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Resumo. E investigada a viabilidade da utilizagcdo de um modelo experimental de uma placa plana fabricada em com-
posito no estudo do comportamento aeroeldstico ndo-linear deste tipo de estrutura. Partindo da montagem do modelo
numérico estrutural e aerodindmico, passando pela andlise modal experimental, chega-se a andlise aeroeldstica experi-
mental em tiinel de vento. Softwares comerciais de engenharia sdo utilizados para realizar a andlise modal pelo Método
de Elementos Finitos e a andlise de estabilidade aeroeldstica pelo método do Doublet-Lattice. Os ensaios experimentais
sdo realizados em um tiinel de vento subsonico, continuo, de circuito fechado, com pressdo e temperatura ambiente, em
secdo aberta. Sdo observados efeitos aeroeldsticos estdticos e ndo-lineares, como divergéncia e oscilagdo de ciclo limite,
que sdo relacionados com alto amortecimento estrutural caracteristico de estruturas em composito. Os resultados obtidos
das andlises numéricas e experimentais foram considerados satisfatorios, demonstrando uma adequagcdo da metodologia
aos modelos utilizados e aos fins desejados.
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1. INTRODUCAO

Paralelamente a rdpida expansdo da aplicacdo dos compdsitos na industria aeroespacial, hd um grande avango no
desenvolvimento dos materiais, processos de fabricacio, e métodos de andlise deste tipo de estrutura. Consequentemente,
surgem questdes a serem discutidas, principalmente com relacdio as inimeras possibilidades de arranjos e tipos de ma-
teriais que podem ser combinados em busca de determinadas propriedades fisicas. Tais recursos proporcionados pelos
materiais compdsitos tornam sua utilizagdo extremamente atrativa em projetos que visam aumento da relacdo entre a carga
util e a massa estrutural e também a melhoria de caracteristicas operacionais.

Com essas modificagdes em requisitos de projeto, os envelopes operacionais se expandem. Os métodos de andlise
atualmente estabelecidos ja ndo permitem avaliar o comportamento aeroeldstico proximo ou além desses envelopes. Pois
juntamente com a capacidade de aumentar a eficiéncia no desempenho estrutural e a reducdo de massa nos projetos, as
propriedades ortotrépicas de compdsitos laminados podem levar a alta flexibilidade estrutural, fator muito importante para
o desempenho e estabilidade da aeronave, relacionando diretamente com a seguranga em voo.

Este contexto foi motivador para a criagdo de um modelo de asa aeroeléstica , fabricado em tecido de fibra de vidro,
para investigar o comportamento aeroeldstico deste tipo de estrutura. As investigagdes serdo feitas através de andlises
numéricas e experimentais. O modelo caracteriza uma placa plana, o que diminui o nimero de pardmetros construtivos,
garantindo baixa massa estrutural e alta flexibilidade. Nessa etapa inicial, o que se deseja é justamente uma andlise
com um pequeno nimero de varidveis de projeto, focando no comportamento aeroeldstico ndo-linear de uma asa flexivel
fabricada em compdsito.

As propriedades eldsticas de comp6sitos laminados dependem de uma série de parametros construtivos, como tempo
e pressdo de cura, condi¢cdes ambientais durante a cura, percentual de fibra e resina utilizados, entre outros. Dessa
maneira, torna-se necessario caracterizar essas propriedades através de ensaios. Para o uso em andlises aeroeldsticas, é
necessario que o comportamento modal seja bem representado. Através de aproximagdes, que serdo discutidas ao longo
do documento, foi possivel criar um modelo numérico relativamente fiel ao modelo fisico real.

Neste trabalho apresenta-se, entdo, um procedimento de caracterizacdo de uma placa plana feita de material compé-
sito, partindo da andlise modal experimental da mesma, passando pela montagem do modelo numérico e completando com
a andlise aeroeldstica numérica. Complementarmente, ensaios em tiinel de vento serdo realizados, permitindo identificar
parametros de ensaio e ajustes necessarios para trabalhos futuros.



2. ESTABILIDADE AEROELASTICA

Estuda-se, na aeroelasticidade, a interacdo entre as forgas de inércia, forcas eldsticas e forgas aerodindmicas atuando
em um corpo em movimento na atmosfera. Para caracterizar um problema aeroeldstico, pode-se partir da equagdo do
movimento, que pode ser escrita como:

Mx + Cx + Kx = F(t) (1)

onde M é a matriz de massa do sistema, C é matriz de amortecimento, K é matriz de rigidez, x é o vetor de deslocamentos,
X e X sdo as suas derivadas primeira e segunda no tempo (velocidade e aceleragcdo) e F € o vetor de forgas aerodindmicas,
que inclui uma parcelas devidas a excitagdes como rajada e controle e as parcelas de aerodinamica ndo-estaciondria, as
quais dependem justamente do deslocamento a da velocidade ao longo do tempo.
O problema de aeroelasticidade aceita diversos tipos de soluc¢do, como por exemplo:
- andlise estatica, cujo exemplo € a verificagdo do fendmeno da divergéncia;
- analise de estabilidade, caracteristica da analise de flutter;
- andlise de resposta, em que se avaliam o comportamento do sistema em reposta a uma excitacdo como rajada ou
atuacdo de controle.
No presente trabalho, faz-se uma verificagdo de estabilidade aeroeldstica, que consiste na solucio de problemas de
autovalores de uma matriz de aeroeldstica para diversos valores de velocidade de escoamento, buscando encontrar valores
para velocidades de flutter. Numa andlise de flutter tipica, a equagdo do movimento da Eq. 1 passa a ser escrita como

Meq"'Keq_Fa(q) =0, ()

a qual estd escrita em uma forma generalizada, onde implicitamente incluem-se os efeitos aerodindmicos ndo-estaciondrios.

Diversas metodologias podem ser utilizadas para a solucdo da equagdo acima. No presente trabalho, escolheu-se
utilizar o pacote comercial ZAERO (ZONA Technology, 2007), utilizando uma modelagem aerodindmica pelo método
do Doublet-Lattice. Nessa andlise, a modelagem € realizada no espaco modal, ou seja, utilizam-se as matrizes estruturais
generalizadas:

M, = o"MP K. =3"K® q = ®x, (3)

onde ® ¢ a matriz de deslocamentos modais no espago estrutural. Dessa maneira, também o vetor de carregamentos
aerodindmicos deve ser normalizado. Para tal, € necessério considerar que as forgas aerodinamicas sdo dadas em pontos
de um modelo aerodinamico, que ndo necessariamente coincide com o modelo estrutural, o que leva a necessidade de se
fazer uma interpolag@o entre ambos. Para a compreensao desse processo, parte-se da matriz de coeficientes de influéncia
aerodinimicos A (ik) , que surge na expressio:

Fo = qooA(ik)x, . “)

Nessa expressdo, F, é o vetor de forcas aerodindmicas nos pontos do modelo aerodindmico, relacionadas com x,, que
¢ o vetor de deformadas estruturais dadas nos pontos do modelo aerodinamico, e q;,, ¢4, ¢ a pressdo dindmica. A matriz
A (ik) é fungdo de k, a frequéncia reduzida, um pardmetro adimensional que relaciona a frequéncia de emiss@o de vértices
de um perfil, uma dimensdo de referéncia do mesmo, e a velocidade de escoamento : k = wb/V,,. Na presente anlise,
uma lista de valores possiveis para esse parametro é fornecida ao programa de cdlculo como uma lista montada com
base nas frequéncias naturais do modelo, na corda de referéncia e nas velocidades de ensaio. Uma formulacdo baseada
no método de Roger (Roger, 1977) e utilizando Polindmios de Padé (Vepa, 1977) € utilizada. Desenvolvimentos de tal
equacionamento podem ser encontrado em trabalhos como Eversman and Tewari (1991) e da Silva (1994), entre outros.
Para que se conhecam as deformadas estruturais nos pontos do modelo aerodinamico, é necessdrio fazer:

xq = Gx, )]

onde G ¢é a matriz de transferéncia de descolamentos, a qual pode ser obtida por diversos métodos de interpolacio,
todos baseados em splines. A descricdo desses métodos pode ser encontrada em Rodden and Johson (1994) e em ZONA
Technology (2007). Usando-se essa relagdo, também se pode fazer

P, =G®. (6)

E portanto a normalizagdo pode agora ser feita também matriz aecrodindmica, considerando-se que q, = ®,%,, 0 que
leva entdo a

Fo = oo ® GTA(ik)x = ¢ T GTA(ik) GRq = ¢ou BT A (ik)P,q . (7)



Finalmente, o vetor de forcas aerodinamicas normalizado pode ser expresso por:
F. = ¢ A(ik)q (®)

Os métodos para a montagem da matriz de coeficientes de influéncia sdo diversos, podendo-se utilizar os métodos da
se¢do tipica, método das faixas, método do Doublet-Lattice, entre outros. Também em Rodden and Johson (1994) e em
ZONA Technology (2007) podem ser encontradas descri¢des sucintas sobre tais métodos.

Para a realizagdo dessas transformacdes, é necessdrio apenas o conhecimento da posicdo dos pontos do modelo
estrutural, além dos seus deslocamentos modais. Pelas metodologias utilizadas, a informagdo modal é obtida de uma
analise prévia, normalmente realizada pelo Método de Elementos Finitos (MEF). No caso de compésitos laminados, essa
informacao dependerd da construcdo de matrizes estruturais que levem em conta as propriedades eldsticas de cada 1amina.

2.1 Modelo estrutural de compdésitos laminados

A modelagem de compdsitos laminados usando o MEF j4 € bastante difundida. Diferentes praticas costumam ser
usadas, mas elas normalmente se baseiam na Teoria Classica de Laminados (Classical Laminated Theory - CLT) descritos
em Jones (1999) e Reddy (1997), entre outros. Nessa teoria, a contribuicdo de cada camada é levada em conta através
da integracdo das suas propriedades ao longo da espessura do laminado. Parte-se da relacdo entre deslocamento-tensao
para uma material ortotrépico, que pode ser expressa como € = So, ou, invertendo essa relagio, como o = S™'e = Ce.
Os termos de C sdo entdo obtidos da inversa da matriz S. No entanto, no caso de se considerar apenas estado plano de
tensdes, sem levar em conta a tensdo normal a placa, esta matriz C passa ser chamada de matriz de rigidez reduzida de
estado plano de tensoes, Q, e seus elementos sdo dados pelas equagdes (4.4-3b) e (4.4-3c) de Reddy (1997):

Q11 = E1/(1 — vigva1)

0 0 0
Qu Q12 Qa2 = Eo/(1 — v1a101)
Q2 Q22 O 0 0 =
Q= 0 0 Qu O 0 ; Q12 = 128 /(1 = 110v21) ®
0 0 0 Q@5 O Qi = G
0 0 0 0 Qes Qs = G
Qo6 = G12

Essa matriz Q estd expressa no sistema de coordenadas na ldmina, e ndo do laminado. Uma transformacdo de
coordenadas € necessdria, o que € feito através da rotacdo da matriz Q no plano da lamina, fazendo

Qn Qu 0 0 Qw
_ Qo Qo J 70 Q2
Q=T'QT=| 0 0 Qu Q4 0 |. (10)

0 0 Q4 @ 0
Qe @ 0 0 Qe

A matriz de rotagdo T é formada utilizando os senos e cossenos de 6, a orientagdo da direcdo principal da 1dmina no
sistema de coordenadas do laminado:

cos?(0) sin?(0) 0 0 cos(6)sin(0)
sin?(0) cos®(0) 0 0 —sin(f)cos(6)
T= 0 0 cos(0) —sin(6) 0 . (11)
0 0 sin(0)  cos(9) 0
—2cos(0)sin(0) 2cos(0)sin(f) 0 0 cos?(0) — sin?(9)

Definem-se, entdo, as matrizes A (rigidez extensional), B (rigidez de acoplamento flexdo-extensdo) e D (rigidez de
flexao):

nl nl nl
(k) 1 oA (k) 1 oA (k)
Ay = ZQij (Zht1 — 28) 5 Bij = 3 ZQij (Zoy1 — 24) 5 D;; = 3 ZQU‘ (Zh41 — 2) » (12)
k=1 k=1 k=1

—(k) . . s . - . . .
onde Ql(.j) sd0 os elementos da matriz constitutiva da lamina na orientacdo da placa. Esta matriz € obtida da matriz
constitutiva da Iamina em coordenadas do material. Com isso, a equagdo constitutiva do laminado é dada por:

tn)-lpl{e} @



onde N é o vetor de forcas resultantes no plano da placa, M é o vetor de momentos resultantes, e € e ¢! siio os vetores

das deformagdes de extensdo e flexdo.

As propriedades ortotropicas de cada lamina sdo levadas em conta, portanto, através de um somatdrio ao longo
da espessura da placa (ou laminado), trabalhando-se com a orientagdo de cada lamina, através da equacdo 11. Essas
propriedades da lamina podem ser encontradas em literatura, e entdo utilizadas em primeira aproxima¢do. No entanto,
devido a grande quantidade de parametros que podem sofrer alteracdo durante a fabricacdo, ¢ uma pratica necessdria
buscar-se a confirmagdo das propriedades eldsticas através de algum ensaio. No caso de anadlises aeroeldsticas do presente
trabalho, ndo se estd interessado nas propriedades estéticas ou de resisténcia, mas no comportamento dos modos naturais.
Os procedimentos abaixo descritos sdo baseados nessa premissa.

3. MODELAGEM DO EXPERIMENTO

A modelagem do experimento € essencial para um melhor aproveitamento dos ensaios em tinel. O conhecimento
prévio das caracteristicas eldsticas e de inércia do modelo e uma estimativa inicial dos resultados a serem obtidos fazem
com que o ajuste dos pardmetros de ensaio seja feito de maneira mais eficiente. Com isso, pode-se inclusive diminuir o
tempo de ensaio, e portanto os custos do mesmo.

Inicialmente, € feita uma modelagem computacional do modelo a ser ensaiado, através de uma andlise por Elementos
Finitos e de uma andlise de estabilidade aeroeldstica. Essas andlises preliminares permitem que alguns parimetros de
ensaio sejam definidos, como por exemplo os limites de velocidade em tdnel, as dimensdes e massa do modelo fisico,
entre outros.

Depois dessa etapa inicial, o modelo foi fabricado de acordo com as medidas pré-estabelecidas. A etapa seguinte
consiste em verificar experimentalmente as propriedades do modelo estrutural. Isso € feito através de uma andlise modal
experimental, utilizando técnicas de identifica¢do de sinal.

Uma vez identificadas as frequéncias e modos naturais do modelo fisico, fez-se um ajuste do modelo de elementos
finitos. Esse modelo foi utilizado novamente na andlise aeroeldstica numérica com o objetivo de prever as velocidades
de divergéncia e/ou flutter que a serem encontradas nos ensaios em tiinel de vento. Na secdes a seguir sdo apresentados
maiores detalhes das etapas desse procedimento.

3.1 Descricao do Modelo Fisico

A placa plana foi construida inicialmente com as seguintes dimensdes: 0,08 m de corda (eixo ), 0,45 m de compri-
mento (eixo y) e 1,5 mm de espessura, consistindo de 3 camadas de tecido de fibra de vidro bi-direcional e resina epoxi.
O tecido estd orientado em 0° com relag@o ao eixo x do sistema de coordenadas adotado para a construcdo e laminacao da
estrutura, ou seja, ao longo da sua envergadura. Para posicionar o modelo no tdnel, foi utilizado um suporte de aco com
formato de perfil aerodinadmico, e um encosto de madeira foi utilizado para fixar o modelo a este suporte. Dessa maneira,
o modelo em compdsito foi fabricada com uma extensio de 150 mm para inserir no suporte (ver Fig. 1). A massa total do
modelo, incluindo a regido de fixacdo, é de 120,0 g. A massa da drea molhada é de 96,7 g.
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Figura 1: Dimens6es do modelo em placa plana, do suporte e do encosto de madeira (dimensdes em mm).



3.2 Analise Modal Experimental

A fabricagao de pecas estruturais em compdsitos estd normalmente sujeita a uma série de pardmetros, como umidade,
temperatura durante a cura, o proprio tempo de cura, propriedades da resina, entre virios outros. Dessa maneira, torna-se
fundamental realizar uma verificagdo experimental do modelo com o objetivo de se conhecer as propriedades fisicas do
laminado real. No presente estudo, a técnica utilizada foi a andlise modal experimental para determinar o comportamento
dos modos naturais da estrutura.

Os parametros modais (frequéncias naturais, formas modais e amortecimentos) sdo extraidos por meio da estimativa
da Fun¢do de Resposta em Frequéncia (FRF). Entre as técnicas de estimativa das FRFs, adotou-se a de Single Input
Multiple Output (SIMO) com uma entrada impulsiva. O estimador adotado é H;,(w), descrito em Ratcliffe and Lieven
(1999), que relaciona os espectros de frequéncia da seguinte forma:

1
HL’U(UJ) == 5 [Hl (w) + HQ(W)] > (14)
sendo
Sta Siy
H = H. = = (15)
1(w) S, e 2(w) Sfx

quando Syf, Szo € Sy, sdo espectros de poténcia de entrada, de resposta e os espectros cruzados definidos em Bendat
and Piersol (1980).

Oito acelerdmetros foram colocados de maneira intercalada, com o intuito de deixar o peso de toda a estrutura equili-
brado, de acordo com os eixos de coordenadas adotado para a fixacao dos acelerdmetros. A massa de cada acelerometro
é de 4,8g, o que levou a massa total do modelo a 167,5 g.
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Figura 2: Esquema de posicionamento dos acelerémetros sobre o modelo.

Com todos os cabos dos acelerdmetros j4 instalados, a estrutura € perturbada por meio de um martelo dinamométrico,
que contém uma célula de carga na ponta para medicdo da intensidade da forca aplicada. Como resposta, sao adquiridos,
simultaneamente, os sinais de aceleracdo.

A evolugado das estimativas das FRFs foi avaliada em 5 amostragens. A duracdo de cada amostragem foi de 4s,
suficiente para evitar o fendmeno de leakage durante o processamento dos sinais no dominio de frequéncia. A qualidade
de cada amostragem foi avaliada pela auséncia de repiques no sinal do martelo, na forma da FRF estimada e na fun¢do de
coeréncia:

_ISpW)P
T Sip(w) Spa(w)

que correlaciona as amostragens entre si € cujo valor deve se aproximar da unidade, como descrito em Ewins (1984).

(16)

3.3 Analise Modal Numérica

Com os resultados da andlise modal experimental, uma nova anélise em elementos finitos foi realizada, considerando
a massa dos acelerdmetros como sendo elementos de massa concentrada localizados nos pontos onde foram fixados no
modelo fisico original (3). A condi¢do de contorno considerada foi de engaste, com restricdo de todos os graus de
liberdade na raiz, com a outra ponta livre.



Figura 3: Modelo em elementos finitos da placa plana com as massas concentradas.

As propriedades eldsticas do material foram ajustadas até que houvesse uma coincidéncia dos 3 primeiros modos
de flexdo do modelo numérico com os modos encontrados na andlise numérica experimental. Também ajustou-se a
densidade, de modo que a massa total do modelo de EF coincidisse com a massa do modelo, medida em balanga. Nas
Tabelas 1 e 2 a seguir estdo apresentadas as frequéncias obtidas e as propriedades ajustadas do modelo numérico.

Tabela 1: Frequéncias naturais. Tabela 2: Propriedades ajustadas do modelo numérico.

Modos Experimental [Hz] Numérico [Hz] E; [Gpa] 38,0
1° Flexdo 3 3 E»,E3 [Gpa] 7,5
2° Flexao 18 18,61 Gos [Gpa] 3,3
1° Tor¢ao - 26,02 G12,G13 [Gpa] 7,7
39 Flexdo 51 51,48 vo3 [Gpa] 0,34
v12, 13 [Gpal 0,25

Dens [Kg/m3] 2685,00

Ajustado o modelo numérico, as massas concentradas simulando os acelerdmetros foram retiradas e novas andli-
ses foram feitas, simulando-se, assim, a estrutura que serd usada na andlise aeroeldstica. As frequéncias obtidas estdo
apresentadas na Fig. 4, juntamente com uma plotagem das respectivas formas modais.

3,59 Hz 22,43 Hz 26,75 Hz 62,68 Hz

Figura 4: Modos e frequéncias naturais do modelo fisico numérico o apés ajuste de propriedades.

3.4 Analise Aeroeldstica Numérica

Com os resultados das andlises modais numéricas do modelo corrigido, faz-se a analise aeroeldstica utilizando o soft-
ware ZAERO. O modelamento aerodindmico empregado € baseada no método Doublet-Lattice. As andlises aeroeldsticas
para as configuragdes propostas empregam o método numeérico pk, utilizando a metodologia non-matched point, a qual
permite identificar pontos com tendéncia a instabilidade aeroeldstica.

Essa andlise non-matched pointé definida através do comando FIXMDEN, ¢ é realizada com um nimero de Mach
e densidade fixos e variando-se a velocidade. A faixa de velocidades inicialmente escolhida compreendia 1 a 70 m/s.
Nessa primeira andlise, duas velocidades de flutter foram encontradas, 25,8 m/s, associada ao amortecimento do modo
2, 32,2 m/s associada ao amortecimento do modo 1. Reduzindo-se a faixa de velocidades para o mdximo de 35 m/s,
as velocidades de flutter ficaram em 26,6m/s e 31,8 m/s, respectivamente. Para o presente trabalho, apenas a primeira
velocidade € de interesse. Em ambas as andlises foi identificada uma velocidade de divergéncia um pouco abaixo da
primeira velocidade de flutter a 24 m/s.



As curvas de evolugdo modal sdo apresentadas na Fig. 5(a). Pode-se observar claramente a coalescéncia entre o
segundo e o terceiro modo e o ponto de divergéncia, em que a curva de frequéncia chega a zero. Na Fig. 5(b) estdo
apresentados os modos de flutter associados a cada uma das velocidades de flutter encontradas.
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Figura 5: (a)Grafico v-g-f do modelo atualizado (b)Formas modais para os modos de flutter encontrados..

4. ENSAIO EM TUNEL

Apds a obtencdo dos resultados da andlise de flutter numérica, o modelo fisico da mesma foi submetido a ensaios
aeroeldsticos experimentais em tinel de vento. O ensaio experimental da asa foi realizado no Tinel Aerodinamico no. 3
(TA-3), cujo esquema pode ser visto na Fig. 6. Este é um tinel subsonico, continuo e de circuito fechado, localizado na
Divisdo de Aerodindmica do IAE (ALA), em Sao José dos Campos, SP. Informacdes sobre o TA-3 podem ser encontradas
no endereco eletrdnico http://www.iae.cta.br/ALA/infra.php .

Diregiio do vento
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Figura 6: Circuito do TA-3.

O tinel dispde de um sistema de controle de velocidades automatizado, utilizando um ambiente criado em LABView.
Dessa maneira, € possivel realizar os ensaios com uma lista de velocidades pré-programadas, e com um aumento gradual
de velocidades, corrigidas através de um sistema de medicao da pressdo dinamica.
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Figura 7: (a) Esquema de instalacio do modelo na secio de testes. (b) Modelo instalado.

Foram realizados 3 ensaios, com varia¢do de velocidade entre 15 e 30 m/s. As velocidades observadas em ensaio
s@o as corrigidas pelo sistema de controle do tinel. Como o objetivo desses ensaios era de uma observacio qualitativa
do comportamento do modelo em tiinel e de observacdo da velocidade de flutter ou de velocidade de estabelecimento de
oscilagd@o de ciclo limite, ndo foram realizadas medidas de aceleracdo no modelo ou no suporte.

A oscilacao de ciclo limite (Limit Cycle Oscilation - LCO) é uma oscilacdo de alta amplitude com caracteristicas
estaciondrias, ou seja, ndo hd modifica¢do na sua frequéncia ou amplitude com o tempo, a menos que alguma perturbagao
ocorra. De acordo com Bunton and Jr. (2000), o LCO estd muito relacionado com o flutter, exceto que o acoplamento
da resposta estrutural com as forgas aerodindmicas ndo-estaciondrias ¢ de natureza ndo-linear. Portanto, as andlises de
estabilidade aeroeldstica para determinacéo de flutter fazem um excelente trabalho para predizer tanto a frequéncia com a
velocidade de surgimento do LCO.

Tabela 3: Comparacio entre as velocidades de flutter calculadas e de LCO observadas em tinel.

Andlise Aeroeldstica Velocidade de flutter/LCO
(m/s)
Anadlise Numérica - 01: 25,85
Analise Numérica - 02: 26,6
Experimental 01 - LCO 23,74
Experimental 02 - LCO 23,10
Experimental 03 - LCO 24,66

Nos ensaios realizados a divergéncia espontinea ndo foi observada, o que s6 ocorria apés alguma perturbagdo no
fluxo em velocidades abaixo da prevista para a mesma. Logo apds isso surge o LCO em torno da posi¢do deformada. Se
ndo houver perturbagdes, a asa permanece alinhada com o fluxo. Isso indica uma forte ndo-linearidade do modelo, que
amortece o movimento e impede o aparecimento da divergéncia. Na Fig. 8(a) vé-se fotos com o modelo em condi¢do de
divergéncia.

No entanto, mesmo sem divergéncia, verificou-se sempre o estabelecimento de LCO préximo a velocidade prevista
para a divergéncia e pouco abaixo das velocidades de flutter calculadas (ver Tab. 3). O LCO estabelecia-se abruptamente,
ocorrendo apenas um aumento gradual da vibragdo do modelo e do suporte a velocidades préximas da divergéncia. Na
Fig. 8(b) apresenta-se foto do modelo com LCO estabelecido, e uma plotagem do modo de flutter obtido na andlise
numérica, permitindo a comparaga@o entre ambos os resultados.



(@ (b)

Figura 8: (a) Modelo na condicao de divergéncia. (b) Modelo na condicio de ciclo limite.

Foram identificados problemas relativos a forma de fixacdo do modelo no tinel de vento. O uso do encosto de
madeira ndo demonstrou ser eficiente, por gerar uma pequena folga na raiz do modelo, a qual é suficiente para impedir
uma repetibilidade adequada de resultados nos ensaios, especialmente quando ha uma necessidade de desmontar e montar
novamente o modelo. A folga na raiz indica um outro tipo de fendmeno néo-linear, o freeplay. Uma correta investigacio
desse problema necessita que se faca uma modelagem adequada, incluindo a medicdo precisa da folga, o que ndo foi
previsto para a presente etapa de trabalho.

Entretanto, a forma modal identificada na andlise numérica é bem representada no ensaio em tinel. Pode-se notar o
acoplamento entre o segundo modo de flexdo e o primeiro modo de tor¢do - modos naturais 2 e 3 (ver Fig. 8(b)). Essa
condi¢do demonstra que os modelos numéricos sdo representativos do modelo real, e conseguem prever caracteristicas
importantes do comportamento aeroeldstico do modelo. A compreensao dos fendmenos ndo-lineares surgidos serdo objeto
de estudo detalhado em etapas seguintes de trabalho. Para uma discussdo sobre problema de aeroelasticidade nao-linear,
recomenda-se a leitura do capitulo 11 de Dowell ez al. (2004).

5. CONCLUSAO

No presente trabalho foi apresentado um procedimento de modelagem de uma asa aeroeldstica, passando pela fabri-
cacdo, andlise modal experimental, andlise aeroeldstica numérica e experimental de um modelo de placa-plana fabricado
em compdsito. Esse é um primeiro modelo criado, buscando-se uma simplicidade suficiente para resolver questdes a
respeito de metodologia de ensaio e de observacao de fendmenos aeroeldsticos. Apesar de haver certa discrepancia entre
as andlises aeroeldsticas numéricas e experimentais, os resultados obtidos foram considerados satisfatdrios. Foi possivel
observar o estabelecimento de oscilagdo de ciclo limite (LCO) em velocidades préximas as previstas para surgimento de
flutter.

O trabalho permitiu também estabelecer um série de procedimentos e identificar alguns problemas a serem contor-
nados nos proximos trabalhos. Entre as observagdes realizadas, estd a necessidade de utilizar uma forma mais eficiente
de fixacdo do modelo no tiinel de vento. O principal é remover a folga na raiz do modelo, e permitir um ajuste fino do
angulo de ataque. Esses dois problemas impediram uma repetibilidade adequada dos ensaios. No entanto, indicaram a
possibilidade de estudo de efeitos ndo-lineares como folga em fixacdes (freeplay).

As préximas etapas do estudo consistem em melhorar o aparato de ensaio (suportes e fixa¢des) e em fabricar modelos
com diferentes orientacdes. Novos ensaios aeroeldsticos em tinel de vento serdo realizados, com medicao de frequéncias,
amortecimento e de forma modal. Os resultados obtidos dessas andlises serdo utilizados no ajuste de cédigos computacio-
nais em desenvolvimento na Divisdo de Aerodindmica do IAE. Um estudo mais completo, em processo de planejamento,
incluird a utiliza¢do de materiais inteligentes no controle aeroeldstico de estruturas com propriedades ortotrdpicas.
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MODELING OF AN EXPERIMENTAL AEROELASTIC WING MADE OF
COMPOSITE MATERIAL

Abstract. It is investigated the feasibility of using an experimental model of a wig of the flat plate type made of composite
material to study the aeroelastic behavior of this kind of structure. Starting with the structural and aerodynamic numeri-
cal models, passing by experimental modal analysis, to finally get to the aeroelastic experimental analysis in wind-tunnel.
Commercial softwares were used to make the modal analysis by the Finite Element Method and the aeroelastic stability
analysis by the Doublet-Lattice Method. The experimental tests are performed in a subsonic, continuous, closed loop type
wind-tunnel, with ambient pressure and temperature and open section. Static and nonlinear aeroelastic effects are obser-
ved, like divergence and Limit Cycle Oscillations, what are related to the high structural damping that is characteristic of
composite structures. The results of numerical analysis and experimental studies are satisfactory, showing that the chosen
approach to the models used and the desired goals are adequate.

Keywords: aeroelasticity; flutter;aeroelastic tests;laminated composites; limit cycle oscillation.
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