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Resumo

O uso de novos materiais leves, flexivels, e mais resistentes, favoreceu o desenvolvimento de
aeronaves mais eficientes. Este fato introduziu porém novos desafios para o projetista, princi-
palmente na area de aeroelasticidade. Fendbmenos aeroel asticos tem portanto sido objeto de
pesquisa base, particularmente em aeronaves de transporte e militares. Em funcéo da relagéo
custo/beneficio aeronaves leves tem recebido menor atencdo, com efeitos aeroel asticos avali-
ados através de normas que geralmente conduzem a um superdimensionamento. Este trabalho
considera 0 primeiro passo no projeto aeroelastico de uma aeronave ultraleve com alto de-
sempenho, utilizando-se a asa da aeronave CB-9 “Curumim”, submetida a um ensaio para a
determinacdo de sua velocidade critica de flutter. Os principais parametros sao discutidos con-
siderando-se seu potencial uso em projetos futuros e suas implicacdes no envelope de véo da
aeronave.
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1. INTRODUGCAO

Durante a década de 40, com o aumento da velocidade média das aeronaves e da carga
transportada, em conjunto com novas concepgdes de projeto, as estruturas aeronauticas torna-
ram-se mais flexiveis e com menor amortecimento. Como resultado, uma “nova’ classe de
fendmeno comecgou a ser objeto de preocupacdo: os fendmenos aeroel &sticos. Nos anos se-
guintes, iniciou-se um grande esforgo de pesquisa com o objetivo de entender e controlar estes
fendmenos. Na década de 60, os engenheiros aeronduticos desenvolveram asas com o dobro
da esbeltez de 40 anos antes, pois ja possuiam todo 0 conhecimento necessario para entender e
controlar o problema (Bisplinghof & Ashley, 1962). Na mesma década surgiam também nor-
mas (British Civil Airworthiness Requirements, 1969) que viriam a prevenir o fenébmeno de
flutter em aeronaves convencionais atraves de célcul os relativamente simples, porém simplifi-
cados e sem boa precisdo.

A introducdo de técnicas de construcdo mistas, utilizando uma combinacdo de materiais
tradicionais e modernos, tem cada vez mais exigido melhores técnicas de célculo aeroel &stico.
Felizmente , 0 presente desenvolvimento dos recursos computacionais, tem permitido um tra-
tamento mais preciso nos model os aeroel asticos disponivels.

No cend&rio da aviacdo leve, uma situacdo peculiar comega a tomar forma devido ao au-



mento do nimero de aeronaves construidas por particulares e a queda na producdo de aerona
ves de fabricantes grandes. Esta situacéo se deu devido ao alto prego e pouco avanco tecnol 6-
gico das aeronaves leves dos grandes fabricantes. A partir desta situacéo, é de sumaimportan-
cia a adaptacdo e desenvolvimento dos célcul os aeroel asticos para aeronaves leves, antes ape-
nas desenvolvidos para aeronaves de transporte e militares, devendo ser 0 mesmo de tecnolo-
giaacessivel aos pequenos fabricantes.

2. MODELO CLASSICO DE FLUTTER

O flutter claéssico de uma aeronave € definido como uma oscilacéo auto excitada, envol-
vendo um acoplamento inercial, eléstico e aerodinamico. A descricdo geral do fendmeno é (il
no estudo do profundor. Entretanto, € possivel e recomendavel que se considere a asa em
combinagdo com o profundor. Procedimentos mais exatos sdo exemplificados na literatura
(Huang, 1987), (Lu & Huang, 1992) e (Luton & Mook, 1993). Contudo, o objetivo do pre-
sente trabalho é descrever um procedimento ligeiramente menos preciso, porém mais simples
e de menor custo (CEA,1999).

21  Um modelo aerodindmico

O vaor da excitacdo aerodinamica € geralmente expresso como funcéo de L (sustenta-
cdo), M’ (arfagem) e T (articulacdo). Esta Ultima ndo serd considerada no presente trabalho
onde o aileron é considerado como fixo e integrado a asa. Supde-se que o fluxo de ar é bidi-
mensional, e para este problema em particular, por se tratar de aeronave leve, o fluxo de ar
também € considerado, com boa aproximacao, incompressivel e ndo-viscoso.

As forcas aerodinamicas atuando no perfil com o fluxo permanente séo fungdo da circula-
¢do, requerendo um esfor¢co moderado para a resolucdo. Para o caso de superficies alares os-
cilantes, entretanto, as forcas de inércia aerodinamicas e a sustentacdo quase permanente apa-
recem como o resultado da aceleracdo do aerofdlio. Portanto, a determinacéo precisa da con-
tribuicdo quase ndo permanente pode ser de dificil obtencdo. Como toda mudanca na circul a-
¢do produz uma emissdo de vortices no bordo de fuga, a solucdo completa do fluxo instavel é
excessivamente complexa para os objetivos do presente texto. Além disto, a presenca de vor-
tices contra rotativos faz com que o fluxo em um certo instante seja perturbado pela circulacéo
anterior (ver Figura 1 abaixo). E interessante, portanto, introduzir outra metodologia (Jones &
Platzer, 1996) que of erece resultados muito proximos, conforme descrito pelaeg. (1).

(FooTo ) (rk-a'rk-z)
k2™ k1) ()
A (@
My ‘ O)
7 Ta \wa ) k ( r k.4'r k-3)
Mk
j+1 *l ]
> (Painel j
V., |@
Yk

Figura 1. Representacdo esquematica da esteira ndo permanente (Jones & Platzer, 1996)

BV ) +T =T (1)
Como primeira aproximacao € razoavel supor-se que a mudanca na circulagdo I' e, por



consequéncia, da emissdo de vértice, sdo continuos e senoidais. A folha de vortices resultante
produz velocidades verticais na vizinhanca do aerofdlio, originando uma forca periddica que €
funcdo da intensidade do vértice. Esta forca pode ser representada por U=Uge®®* 9 (CEA,
1999), onde s é a distancia da folha de vortices em t=0 e k=bw/V..,, sendo w a frequéncia cir-
cular da oscilagdo, ou sgja, a frequéncia de flutter, b a semicorda e V., a velocidade de deslo-
camento do aerofdlio.

2.2. DinédmicaEstrutural

Um modelo simplificado cléssico para a asa € mostrado na Figura 2. A asa (0 corpo) é re-
presentado por um perfil rigido suportado por uma suspensdo flexivel composta por duas
molas. Umamola é equivalente arigidez torcional e outra equivalente arigidez flexural.
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Figura 2. Modelo simplificado de flutter classico

O trabaho classico desenvolvido por Theodorsen (Scanlan & Rosenbaum, 1951) indica
gue as propriedades médias podem ser obtidas na posicdo de 75% da meia-envergadura.
Usando-se as equacdes de Lagrange de movimento, conforme as simplificagdes mencionadas,
encontra-se que:

mh' + S, +may?h’ = -L’ 2)
Sh + 1,0+ lgwla’ = M (3)

onde S, € momento estético, h' e o’ sdo as aceleragdes verticais e rotacionais respectivamente,
| € 0 momento de inércia sobre o0 eixo elastico, a, e w, S0 as frequéncias naturais, m é a
massa da asa por unidade de envergadura, L’ e M’ sd0 a sustentagdo e momento, respectiva-
mente, por unidade de envergadura.

2.2.3. Resolucao de Flutter Bidimensional

O problema de flutter classico pode ser modelado por uma asa de alongamento infinito,
movendo-se com oscilacdes de pequena amplitude, a velocidade constante, em um fluido in-
compressivel e ndo viscoso. Para simulacdo da asa real constatou-se também que a utilizacéo
das propriedades a 75% da envergadura e com aongamento infinito poderiam representar
razoavelmente, ainda que de forma conservativa, aasareal.

Ao resolver o problema de flutter classico bidimensional é possivel utilizar-se o sistema
classico equagdes lineares mostrados nas egs. (9), onde h é a deflexdo (m) do centro de rota-
cdo (eixo eléstico), positivo para baixo, a € a deflexdo angular (rad) do perfil em torno do
centro de torcdo, positivo quando o bordo de atague sobe, e (8 € a deflex@o angular (rad) do
aileron em torno do seu ponto de articulagéo, positivo quando o bordo de ataque do aileron
esta para cima.

Z%+§a+EB:O (9a)
5%+Eg+fﬁ:o (9b)



GH{+Ha+Ip=0 (90)

Para que exista solucéo desse sistema de equagdes que n&o a solucdo trivial h/b = a= (=
0, o determinante da matriz de coeficientes deve ser igual a zero, conforme mostrado na eg.
(20), resultando em um problema de autoval or (determinante de estabilidade).

=0 (20
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Se o aileron for considerado rigido em relacéo a asa, o determinante simplifica-se a
A

D

E‘ZO (11)

onde
Z=y§1—%’%’§%%+igh)§+ L, (12)
§=uxa+La—LhE—;+aE (13)
5=uxa+%—Lh§—;+aE (14)
E:yrazé—g%g(1+iga)§—%§%+ag+Ma—La%+aE+Lh%+a§ (15)

e L, Ly, e M S80 coeficientes aerodinamicos de forca e momento e u = m/t®.

Os coeficientes aerodinamicos podem ser determinados pelos célculos da circulacgo per-
manente e transiente, usando como exemplo o0 méodo dos painéis de esteira (Panel Wake
Method) (Jones & Platzer, 1996), (CEA, 1999). Outras técnicas como 0 método de “Vortex
Lattice” também produz resultados satisfatorios. Ha também um método simples como alter-
nativa efetiva, muito interessante para projetos simples de aeronaves leves, avaliado pelo la
boratério da USAF (Scanlan & Rosenbaum, 1951). Esta referéncia apresenta na formatabular,
em funcdo do pardmetro k, as raizes da equacdo caracteristica, tendo como incognitas as fre-
guéncias naturais. Alguns métodos simplificados tem sido empregados para a determinagdo
média destas frequéncias. Entretanto, a maioria destes métodos sdo véidos para técnicas
construtivas convencionais, e inadequados para os ultraleves modernos. Eles sdo apenas Uteis
nafase inicial de projeto. Entretanto, como os dados podem ndo ser suficientes, é recomendé-
vel confirmar os parametros na asa do primeiro protétipo. Este € o procedimento utilizado no
presente trabal ho.

3. PROCEDIMENTOSEXPERIMENTAIS

A figura 3 mostra a aeronave CB-9 Curumim, utilizada neste estudo, e que foi projetada e
construida no Centro de Estudos Aeronduticos da Universidade Federal de Minas Gerais.

Figura 3. Vistafrontal da aeronave CB-9 durante ensaio com a asa ha aeronave



O procedimento experimental aqui apresentado € parte do programa de teste do Curumim
e consiste dos seguintes passos.:

3.1. Determinacéo estatica da posicao dos eixos de torcao e flexao

O primeiro passo foi determinar estaticamente a posi¢cao dos eixos de torcéo e flexao, uti-
lizando-se um transferidor Gtico, niveis e pesos suspensos por roldanas para se aplicar as car-
gas de ensaio. Em seguida efetuaram-se as medidas para a primeira avaliacdo da resposta di-
namica.

3.2. Ensaio no solo para determinacdo das frequéncias naturais e amortecimento da
asa.

A medicdo das propriedades dindmicas foram realizadas sob trés condi¢des basicas, cita-
das abaixo. Em todos os casos, a asa foi excitada ssmplesmente por uma deflexdo ou torcéo,
sendo entdo solta de forma a vibrar livremente. Este método foi escolhido pelo seu baixo
custo, dispensando o uso de excitador. Os acelerdmetros foram fixados a asa com utilizacéo
de adesivo de baixa aderéncia (aceitavel para afaixa considerada), de forma a néo se danificar
0 revestimento da asa.

3.2.1. Ensaio“livrelivre’
O ensaio livrefoi simulado sob camaras de pneus, conforme croqui mostrado na Figura 4.

e p— Eemm—— o

Figura 4. Croqui do ensaio livre

O teste de flexdo foi executado em todas as intersecdes das 14 nervuras com a longarina.
Supbs-se que a intersecdo da nervura com a longarina era o ponto que melhor representava a
estrutura em analise devido a maior rigidez nestes pontos, além de ser na regido da longarina
gue se localiza o eixo de tor¢do. A opcéo por fazer os testes em todas as 14 nervuras foi feita
para se ter um rastreamento dos pontos que produzem resultados mais visiveis.

Apbs 0 mapeamento feito no teste de flexdo observou-se que os melhores resultados ti-
nham sido obtidos nas nervuras préximas a ponta, € nas nervuras proximas a raiz da asa, sen-
do estes os pontos usados nas outras medicoes.

O teste de torcdo foi efetuado em duas posicdes diferentes. Primeiramente nas duas ner-
vuras proximas araiz e em seguida nas duas nervuras proximas a ponta.

No primeiro caso, um dos acelerdmetros foi afixado no bordo de ataque da nervura mais
proximaaraiz, e o outro, num primeiro momento, no bordo de fuga da mesma nervura. Poste-
riormente este segundo acelerdmetro foi fixado no bordo de fuga da nervura antecessora. Essa
mudancafoi feita para se verificar o comportamento da tor¢do em nervuras diferentes. A colo-
cacao dos acelerébmetros nos bordos foi definida por serem os pontos da estrutura mais dis-
tantes do eixo de tor¢éo, onde melhor seria avaliada a resposta de torcéo.

Quando o teste do torcéo foi repetido nas duas nervuras proximas a ponta, um dos acele-
rémetros foi fixado no bordo de ataque da nervura mais proxima a ponta, e o outro, no bordo
de fuga da mesma nervura. Posteriormente, este segundo acelerdbmetro foi fixado no bordo de
fuga da nervura antecessora. Esta mudanca foi feita novamente para se verificar o comporta-



mento da torcdo em nervuras diferentes. Detectou-se ap0s este ensaio que 0 comportamento
de tor¢do ndo difere muito quando se posiciona os acel erdmetros em nervuras diferentes. Por-
tanto, este procedimento foi abandonado nas medic¢des da asa na aeronave.

3.2.2. Asanaaeronave

O ensaio na aeronave foi efetuado nas duas semi asas utilizando o que ja havia sido ob-
servado no ensaio livre, ou sgja, tanto 0 ensaio de torcdo e flexdo se deram nas nervuras pro-
Ximas araiz e aponta. O ensaio de flexdo foi feito com o acelerbmetro na intersecéo nervura-
longarina e o ensaio de torcdo com os acel erdmetros afixados nos bordos de ataque e fuga na
regido da nervura. Posteriormente foi feito um teste de torcéo no intradorso da nervura proxi-
ma a ponta da semi asa direita, onde notou-se que os resultados ndo apresentaram qual quer
diferenca quanto aos resultados dos testes no extradorso; sendo portanto abandonado.

3.2.3 Asanaaeronave, sendo a aeronave apoiada sobr e cavaletes

Como notou-se uma grande flexibilidade do trem de pouso, durante os ensai 0s na aerona-
ve, decidiu-se por apoia-la sobre cavaletes, para anular este efeito. Foram feitos os mesmos
ensaios da asa na aeronave sem caval etes, excetuando-se pelos ensaios no intradorso e na em-
penagem horizontal.

4 ANALISE E RESULTADOS

4.1. Determinacéo estatica da posicao dos eixos detor ¢do e flexéo
Efetuando o procedimento descrito no item 3.1, chegou-se ao seguinte resultado:

xa := 03 Distancia do centro de massa ao centro aerodinamico
p 1= 387 Razéo de massa
a:=-03 Distancia do centro de massa ao centro de tor¢céo
o = «/33 Raio de Giracéo
4.2. Ensaio no solo para a determinacdo das frequéncias naturais e amortecimento da
asa

Os dados referentes a flexdo, para o caso da simulagdo como corpo livre, foram obtidos
do espectro linear de frequéncias. Deste, através da frequéncia de pico maximo obteve-se 0
valor da frequéncia natural a flex&o. A partir da curva no tempo, obteve-se 0 amortecimento
pelo método de decremento logaritmico utilizando-se 0 método de minimos quadrados para o
gjuste da curva exponencia (Duarte, 1990). O sina de torcéo pura foi obtido também do es-
pectro linear de frequéncia observando-se picos com diferenca de fase de 180° (Duarte, 1990).

No caso das analises de tor¢do ocorreram problemas em funcdo da grande rigidez da cai-
xa de torcéo fazendo com que a relacdo sinal ruido para a leitura de tor¢éo ndo fosse muito
favorével. Na verdade em apenas dois ensaios foi possivel detectar-se a tor¢do (como exem-
plificado na Figura 5). Cabe acrescentar-se que neste caso ocorreu ainda uma indicagdo no
sistema do bordo de ataque, que contém a caixa de torcdo, o que facilitou a leitura dos dados.
Resultados obtidos em trabalho anterior também sugerem que o valor encontrado para esta
aeronave esteja correto (CEA, 1999).

Devido aos problemas apresentados acima, ndo foi possivel uma curva no tempo com da-
dos apenas de tor¢do. O amortecimento a tor¢do foi estimado como se a amplitude do Ultimo
pico da curva de flex&o fosse transferida para 0 segundo pico de tor¢éo, sendo mostrado na
Figura 6, possibilitando a partir desta formulacdo obter o amortecimento a flexdo em relacéo
ao amortecimento em torgao.
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Figura 5. Espectro de frequéncia do ensaio livre de torcéo
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Figura 6. Curvano tempo do ensaio livre de (i) flexdo e (ii) torcéo

No caso do ensaio na aeronave encontrou-se graves problemas devido a flexibilidade da
fuselagem o que provocava uma modulacdo na curva do tempo, conforme exemplificado na
Figura?.
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Figura 7. Curva no tempo do ensaio da aeronave em flexdo

Mesmo com a aeronave sobre cavaletes, a modulacdo do sinal continuava, sendo dificil a
separacdo dos dados correspondentes a asa, dos dados correspondentes a fuselagem. Este pro-
blema de flexibilidade encontra-se no momento em estudo.

Para a aeronave CB-9 “Curumim” os resultados encontrados foram:



wh=3.625 x 20 Frequéncia de Flexdo (a partir da equacéo (4))
we=12.4x 21t [0 Freguénciade Tor¢do (a partir da equacdo (4))
v [149.8 m/s 0100 kt 0 Velocidade Criticade Flutter (a partir da equacéo (22))

5. CONCLUSAO

Um método para a determinacdo do flutter de asa cléssico foi descrito. Este método é
adeguado para aeronaves empregando vérias técnicas e materiais, oferecendo vantagens adici-
onais em termos de custo de teste e equipamentos de simulacdo. Exceto pelas simplificagoes,
este método foi aplicado numa aeronave ultraleve com bons resultados uma vez que a veloci-
dade de flutter calculada se encontrou dentro dos parametros esperados.

Os inconvenientes ocorridos na medicdo de tor¢cdo, terdo que ser melhor estudados, sendo
gue no momento esta se pensando na utilizagdo de técnicas de extensiometria. Além disto
para a proxima asa a ser fabricada, os extensdbmetros ja poderdo ser colocados no interior da
asa durante sua fabricacéo. O presente trabalho encontra-se ainda em fase de desenvolvimen-
to, onde uma segunda etapa devera incluir ensaios em v6éo, com auxilio de técnicas extensio-
meétricas. Os resultados aqui apresentados seriam a primeira etapa dos ensaios em voo. Apds
esta primeira avaliag8o 0s ensaios em vOo poderiam ser realizados com maior seguranga, uma
vez que aandlise pode ser considerada bastante satisfatoria em termos de resultados e custos.
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