidez ja foram calculadas
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também para diversos elementos 2D, e a matriz utilizada é do tipo:

Ly/2 Lq/2
K= / — B'DBh dr, dus (2.18)
—Lo/2J—11/2
Onde:
. e 0 |.. 0|.. 0|—&2—u 0
B = 0 —Ltz 0 |0 ] 0 b g (2.19)
LiLy L L L L
_71"‘.1'1 —724—.1'2 ...... 71—1'1 —724—1'2
e e 0
_ Ev E
D=L, £ 0 (2.20)
E
0 0 5y

2.3 Método dos Painéis

Este método é utilizado para tratar dos efeitos aerodinamicos gerados por um
corpo. E uma alternativa mais simples do que a convencional analise CFD (Computational

Fluid Dynamics), que possui um custo computacional extremamente elevado.

O método se baseia na equagao de Laplace que representa um escoamento irrotaci-

onal e inviscido:

V24, =0 (2.21)

Onde o ¢, é o potencial de velocidades ao redor de um corpo, considerando que o

fluido é incompressivel e que nao existe turbuléncia.

Se as condigoes sao atendidas pode-se resolver a equacao utilizando a condi¢ao de
contorno de Neumann, que diz que a velocidade normal & superficie é nula. Além desta, é
possivel utilizar a condi¢ao de Dirichlet, que estabelece um gradiente de velocidades nulo

no interior do corpo.

As aplicagoes do método em um software sao feitas através de painéis, estes que
limitam a superficie analisada. Estes painéis sao inseridos através de retas que ligam
dois pontos de coordenadas conhecidas. Nestes, sao inseridas as condi¢oes de contorno e
sdo calculadas as velocidades para todos os painéis. A partir disso, pode ser calculada
a velocidade externa a superficie com base em cada um dos painéis, e a contribuicao de

cada um deles dara a velocidade e a dire¢ao final da mesma (Figura 13).
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Figura 13 — Distribuig¢ao de painéis ao longo de uma superficie.

Fonte: Adaptado de Anderson (2010)

O escoamento é “controlado” através de laminas de fonte e laminas dissipadoras
(Figura 14). Estas estao em cada um dos painéis e a partir de cada uma delas, criando
ou sugando o fluxo do seu redor com uma velocidade V, pode-se criar a impressao da

superficie ser solida, impedindo que as velocidades ao redor penetrem na mesma (Figura
15).

Fonte geradora Fonte dissipadora

Figura 14 — Lamina de fonte e lamina dissipadora.

Fonte: Adaptado de Anderson (2010)
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Figura 15 — Superposicao de velocidades, 1dmina de fonte e ldmina dissipadora.

Fonte: Adaptado de Anderson (2010)

Além dessas laminas, existe também a lamina de vortice, que esta relacionada com
a circulagao, e diretamente relacionada com a sustentagao do corpo. Estas estao presentes
nos painéis que formam a superficie a ser tratada, e cada uma possuira uma magnitude

referente a respectiva velocidade tangencial ao painel a que esta ligada (Figura 16).

Yis)

Aerofolio de formae
espessura arbitrdrias

o
LT

Figura 16 — Vista das laminas de vértice aplicadas a cada um dos painéis.

Fonte: Adaptado de Anderson (2010)

A soma de todas as laminas corresponde a circulacao ao redor do aerofélio é dada

por:

r— /7 ds (2.22)

Através deste valor podemos encontrar o valor para a sustentagao na se¢ao analisada.

L' = pscViasl (2.23)
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Assim como qualquer problema relacionado a elementos finitos, quanto maior o
numero de painéis, mais precisa serd a resposta encontrada para o valor da sustentacao,
porém, deve-se sempre analisar o custo computacional para qualquer tipo de andlise e

buscar sempre otimizar o nimero de painéis.

2.4  Aeroelasticidade

A darea de aeroelasticidade é geralmente atribuida ao estudo de fendmenos que
ocorrem devido a interacao entre o fluido e a estrutura. Essa interagao ocorre devido a

trés principais forcas: elasticas, aerodinamicas e inerciais.

O que permite a ocorréncia desses fenomenos é a flexibilidade estrutural. Essa em
si ndo é um problema, porém, fendmenos aeroelasticos surgem quando as deformacgoes
estruturais induzem forgas aerodinamicas adicionais. Essas forgas aerodindmicas adicionais
podem produzir grandes deformagoes estruturais e consequentemente maiores forgas
aerodinamicas incrementais. Essas interacoes podem tender a um equilibrio estavel ou a

uma divergéncia e destrui¢do da estrutura da aeronave (SILVA 2010).

“stabilidade
Dinimica
Aero-
elasticidade
Dindmica

Forcas
Inerciais

Figura 17 — Combinacao de forcas nos fenémenos aeroelasticos.

Fonte: Adaptado por Gil (2012)

As interagoes entre as forcas aerodinamicas e as forgas elasticas foram definidas
como aeroelasticidade estatica e a combinacao dessas com as forgas inerciais foi definido

como aeroelasticidade dindmica (BISPLINGHOFF, 1955) (Figura 17).
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2.4.1 Aeroelasticidade Estatica

Aeroelasticidade estatica é o estudo das deformagoes de uma estrutura flexivel

devido aos esforgos aerodinamicos, onde os momentos e as forcas ndo variam com o tempo

(WRIGHT 2014).

Essa parte do estudo de aeroelasticidade compreende alguns fenémenos, tendo

como principais, a divergéncia e a eficiéncia de controles.

O fendmeno da divergéncia é caracterizado por uma instabilidade estatica da asa
durante o voo. Esta instabilidade ocorre devido a deformacao angular provocada na asa
pelo escoamento do ar, o que por sua vez provoca um aumento no angulo de ataque («), o
que promove uma maior sustentacao e consequentemente maior tor¢ao. Esta interatividade
pode causar um colapso da estrutura, que é chamado de divergéncia, sendo caracterizada

pela velocidade de divergéncia.

O fenémeno conhecido como eficiéncia de controles se caracteriza pela deformagao
elastica na estrutura da asa da aeronave causada por um comando de rolagem acionado
pelo piloto, que aumenta a sustentacao na asa subitamente, e pode acabar torcendo a asa

em relacao a ela mesma e causado uma ineficiéncia no controle da aeronave.

2.4.2 Aeroelasticidade Dindmica

A aeroelasticidade dindmica, por sua vez, incluird os efeitos das forcas inerciais em

seus fendmenos, que tem o flutter e o buffeting como principais destaques.

O fendémeno do flutter é o principal fenémeno aeroelastico estudado e ocorre
devido a uma auto-excitacao da estrutura da aeronave envolvendo a absorcao de energia
do escoamento. Quando a estrutura eldstica é perturbada a velocidades abaixo da
velocidade de flutter ocorre um movimento oscilatério decrescente, ou seja, um movimento
amortecido. Porém, quando a velocidade de flutter é atingida ou ultrapassada, a amplitude
do movimento oscilatorio aumenta abruptamente e pode rapidamente levar a um colapso

catastrofico da estrutura.

Outro fendomeno dindmico é o buffeting, caracterizado por respostas estruturais
aleatérias e variaveis. Este é comumente desencadeado por intensas forcas aerodinamicas,
normalmente associadas a fendomenos de estol e condi¢oes de separacao da camada limite.
Flutuagoes de pressao presentes na condicao de buffet podem causar respostas nao desejadas
da asa, fuselagem, empenagens e até motores. Carregamentos dindmicos experimentados
durante o buffet podem levar a fadiga estrutural de componentes reduzindo a vida estrutural
de uma série de partes do avido (SILVA, 2010).
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2.4.3 Flutter

Este é o foco desse estudo pois, como ja foi dito anteriormente, é o mais importante
da aeroelasticidade, principalmente para as aeronaves da competicdo SAE Aerodesign,
visto que essas sao feitas de materiais muito leves e pouco rigidos, o que propicia cada vez

mais a ocorréncia de flutter.

Para avaliar o flutter, faz-se uma analise de uma sessao tipica de um aerofélio com

dois graus de liberdade (Figura 18).

Eixo

c/d c/4 ab

Figura 18 — Aerofélio bidimencional.

Fonte: Wright (2007)

A equagao que define um modelo aeroelastico é dada por (2.24):

Ai+ (pVB + D)i + (p*C + E)x =0 (2.24)

Pode-se resolver a equagdo (2.24) encontrando os autovalores e autovetores do

sistema a seguir.

A solucao trivial é dada pela expressao:

IG—I3=0 (2.25)

Onde I é uma matriz identidade N x N. Substituindo (24) em (25), temos:

I IS | B H S
g —(pV2C + E) —(pVB + D)| | 0

A equacao 2.26 pode ser reescrita como:

[ Loters sudrall)-) o
g —A(pV?C +E) —A ' (pVB+ D)| | 0

I 0
0 A
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A equagao, agora na forma de primeira ordem, pode ser resolvida assumindo que

x = xoe .

A equacao 2.27 fica entao da seguinte forma:s:

(IAN—Q)rg=0 ou (Q—IN)=0 (2.28)
ue pode ser analisada como um problema de autovalor ¢ autovetor da forma
Q d lisad bl d 1 da f
(A— TNz =0.

Para um sistema oscilatorio, assim como o sistema aeroelastico considerado aqui,

os autovalores A\ da matriz do sistema @Q ocorrem em conjugados de ntimeros reais e

imagindrios
)‘j = —Cju)j:l:l.(,dj\/:l—€27 j: 1,2,...,N (229)
onde wj, (j =1, 2,..., N) sdo as frequéncias naturais e (;, (j =1, 2, ..., N) sdo os

coeficientes de amortecimento.

A resposta do fendomeno geralmente é analisada através de dois graficos, que sdo os

graficos de frequéncia x velocidade e amortecimento x velocidade (Figura 19).
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Figura 19 — Exemplo de resposta de flutter.
Fonte: Wright (2007)

Analisando o grafico de frequéncia x velocidade, notam-se que as duas frequéncias
que estao sendo demonstradas convergem para o mesmo ponto em certo valor de velocidade.

Esta velocidade é conhecida como velocidade de flutter e deve estar sempre fora do envelope

do voo da aeronave.

Através do grafico de amortecimento x frequéncia, pode-se geralmente observar um
coeficiente de amortecimento préximo a zero, porém com um valor sempre negativo, o que
caracteriza uma tendencia a reduzir a amplitude do movimento oscilatério ao longo do
tempo. Quando este valor diverge e torna-se positivo, o amortecimento deixa de reduzir e

passa a acrescentar movimento a estrutura, o que causa o fenéomeno de flutter.
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3 METODOLOGIA

O trabalho tem como objetivo principal criar e calibrar um modelo em elementos
finitos. Para isto, inicialmente necessita-se de um protoétipo criado para a realizacao de

ensaios estruturais estaticos e dinamicos.

Os ensaios estaticos visam a obtencao do valor de rigidez flexional e torcional da
asa, ja o ensaio dinamico propiciou a obtenc¢ao das frequéncias naturais de vibracao da

mesia.

Apos coletar os dados inicia-se a modelagem da asa em elementos finitos, e assim
com os dados experimentais, fez-se a modelagem da asa em um programa em elementos

finitos.

Por fim, para a validacao final do modelo, fez-se uma analise de flutter e o resultado
foi comparado com aquele calculado pela equipe Microraptor e, através disso, pode-se
concluir se o valor encontrado na andlise numérica é valido ou nao para uma aplicacao na
equipe, e assim fornecer uma nova maneira para a obtencao da velocidade de flutter da

aeronave.

3.1 Ensaios

Os ensaios foram realizados através de métodos desenvolvidos pela equipe Micro-

raptor.

Foram realizados os ensaios necessarios para que o modelo final fosse calibrado e

fornecesse os resultados com uma maior precisao.

3.1.1 Ensaio de Flexao

Como o objeto de estudo deste trabalho é asa de uma aeronave, inicia-se os ensaios

com um ensaio de flexao na mesma, com o objetivo de obter o valor de rigidez flexional.

PL?

El=_—"
3ymax

(3.1)

A asa é modelada considerando uma situacao engastada-livre. Esta situagao é a

que melhor representa a ligacao entre esta e a fuselagem.
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Figura 20 — Asa posicionada para ensaio de flexdo.

Fonte: Préprio autor
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Figura 21 — Posicao em que a forga é aplicada.

Fonte: Préprio autor
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Figura 22 — Medida de deslocamento.

Fonte: Préprio autor

Como é mostrado nas figuras 20, 21 e 22, através de um molde colocado na asa,
pode-se aplicar uma carga, de valor variavel, em um ponto especifico da envergadura e
posicionada sobre o eixo elastico, e utilizando um medidor de altura digital, coleta-se este
deslocamento. O ensaio ¢é feito em diversas posi¢oes ao longo da envergadura e todos os
deslocamentos sao coletados. Este repetiu-se 3 vezes em cada posicao para termos uma

certeza maior nos valores obtidos através do mesmo.

Por fim, com os dados devidamente coletados, pode-se obter o médulo de rigidez

flexional para toda a asa.

3.1.2 Ensaio de Torc¢ao

Para o ensaio de torcao, foi utilizada a mesma metodologia do ensaio de flexao.
Este também tem como objetivo calibrar o modelo em elementos finitos através de um
valor de rigidez torcional correto, para que o modelo numérico forneca os resultados que

buscamos com maior precisdo e confiabilidade.

Para a realizacao do mesmo, sao confeccionados diversos moldes para a asa em dife-
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rentes posicoes da envergadura, e nestes moldes sao aplicadas cargas em uma extremidade

que causam uma rotacao da asa em torno de eixo elastico (Figura 23).

AFRAT '

Figura 23 — Ensaio de tor¢do na asa.

Fonte: Proéprio autor

Como mostrado na figura 23, posiciona-se um inclinémetro sobre o molde e esse
coleta o valor do angulo de rotagao, com isso pode-se obter o médulo de rigidez torcional
da asa. O mesmo ensaio deve ser feito para diversas posi¢oes ao longo da envergadura da
asa e com uma taxa de repeticdo de 3 vezes, para que possa se observar uma consisténcia

nos valores obtidos.

3.1.3 Ensaio GVT

O ensaio GV'T visa coletar as frequéncias naturais de vibracao da asa. As frequéncias

que devem ser obtidas sao: a primeira frequéncia de flexdao e a primeira de torcao.

Para a coleta de dados utilizam-se 4 acelerébmetros e uma Raspberry Pi para o

processamento destes (Figura 24).
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Figura 24 — Raspberry Pi e acelerometros.

Fonte: Préprio autor

Inicia-se pela coleta de dados da frequéncia flexional. Para isso, posiciona-se os
acelerometros sobre a eixo elastico da asa, para que a mesma nao sofra nenhuma influéncia
de torgao (Figura 25), assim, é possivel coletar somente frequéncias flexionai. Além disso,
os acelerdmetros sao colocados equidistantes para obter uma mesma defasagem no sinal

de cada um. A posicao do eixo elastico foi fornecida pela equipe Microraptor.

Figura 25 — Acelerémetros posicionados para coleta de frequéncias de flexao.

Fonte: Préprio autor
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Para a coleta da frequéncia torcional, utiliza-se a mesma metodologia, com a
diferenca no posicionamento dos acelerometros, que sdo colocados da maneira que fiquem
o mais distantes entre si, ao longo da corda e ao longo da envergadura, para obtermos

uma maior amplitude no sinal (Figura 26).

F

Figura 26 — Acelerémetros posicionados para coleta de frequéncias de torgao.

Fonte: Préprio autor

A asa é excitada em uma frequéncia aleatéria e obtém-se os dados em diversas

frequéncias. A Raspberry Pi coleta esses dados eles sao exportados.

Com os dados da Raspberry Pi, e através de um codigo em Matlab pode-se filtra-los

para obter somente as frequéncias desejadas.

3.2 Modelagem em MEF

Para modelar a asa utilizou-se o software Femap-Nastran®, este que tem sua formu-
lagdo baseada no coédigo aberto Nastran, desenvolvido pela NASA, e atende perfeitamente

as aplicagoes que sao buscadas neste trabalho.

A principal razao pela escolha do software foi o fato deste ja possuir as analises

aeroelasticas em sua biblioteca principal.

Para a modelagem da asa utilizou-se uma técnica chamada representagao “Box-Like”

(WRIGHT, 2007). Esta técnica mescla elementos de viga e elementos de placa para criar
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o modelo. Diferente de uma modelagem com elementos 3D, esse tipo de configuracao
tem uma grande vantagem que é a velocidade de processamento, atingindo resultados

extremamente precisos com um custo computacional bem inferior.

Inicialmente decidiu-se modelar a asa em trés diferentes tipos de elementos, estes

foram: longarina, perfis e entelagem, sendo cada um desses de um material diferente.

Os dados dos materiais necesséarios para a criagdo do modelo foram fornecidos pelo

banco de dados da equipe Microraptor.

A longarina é representada por elementos de viga, pois ela se comporta como tal,
ja os perfis do aerofdlio e a entelagem serao representados como elementos de placa, ja

que suas demais dimensoes sao extremamente maiores do que sua espessura.

O nimero de elementos escolhidos para as andlises foram baseados no custo
computacional do processo e na geometria em questao. Foram feitos testes de malha, onde
elementos sao inseridos para verificar se os novos resultados sdo mais ou menos precisos

que os anteriores levando em consideracao o custo computacional do processo.

Os elementos de viga foram colocados em menor quantidade, pois este nimero se

mostrou suficiente para obter uma resposta satisfatoria para o trabalho (Figura 27).

Educational License - For Educational and Training Use Only

Figura 27 — Representacao da longarina no modelo

Fonte: Préprio autor

J& os elementos de placa foram inseridos em uma quantidade elevada (figuras 28 e
29), pois percebeu-se que no bordo de ataque da asa, onde existe uma grande curvatura,
necessita-se de um nimero maior de elementos para obter um resultado mais preciso,
ou seja, a quantidade de elementos foi refinada, de modo que no bordo de ataque essa

quantidade é muito maior que em outras partes da asa (Figura 30).
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Os elementos de placa que foram inseridos como entelagem representam, além da
proépria entelagem, a conexao feita entre os perfis no bordo de ataque, que aumenta de
forma significativa a rigidez da asa. Estes elementos também foram utilizados para retratar
os valores de rigidez coletados nos ensaios praticos, através de ferramentas disponibilizadas
pelo programa. Os elementos de placa foram escolhidos para esse fim pois representam a
maior parte da asa, e através de testes realizados durante a modelagem, percebeu-se que o

resultado obtido com este procedimento foi o que gerou dados mais coerentes.

Educational License - For Educational and Training Use Only

c:1

Figura 28 — Representacao das placas nos perfis.

Fonte: Proprio autor

Educational License - For Educational and Training Use Only
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Figura 29 — Representacao da entelagem no modelo.

Fonte: Proéprio autor
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Figura 30 — Destaque para o bordo de ataque com malha refinada.

Fonte: Proéprio autor

Além dos elementos ja apresentados, utilizou-se também elementos de conexao
rigidos, chamados de RBE2, que tém como fungao restringir os deslocamentos entre dois
noés que estao conectados. Esse elementos foram utilizados para conectar os elementos de

viga e de placa e também os distintos elementos de placa entre si.

Desta forma o modelo final e seus respectivos dados de malha podem ser vistos na

figura 31.
o
{23!
oy Materials Elements TSROSO
€ 1L : 1 By Type ey, AN
0:2 Por;:Ianna ¥ Beam, Linear:66 ' 142% . <N\
r-frlie —1® Plate, Linear: 17679 NS
o'y 3..entelagem ¥ Rigid: 3 \A '
y X Properties A 123
. A Line, 2-noded: 66
Ml 1..longarina __{A Tri, 3-noded: 92
X fH3.entelagem | i Quad, 4-noded: 17587

 7..Perfil A Rigid, Node List: 31

Figura 31 — Dados finais do modelo.

Fonte: Proéprio autor
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3.3 Anaélises em MEF

As analises em elementos finitos sdo formas de resolver problemas que sao nor-
malmente mais complexos de se calcular. Neste trabalho executam-se duas analises, uma
analise modal e uma andlise de flutter. Para isso, utilizou-se o mesmo programa que é
utilizado para criar o modelo, que é o Femap-Nastran®. Este software ja consta com

bibliotecas para executar tais analises.

3.3.1 Anélise Modal

Na analise modal tem-se o objetivo de encontrar os valores para as frequéncias

naturais e seus respectivos modos de vibrar.

A andlise é feita com base em parametros de entrada que sao inseridos ao modelo,
como valor de massa e o valor da matriz de rigidez, que é obtida pelo programa ao criar o

modelo com elementos de viga e placa, como tratado na secao 2.2.

Para a analise modal, o programa baseia-se nas seguintes equacoes:

[M]ii+ [K][u] =0 (3.2)

Que tem a solucao na forma de:

{u} = ¢sinwt (3.3)

Onde para uma frequéncia natural w temos um modo de vibrar associado ¢. Deste

modo temos a seguinte equacao para resolver o problema:

—w?[M] {¢} sinwt + [K] {gb} sinwt = 0 (3.4)

A equacao pode entao ser reescrita como:

(K] - w?[M)) {6} = 0 (3.5)

Caracteriza-se entdo o problema como sendo um problema de autovalor e autovetor,
que quando resolvido obtem-se os valores associados de cada frequéncia natural e seu

modo de vibrar.

A solucao desejada é aquela onde:

det(|K] — w?[M]) = 0 (3.6)
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Para essa solucao da equacao tem-se nao s6 uma frequencia e um modo de vibrar e

sim varios, portanto a equagao fica do modo:

(K] -wi M) {o;} =0 i=12.3, . (3.7)

Cada modo de vibragao define uma condicao de vibrar livremente da estrutura.

Temos entdo:

w.
fi= o

= (3.8)

O namero de autovalores e autovetores é igual ao niimero de graus de liberdade

dindmicos do sistema.

3.3.2 Analise de flutter

Para a realizacao de tal andlise, o software se baseia no modelo estrutural ja

construido e nos efeitos causados pelo escoamento de ar em volta da estrutura.

3.3.2.1  Double-Lattice Method (DLM)

A analise dos efeitos aerodindmicos ¢é feita com base no método dos painéis, como
tratado na secao 2.4, onde a superficie é dividida em diversos painéis e a sustentagao

gerada pelo perfil é calculada com base em cada um deles.

Porém, o método dos painéis compreende somente um modelo de duas dimensoes,

para um modelo com trés dimensoes, o software utiliza o DLM.

O método cria duas camadas de painéis nos perfis. Essa dupla camada garante

mais precisao para os valores de velocidade, porém requer um maior nimero de painéis.

No método a asa ¢ vista como uma superficie sustentadora, que tem a sua variagao

de sustentacao avaliada ao longo da corda e da envergadura.

Baseado no método dos painéis, a sustentacao é calculada para cada painel a partir

de um ponto chamado ponto de controle, como visto na figura 32.
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Ponto de
controle

Figura 32 — Ponto de controle para um tnico painel na superficie.

Fonte: Adaptado de Anderson (2010)

Figura 33 — Método para uma asa finita.

Fonte: Adaptado de Anderson (2010)

O somatorio da contribuicao da vorticidade de cada painel resultara na circulacao
(Equagao 2.22) da asa toda (Figura 33), assim, podendo associar ao valor da sustentagao
total.
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3.3.2.2 Unido Fluido Estrutura

Com a modelagem da estrutura concluida e com os fatores aerodinamicos calculados,

deve-se conectar os dois para realizar a analise de flutter.

Essa conexao é realizada por estruturas chamadas spline, que sao linhas que realizam

as conexoes entre os painéis e os nos da estrutura.

As splines sao tratadas como elementos de viga e barras de tor¢ao, e transmitem

os devidos esforgos aerodindmicos para a estrutura (Figura 34).

Z

7 e \
e il g
A & -
s / s
f/ Ly J"/
Conexao spline

X

Figura 34 — Spline linear conectando os parametros estruturais aos aerodinamicos..

Fonte: Adaptado de Siemens (2017)

Onde, na figura 34, k sdo os parametros aerodindmicos e g os pardmetros estruturais.

Eles se comportam segundo a seguinte equacao de compatibilidade cinética.

low} {B) = {ou,} {F,) (3.9)

Onde F sao as forgas e § sao as deflexdes virtuais, ligados aos seus respectivos

parametros estruturais e aerodinamicos.

Pode-se entao criar uma matriz de deslocamentos virtuais equivalente ao somatério

das duas anteriores resultando na equagao final:

{F,} =G {F} (3.10)

Onde a matriz G é a equivalente entre os deslocamentos virtuais aerodinamicos

e estruturais, e através disso pode-se transmitir os esforcos aerodindmicos ao modelo
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estrutural.

3.3.2.3 Velocidade de flutter

Com os devidos coeficientes aerodinamicos (rigidez aerodindmica e amortecimento
aerodinamico) e estruturais ja obtidos, o calculo da velocidade de flutter é feito baseado

no método PK, que é explicado a seguir.

O método baseia-se na seguinte equagcao:

Mii(t) + Biu(t) + Ku(t) = F, (3.11)

Onde as matrizes M, B e K ja foram tratadas na secdo 2.4, temos:

F. = qQ(k)u (3.12)

Onde Q(k) é obtida para cada uma das frequéncias reduzidas através de:

k=wb/V) (3.13)

Sendo w a frequéncia de oscilacao da estrutura, b é o produto entre B e p, sendo
que p é a massa especifica do ar e B é o comprimento da estrutura na dire¢ao do vento e

V é a velocidade do vento.

Chega-se entao na equacao final do método PK:

{~wM + jw [B— bpv 2 E] 4 [K — qQ(k))| u(w)} =0 (3.14)

A solucao do método PK consiste em definir a matriz aerodindmica para determi-
nada frequéncia reduzida e obter um autovalor cuja frequéncia associada, “coincida” com

a frequéncia reduzida original.
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Nesta secao encontram-se os resultados obtidos através dos ensaios estruturais, o

modelo final em elementos finitos e o resultado das andlises efetuadas no modelo.

4.1 Ensaios Estruturais Estaticos

Ambos os ensaios foram realizados de forma semelhante, assim como descrito na

secao 3.1.1 e 3.1.2. Os dados coletados de rigidez por envergadura foram plotados nos

graficos a seguir (Figuras 35 e 36):

Rigidez Flexional ao Longo da Semi-envergadura

q{:u::l T T 1 1 1 T T 1 1
2006
250 | 242 .40 -
.
T 200 | js.12 -
Z 175.62 172.99
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-] 158,31 160.98
= 29
g 150 F _ll_-’:lﬂ; E
12023
Lo F 0580 4

E{:I i i i i
0 0.1 02 0.3 0.4 0.5 0.6

Semi-envergadura (m)

07

0.8 0.9 |

Figura 35 — Distribui¢do da rigidez flexional ao longo da semi asa.

Fonte: Proprio autor
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Rigidez Torcional ao Longo da Semi-envergadura
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Figura 36 — Distribuicdo da rigidez torcional ao longo da semi asa.

Fonte: Préprio autor

Com os gréficos obtidos, percebe-se que o resultado foi dentro do esperado, com
excecao de dois pontos no gréafico de rigidez flexional. Nos pontos em 0,2 e 0,3 m de
envergadura tem-se uma grande queda no valor da rigidez, isso se deve ao fato que este
¢ um ponto de descontinuidade da longarina, onde uma longarina se conecta a outra.
Como a longarina é o principal componente estrutural da asa e ela que mais contribui com
a rigidez flexional, neste ponto de descontinuidade foi obtido um valor menor do que o

esperado.

Para inserir o valor de rigidez no modelo em MEF da asa, foi utilizado o menor valor
entre os dados coletados, fazendo com que a resposta tenha um valor mais conservador,

deste modo, tem-se:

Rigidez Experimental
Flexional
EI (N.m2) 95,80
Torcional
GJ (N.m?/rad) 44,72

Tabela 1 — Dados coletados na ponta da semi asa.
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4.2 Ensaio GVT

Nesta secao sao relatados os resultados do ensaio GVT, tanto as frequéncias naturais

encontradas como o modo de vibrar a que sao relacionadas.

Para o primeiro ensaio, feito com todos os quatro acelerometros colocados sobre o
eixo elastico (Figura 25), tem-se como objetivo encontrar a primeira frequéncia natural de

flexdo, e obteve-se como resultado o grafico a seguir (Figura 37):

« 1073 FFT do sinal

H Acelerdmetro 1
6l X- 14 Acelerometro 2| |
Y:0.006561 ——— Acelerémetro 3

Acelerometro 4

Rl |
Z3f |
2 | .
1 Vi 1 _ : . ! . ! |
Géj AL G LA i lm._, b L bt m Pt :m

Frequencia (Hz)

Figura 37 — Resposta da primeira frequéncia natural.

Fonte: Préprio autor

Pode-se notar que o primeiro pico evidenciado no grafico encontra-se em 14 Hz.
Este, por ser o primeiro pico, diz que as excitagdes que foram causadas nessa mesma
frequéncia geraram a maior amplitude, portanto pode-se dizer que esta é a primeira

frequéncia natural de vibracao da asa.

Como o objetivo deste primeiro ensaio é a obtencao da primeira frequéncia de
flexao, ¢é preciso também uma andlise na resposta temporal do sinal. Porém, a resposta
no dominio temporal é dificil de ser analisada devido ao ruido causado pelas diversas
frequéncias excitadas ao mesmo tempo, por isso foi aplicado um filtro para que a resposta

contenha somente as excitagbes causadas por frequéncias entre 13 e 15H z (Figura 38).
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Figura 38 — Sinal filtrado da resposta temporal para frequéncias entre 13 e 15 Hz.

Fonte: Préprio autor

Nota-se no grafico anterior (Figura 38) que todos os quatro sinais, respectivos aos
quatro acelerometros, estao em fase, ou seja, se movem todos na mesma dire¢cao ao mesmo
tempo. Este tipo de resposta caracteriza o movimento do primeiro modo de vibragao
flexional da asa, portanto pode-se concluir que a frequéncia de 14 Hz é atribuida ao

primeiro modo de vibragao flexional.

Para obter o primeiro modo de vibragao torcional e consequentemente a sua
respectiva frequéncia, o ensaio se diferenciou somente no posicionamento dos acelerémetros,

que foram posicionados em extremidades opostas da asa, como visto na figura 26.

Obteve-se entdo, no dominio da frequéncia o grafico a seguir (Figura 39):
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Figura 39 — Resposta para segunda frequéncia natural.

Fonte: Préprio autor

Nota-se que, como no grafico para a primeira frequéncia natural, que tem-se o
primeiro pico na frequéncia de 27 Hz. Como ja havia sido mencionado, o pico corresponde
a uma frequéncia que teve a maior amplitude e se destacou entre as outras. Visto que o
valor foi diferente e maior que a primeira frequéncia natural ja obtida, pode-se supor que
o resultado obtido é a segunda frequéncia natural e assim, primeira frequéncia de torgao.
Para certificar-se que o resultado esta correto, é feita também uma analise na resposta

temporal do ensaio para verificar o comportamento do sinal.

Da mesma maneira que fez-se anteriormente, aplicou-se um filtro entre as frequéncias

de 26 e 28 Hz para que nenhum ruido atrapalhasse a avaliagdo do resultado (Figura 40).
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Figura 40 — Sinal filtrado da resposta temporal para frequéncias entre 26 e 28 Hz

Fonte: Préprio autor

Através do grafico anterior, percebe-se que os sinais referentes a cada um dos
acelerometros estao em fase dois a dois, o acelerdmetro 1 em fase com o 2 e o acelerometro
3 em fase com o 4, e as duplas estao defasadas entre si em 180°, ou seja, quando uma dupla
de acelerémetros se move em uma direcao a outra dupla se move para a direcao contraria.
Este tipo de movimento caracteriza o primeiro modo de tor¢ao, portanto pode-se concluir

que a segunda frequéncia natural da asa e primeira frequéncia de torcao é de 27 Hz.

4.3 Andlises em MEF

As analises que foram utilizadas para a validacdo do modelo foram: analise modal

e analise de flutter.

4.3.1 Anélise Modal

Na andlise modal buscou-se obter os mesmos valores de frequéncias naturais e

modos de vibrar obtidos no teste GVT.

Encontrou-se como primeiro modo de vibrar o mesmo modo de flexdo pura e com
um valor de frequéncia associada de 14,49 Hz, como é mostrada na figura a seguir (Figura

41).
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Output Set: Mode 1, 14.49332 Hz
Deformed(86.27): Total Translation
Nodal Contour: Total Translation

Figura 41 — Primeiro modo de vibrar e sua frequéncia natural associada. A escala da figura
simboliza o deslocamento associado.

Fonte: Préprio autor

Ja para o segundo modo de vibrar foi encontrado um modo torcional como era
esperado e com uma frequéncia natural associada de 26,31 Hz, como é mostrado na imagem

a seguir (Figura 42).
Educational License - For Educational and Training Use Only
119,9

102.8

Output Set: Mode 2, 26.31435 Hz
Deformed(137.): Total Translation
Nodal Contour: Total Translation

Figura 42 — Segundo modo de vibrar e sua frequéncia natural associada. A escala da figura
simboliza o deslocamento associado.

Fonte: Proprio autor

Comparou-se entao os resultados obtidos através do ensaio GVT e dos obtidos

através das andlises no Femap-Nastran®.
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) Frequencia (Hz)
Meétodos Flexional | Torcional
GVT 14 27
Modelo calibrado 14,49 26,31
Erro (%) 3,382 2,623

Tabela 2 — Comparacdo de resultados e erro para as frequéncias obtidas

Obteve-se um erro muito baixo para ambas as frequéncias encontradas o que valida

a modelagem da asa para respostas dinamicas.

4.3.2 Analise de flutter

Para a andlise de flutter buscou-se obter uma resposta com velocidade préxima a

velocidade ja obtida pela equipe por meio de calculos analiticos.

A resposta obtida pela andlise numérica segue nos graficos a seguir (Figuras 43 e
44):
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Figura 43 — Grafico de variagdo da frequéncia pela velocidade.

Fonte: Préprio autor
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Figura 44 — Grafico da variagdo do amortecimento pela velocidade.

Fonte: Préprio autor

Através do grafico de amortecimento x velocidade nota-se que para uma velocidade
de 40,4 m/s o valor de amortecimento deixa de ser negativo e passa a ser positivo,

caracterizando o fenémeno de flutter.

Comparou-se entao o resultado obtido pelo software com o resultado analitico cedido
pela equipe e calculado pelo método desenvolvido por FLORES (2018). A comparagao

segue na tabela a seguir:

Velocidade de flutter (m/s)
Analitica Software Erro (%)
44,00 40,40 8,18

Tabela 3 — Comparacao de resultados e erro na velocidade de flutter

Portanto, pode-se perceber que o resultado encontrado foi dentro do esperado com
erro inferior a 10% isso valida o método utilizado para a anédlise e, dessa forma, valida o

modelo completo.
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5 CONCLUSOES

O trabalho proposto para a criacdo de um modelo numérico refinado e que repre-
sentasse bem as caracteristicas dindmicas de uma asa de uma aeronave no padrao da

competicado SAE Brasil Aerodesign foi executado com éxito.

Além disso, a proposta de criar um modelo que tivesse um baixo custo computacional
também foi atendida, visto que todas as andlises tém baixo tempo de execugao, sendo que
a mais demorada e complexa delas, a analise de flutter,apresenta um tempo de compilagao

médio de 5 minutos, o que é bem razoavel devido a sua complexidade.

O modelo criado ja esta sendo adotado pela equipe Microraptor e por fornecer um
valor de velocidade inferior ao encontrado de forma analitica, foi adotado pela equipe como
velocidade de flutter de projeto, dando uma maior confiabilidade ao modelo. Além disso,
diversos testes de voo foram realizados com a aeronave e o fenémeno nao foi observado em

nenhum deles.

5.1 Sugestoes para Trabalhos Futuros

Como continuidade a este trabalho, pode-se validar os dados utilizando outros
meios, como ensaios em tunel de vento, ou até mesmo um teste em voo conhecido como
flight flutter test, onde, com o auxilio de sensores pode-se observar a variagdo da frequéncia

em funcao da velocidade, validando a resposta encontrada neste trabalho.

Além deste, pode-se também fazer uma avaliagao de flutter utilizando o método
CFD, onde, com um maior custo computacional pode-se validar os resultados contidos

neste trabalho.

Ainda no ramo de aeroelasticidade, pode-se trabalhar com a parte estatica e com
a ajuda de um software validar diferentes dados calculados analiticamente, como por

exemplo, a velocidade de divergéncia e reversao de controles.

Para a area de elementos finitos, pode-se criar o proprio cédigo para a validagao,
desde a andlise modal, até o acoplamento com os coeficientes aerodindmicos e a obtengao
da velocidade de flutter.

Pode-se ainda fazer uma otimizacao aeroelastica de modo a modificar a estrutura,
baseado na velocidade de flutter, para que sejam feitos mais alivios de massa sem causar o

comprometimento da estrutura.
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no Cédigo Penal?, além das cominacoes administrativas e académicas que poderdo resultar

em reprovacao no Trabalho de Conclusao de Curso.

Juiz de Fora, 07 de Novembro de 2018.

Rafael Moreira Guedes — Discente
Matricula: 201371087 — CPF: 11604640650

I LEI N° 9.610, DE 19 DE FEVEREIRO DE 1998. Altera, atualiza e consolida a legislacao sobre
direitos autorais e da outras providéncias.
Art. 184. Violar direitos de autor e os que lhe sdo conexos: Pena — detencdo, de 3 (trés) meses a 1

(um) ano, ou multa.
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