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Resumo

Apesar do recente desenvolvimento em aeroelasticidade computacional e ferramentas em
CFD para escoamentos ndo-estacionarios, a maioria das analises de estabilidade aeroelastica
das estruturas de asas no regime transonico que sdo realizadas em ambiente de engenharia
ainda dependem da aplicacdo de métodos de correcdo para as cargas aerodindmicas previstas
por codigos baseados em teoria aerodindmica linear. No entanto, hd escassez de literatura
sobre as capacidades e limitagdes de cada método, assim como a sua adequagao a cada projeto
de asa ou fendmeno fisico envolvido. Este trabalho apresenta uma extensa revisdo dos
aspectos fisicos da aerodinamica ndo-estaciondria em regime transonico, aeroelasticidade em
regime transonico, € ¢ concluido com um estudo sobre trés métodos diferentes de corregdo:
método NLR - utilizagdo do nimero de Mach local; SKEM - Método da Expansdo Sucessiva
da Fun¢ao Nucleo; e método Dau-Garner. Como casos de teste, trés diferentes estruturas de
asa: asa PAPA supercritica; asa AGARD 445.6 enfraquecida; e asa do avido YXX. Correlagao
entre as previsdes tedricas e experimentos indica que os projetos distintos de asa, dominados
por diferentes fenomenos fisicos, requerem o uso de diferentes métodos para incorporagdo
precisa das caracteristicas ndo-lineares dominantes as ferramentas cldssicas de andlise

aeroelastica.



Abstract

In spite of the recent development in computational aeroelasticity and CFD tools for unsteady
flows, most of the aeroelastic stability analyses of wing structures in the transonic regime
performed in engineering environment still rely on the application of correction methods. The
unsteady aerodynamic loadings correction approaches consist in the modification of linear
aerodynamic models to include approximately transonic flow effects. However, there is lack
of literature on the capabilities and limitations of each method, just as on their adequacy to
each wing design or physical phenomenon to be represented. This work presents an extensive
review of the physical aspects of unsteady transonic aerodynamics, transonic aeroelasticity,
and is concluded with a study of three different correction approaches: NLR method — use of
local Mach number; SKEM — Successive Kernel Expansion Method; and Dau-Garner
method). As test cases, three different wing structures: PAPA supercritical wing; AGARD
445.6 weakened wing; and YXX airplane wing. Correlation between theoretical predictions
and experimental results indicates that distinct wing designs, dominated by dissimilar physical
phenomena, require the use of different methods for accurate incorporation of the dominant

nonlinear features to classical aeroelastic analysis tools.
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1 Introducéao

1.1 Histérico do V6o Transbnico - Ponto de Vista do Aeroelasticista

A historia do voo transonico praticamente confunde-se com a historia da aviagéol, e,
assim como esta, o conhecimento a ele associado evoluiu de maneira assombrosa nos ultimos
100 anos.

Em 1903, os irmaos Wright fizeram o primeiro voo de seu Flyer. Aproximadamente
trés anos mais tarde, Santos Dumont fazia publicamente o primeiro voo do 14-Bis. Ambas as
aeronaves tinham caracteristicas de controlabilidade bastante rudimentares, denotando o quado
imatura ainda era a tecnologia empregada em sua concepg¢do. Ironicamente, ambas também
faziam uso de sistemas de controle baseados na deflexdo da propria estrutura, de forma a
alterar suas caracteristicas aerodinadmicas, principio que hoje se tenta aplicar de maneira
revolucionaria em modernos avides de combate, como o F-18.

Menos de dez anos apds sua invengdo, avides ja eram usados pelos bulgaros para
atacar posi¢oes otomanas durante a I Guerra dos Balcas, de onde se tem o primeiro registro do
emprego militar desta fantastica maquina.

No entanto, a primeira guerra em que os avides foram extensivamente utilizados para
fins de defesa, ataque, reconhecimento e espionagem foi a I Guerra Mundial (1914 — 1918). O
progresso obtido no periodo foi espantoso: no inicio dos conflitos, as aeronaves levavam
apenas o proprio piloto, e mal chegavam a 100 km/h (28 m/s, ou 54 nos); ao final, as
maquinas carregavam duas ou mais pessoas, tinham metralhadoras de funcionamento
sincronizado com as hélices e, devido a melhorias nos sistemas propulsivos e na

aerodinamica, as velocidades ultrapassavam os 230 km/h (64 m/s, ou 124 nos).

" No presente caso, chama-se de aviagdo ao conjunto de atividades que se sucederam apés a invencio do avido.
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Por outro lado, dessa época também se identificam os primeiros registros de
problemas de origem aeroelastica. Pode-se dizer que esses problemas estiveram intimamente
associados ao abandono das configuragdes biplanas, o que reduziu substancialmente a rigidez
estrutural das asas ao se adotarem os mesmos critérios de projeto até entdo utilizados. Um
exemplo de como efeitos aeroelasticos ainda pouco compreendidos podiam ser catastréficos
foi descrito por Bisplinghoff et al. (1955). A ocasido, vérios incidentes envolvendo acronaves
Fokker D-8 em mergulho por pouco nao condenaram o projeto.

O periodo entre-guerras deu inicio ao que se costuma chamar “Era de Ouro da
Aviacdo”. Nessa época, iniciaram-se as operagdes das primeiras companhias aéreas. O correio
aéreo tomou forca, ¢ os avides passaram a gerar impactos na economia ¢ na sociedade. Tanto
a tecnologia quanto a ciéncia envolvidas no projeto e na produgdo de aeronaves evoluiu
sensivelmente: as estruturas, antes de madeira, passaram a ser metalicas; os motores
ganharam muito em poténcia, enquanto a aerodinamica ganhava formas cada vez mais suaves
e refinadas (MATTIMOE, 2008); fendmenos aparentemente obscuros observados em
velocidades mais altas, como o flutter em empenagens e ailerons, encontraram explicacao
(THEODORSEN, 1935). Um simbolo dessa era ¢ o Douglas DC-3, que carregava até¢ 21
passageiros, com velocidade de 320 km/h (89 m/s, ou 173 nds), e comegou a operar em 1936.

Paralelamente, comecgou-se o desenvolvimento das primeiras turbinas a jato, criagdo
que marcaria para sempre a historia da aviacdo. Com a demanda por motores cada vez mais
potentes, constatou-se que os motores a hélice possuiam uma grande limitacdo: as hélices
jamais poderiam operar em rotacdes muito elevadas, nem ter suas dimensdes aumentadas
indefinidamente. Nestas condigdes, as altas velocidades nas pontas acabavam por causar
ondas de choque, as quais levavam a severos problemas de vibragdo e sensiveis perdas em
eficiéncia. Frank Whittle patenteou sua versao do projeto da turbina a jato em 1930, enquanto

o0 alemao Hans Von Ohain o fez em 1936 (BELLIS, 2008).
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Os anos da II Guerra Mundial foram caracterizados por um drastico crescimento na
produgdo de avides e, mais uma vez, pelo rapido desenvolvimento de sua tecnologia. Os cagas
do inicio da guerra podiam voar a até 480 km/h (133 m/s, ou 259 noés), com teto de 9000 pés
de altitude; ao seu término, ja se voava a 12000 pés, podendo chegar a 640 km/h (178 m/s, ou
346 nos) (HISTORIA, 2008). Nessa época comegaram a ser usados os primeiros cagas a jato.
O mais veloz era o alemao Messerschmidt Me 163, aeronave capaz de alcangar quase 1000
km/h (278 m/s, ou 540 nos).

Datam da IT Guerra Mundial os primeiros relatos de voos proximos a velocidade do
som. E também dos primeiros problemas associados ao voo nesta condi¢do. Varios pilotos
clamaram para si o feito de terem ultrapassado a velocidade do som em vdos de mergulho.
Sabe-se, no entanto, que at¢é mesmo as medicdes de velocidade feitas a época em regime
transonico ndo eram confidveis. Varias aeronaves (Supermarine Spitfire, Mitsubishi Zero, P-
38 Lightning) tiveram problemas diversos ao adentrar o regime transonico: aumento subito de
forga em um ou mais eixos do sistema de controle, reversao de comando, aumento subito do
arrasto, vibragdo intensa devido a escoamentos descolados (buffeting) ¢ flutter, todos devidos
possivelmente a formagao de ondas de choque, entre outros. Todas essas dificuldades criaram
o mito da “Barreira do Som”, segundo o qual seria impossivel al¢ar voos em regime
supersonico (SOUND, 2008). Aquele tempo, ndo havia como coletar dados aerodindmicos em
regime transénico, visto que nao havia tineis de vento transonicos disponiveis, € havia pouco
ou nenhum suporte do ponto de vista teorico.

Apesar das dificuldades, as forcas armadas de varios paises no pds-guerra tinham um
firme objetivo: possuir aeronaves de interceptagdo cada vez mais velozes, e construir misseis
teleguiados que pudessem ultrapassar a barreira do som de maneira segura e controlada, sem
que houvesse problemas com severo aumento de arrasto, vibragdes excessivas e

instabilidades.
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Durante os primeiros 15 anos apoOs a guerra, gragas a entrada em funcionamento dos
primeiros tineis de vento capazes de operar em altas velocidades, e a utilizacdo de
aeromodelos e avides experimentais, como o Bell X-1, no qual Chuck Yeager fez o primeiro
voo nivelado a quebrar a “Barreira do Som”, o conhecimento sobre escoamentos transonicos
melhorou consideravelmente.

Ao final dos anos 60, passou a haver a percepcdo de que apenas passar com
tranqiiilidade do regime subsonico de vOo para o regime supersénico ndao era mais o
suficiente. De um lado, avides militares de nova geracdo, como o F-16, requeriam excelentes
condigdes de manobrabilidade sob condi¢des transdnicas. De outro, a aviagdo civil viu-se
estimulada a adentrar cada vez mais no terreno do transonico com o advento das ‘“asas
supercriticas”, que possibilitaram que avides comerciais pudessem voar a velocidades cada
vez maiores, sem que com isso sofressem grandes penalidades em arrasto, devido as ondas de
choque, ou em peso, devido a adogao de grandes enflechamentos ou de perfis muito finos.

Desde entdo, uma série de investigacdes experimentais, realizadas em ensaios em
tuneis de vento e em vo0o, revelaram comportamentos aeroeldsticos bastante peculiares
demonstrados pelas estruturas quando expostas a escoamentos com velocidades proximas a do
som: diminuicdo abrupta da velocidade de flutter com o aumento do numero de Mach —
transonic dip (em especial das asas supercriticas); buffeting devido ao descolamento da
camada limite por conta das ondas de choque; oscilagdes de limitada amplitude das
superficies de controle devido a efeitos ndo-lineares — limit cycle oscillations ou LCO’s. Tal
fato tornava o trabalho do aeroelasticista um tanto ingrato.

Com o importante avango da computacao nas ultimas décadas, um grande numero de
trabalhos embasados em técnicas numéricas de solucdo de equagdes de complexidade mais
elevada t€m trazido a tona varios dos mistérios do regime transonico, até entdo impossiveis de

serem previstos.
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Entretanto, mesmo nos dias atuais, a maioria desses métodos de solugdo, para o caso
de escoamentos nao-estaciondrios, ainda é computacionalmente muito cara ou demanda muito
trabalho para ser empregada em escala industrial. Assim sendo, desde o final da década de 60,
tornou-se pratica comum o uso de métodos de correcdo, capazes de incorporar aos
carregamentos aerodindmicos gerados para regimes puramente subsonicos, a partir de teorias
simplificadas, algumas das informagdes que apenas teorias mais completas poderiam
fornecer. E justamente no melhor entendimento das capacidades e limitagdes de alguns desses

métodos de corre¢do que o presente trabalho se concentra.
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1.2 Revisao Bibliografica

1.2.1 Os Primeiros Trabalhos — Teoria Potencial Linearizada

E prética consolidada na industria aeronautica o uso de modelos baseados na teoria do
escoamento potencial para a obtengdo das distribuicdes de pressdo ao redor de corpos
aerodinamicos, seja no regime subsdnico ou no regime supersonico.

No caso especifico dos modelos ndo-estacionarios, os modelos baseados na hipdtese
de pequenas perturbagdes e na teoria potencial linearizada constituem o carro chefe na
determinagdo das cargas aerodinamicas agindo sobre aeronaves comerciais, jatos militares e
misseis.

Os primeiros trabalhos utilizando-se dessa abordagem foram desenvolvidos por
Birnhaum (1924), Wagner (1925), Kiissner (1929) e Glauert (1929), e mais tarde por
Theodorsen (1935) e Ellenberger (1936), apud Bismack-Nasr (1999). Theodorsen (1935) e
Kiissner (1929), de maneira independente, publicaram a solug¢do para o caso de um perfil
bidimensional oscilando em movimento harmonico de translagdo (normal ao vetor velocidade
ndo perturbado) e arfagem, imerso num escoamento incompressivel. A solu¢do do mesmo
problema, desta vez no dominio do tempo, para um movimento qualquer, pode ser atribuida a
Wagner (1925).

As investigagdes a época tinham como objetivo primordial explicar o fendmeno de
instabilidade, evidenciado por oscilagdes auto-excitadas, apresentado pelas estruturas
aeronauticas quando submetidas a escoamentos de velocidades mais elevadas, o que
comumente se chama de flutter, assim como tentar prever e evitar sua ocorréncia.

Os efeitos de compressibilidade foram adicionados ao problema logo apds os

primeiros estudos, dada a intima liga¢ao do fenomeno as altas velocidades. A publicagdo mais
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notavel na area para o caso bidimensional vem de Possio (1938), que utilizou uma formulagao
baseada em potencial de aceleragdo para a obtengdo do downwash induzido sobre uma sec¢ao
tipica através da superposi¢do de solucdes elementares da equacdo linearizada da onda
convectada. Assim sendo, transformou a solucdo do problema na solugdo de uma equagdo
integral. O principio da superposi¢do de solugdes elementares empregado por Possio em seu
trabalho foi descrito de forma sucinta por Garrick (1957), e ¢ 0 mesmo no qual se basearam
mais tarde todos os métodos de solugdo do problema linear do escoamento potencial
compressivel em trés dimensdes.

Theodorsen e Garrick (1940) investigaram os efeitos da compressibilidade sobre o
comportamento aeroelastico de forma experimental, e propuseram um critério de corre¢ao
para a solucdo do problema de estabilidade obtida através da formulagdo no regime
incompressivel, segundo o qual a velocidade critica variava com o inverso da raiz quarta do

termo “I-Mooz”

. Tal critério encontra total consonancia com a famosa regra de Prandtl-
Glauert, e com os trabalhos baseados em regras de similaridade, para o caso do regime
estacionario, realizados por Gothert (1941), que consistem na transformac¢ao do problema do
escoamento em regime compressivel no problema equivalente incompressivel. Alguns anos
mais tarde, Garrick (1946) comparou os resultados da solu¢do do problema de estabilidade
obtidos através da teoria incompressivel corrigida com os equivalentes obtidos
numericamente para o regime alto subsonico através da equacao de Possio. A conclusdo a que
chegou diz que, dentro de determinadas faixas de variagdo dos parametros dinamicos, entre
eles razdo de massa, razdo de frequéncias dos modos estruturais mais relevantes e frequéncia
reduzida, aceitas a época dentro de um contexto pragmatico, os resultados eram bastante
razoaveis.

O progressivo aumento na complexidade geométrica das configuragdes aerodinamicas,

aliado ao substancial aumento na capacidade computacional, gerou a necessidade de
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incorporagao de efeitos tridimensionais ao calculo aerodindmico em aeroelasticidade. Sem
sombra de duvida, o método tridimensional para calculo de carregamentos aerodindmicos
ndo-estacionarios baseado em teoria potencial linearizada mais utilizado pela industria desde
sua criagdo foi o método Doublet Lattice, de Albano e Rodden (1969). Trata-se de um método
de painéis, no qual linhas de dipolos de aceleragdo de distribui¢do polinomial sdo distribuidas
ao longo do 74 da corda de cada painel, enquanto a condi¢ao de contorno de impenetrabilidade
¢ imposta nos seus 4. Formulagdes equivalentes, seja utilizando potencial de velocidade,
diferentes distribui¢des de singularidade ou diferentes posi¢des de pontos de controle, visando
a mesma aplicagdo foram propostas por diversos autores, cada qual possuindo suas vantagens
e desvantagens. Porém, o predominio do emprego do método Doublet Lattice na industria €
inquestionavel.

As formulacdes lineares apresentam a imensa vantagem de gerarem as utilissimas
Matrizes de Coeficientes de Influéncia (AIC — Aerodynamic Influence Coefficients), que
permitem relacionar diretamente os deslocamentos das estruturas a geragdo de cargas
aerodinamicas, facilitando sobremaneira a implementacdo do problema de estabilidade

aeroelastica, principalmente na forma de problemas de autovalor.

1.2.2 Rumo ao Regime Transo6nico

Entretanto, a teoria linearizada falha quando o regime de voo encontra-se na regido
transonica. Uma descricdo minimamente razoavel do regime requer ao menos uma nao-
linearidade de segunda ordem, cuja origem € caracterizada pelo produto de duas varidveis
envolvidas no problema. Na presenca de grandes perturbacdes e efeitos viscosos, a correta
descrigdo dos fendmenos fisicos envolvidos em tais escoamentos transonicos pode ser bem

mais complexa.
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Edwards & Thomas (1987) sumarizaram o status a época do emprego de formulacdes
ndo-lineares na previsdo de carregamentos aerodinamicos nao-estaciondrios em regime
transonico, com um foco especifico as aplicagdes em analise aeroelastica. Mais
explicitamente, relatam o emprego de formulagdes baseadas na equacao potencial transonica a
pequenas perturbacdes (TSD — Transonic Small Disturbances), equagdes de Euler, e equacdes
de Navier-Stokes com meédia de Reynolds. Em seu trabalho, enumeraram uma série de
importantes constatacdes. A primeira delas envolve diretamente o tipo de descolamento que
sofre a camada limite em regime transonico, o qual pode ndo existir, estar o tempo todo
presente, ou ocorrer e ser suprimido durante um periodo de oscilagdo. Mais detalhadamente,
mostraram bastante preocupacdo com a representatividade dos modelos matematicos usados
para modelagem do fendmeno fisico, principalmente o modelo de turbuléncia, nos casos em
que este descolamento seja extenso ou possa assumir naturezas diversas durante um mesmo
ciclo de oscilagdo. Tal preocupacao se fundamenta na constatacdo de que os métodos
computacionais estudados (enumerados acima) tendiam a superestimar as velocidades de
flutter apos o transonic dip, provavelmente devido a quebras de hipdteses consideradas na
formulagdo tedrica dos problemas. Entre elas, o descolamento oscilatorio do escoamento.

Paralelamente, evidenciou-se a presenca de ressondncias aerodindmicas na regido
transOnica que sao de origem potencial, as quais poderiam associar-se as variagdes dos tipos
de descolamento, cuja natureza pode mudar dentro de um mesmo ciclo. Tais fendmenos,
quando acoplados as caracteristicas vibratdrias das estruturas, podem levar a comportamentos
aeroelasticos “ndo-classicos”, numa referéncia a diferengas em relacdo as previsdes da teoria
linearizada.

Ao mesmo tempo, também trouxeram a tona peculiaridades da aerodinamica
computacional para escoamentos transonicos: (i) as restrigdes ao uso de formulagdes

“explicitas”, em tese de implementagdo mais simples. Elas demandam um menor passo de
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tempo necessario a estabilidade e precisdo da computacdo em regimes nao-estacionarios, o
que resultaria num elevado tempo de célculo, proibitivo para a época; (ii) a dificuldade na
escolha da formulagdo mais adequada a descrigdo dos fendmenos fisicos envolvidos,
especialmente no caso em que hd descolamentos de camada limite apds a ocorréncia de
choques, e, principalmente, nos casos em que esse descolamento também ¢ oscilatorio; (ii7) o
problema da regeneracdo da malha computacional a cada passo de tempo do movimento da
superficie aerodinamica e os diferentes métodos de imposi¢ao das condi¢des de contorno; (iv)
a dificuldade de wvalidagdo dos codigos computacionais devido a escassez de dados
experimentais para comparagdo; (v) a grande dificuldade para o calculo computacional de
configuragdes complexas, por exemplo, aeronaves completas. A época em que o trabalho foi
realizado, o célculo via CFD (Computational Fluid Dynamics — Dinamica dos Fluidos
Computacional) em regime ndo-estacionario de uma aeronave completa era impossivel,
vislumbrado como um desenvolvimento futuro, dado o imenso recurso necessario a sua
realizagdo.

Para escoamentos em regime alto subsonico ¢ inicio do regime transonico, em que nao
ha ocorréncia de fortes ondas de choque, uma formulag@o potencial ndo-linear ainda se mostra
satisfatoria. Uma discussdo extensiva sobre as capacidades das formulagdes potenciais, em
especial em relagdo a previsao de ondas de choque, com énfase na formulagdo conhecida por
“potencial completa”, nos casos estacionario e ndo-estaciondrio foi realizada por Holst (2000).

Um trabalho cléssico relacionado as formulagdes potenciais do escoamento transonico
ndo-estacionario foi realizado por Landahl (1961). Nele, o autor propde que, num contexto de
pequenas perturbagdes, o escoamento transonico ndo-estacionario pode ser abordado como
uma perturbagdo de comportamento linear em torno de um escoamento estaciondrio ndo-
linear. Alids, nessa hipotese ¢ que alguns dos métodos de correcdo abordados no presente

trabalho encontram respaldo tedrico e significado fisico. Ainda, o autor atesta que, para
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freqiiéncias reduzidas (k) relativamente altas e para asas enflechadas, a parcela nao-linear
estacionaria pode ser desprezada, levando ao que se convencionou chamar de “formulagdo
acustica”.

Spreiter e Stahara (1973), através da técnica de linearizacdo local da equacdo
transOnica ndo-estacionaria do potencial de velocidades a pequenas perturbagdes, encontraram
solugdes aproximadas para o problema. Mostraram que os efeitos ndo-lineares na
aerodindmica ndo-estaciondria em regime harmodnico sdo bastante relevantes nas baixas
freqliéncias reduzidas (k = 0,1); que para k — 0 os resultados convergem para a formulag¢ao
quase-estacionaria (kK = 0); e que para k > 2 de fato convergem para a formulagdo acustica.
Infelizmente, a restricdo de altas freqiiéncias reduzidas para o emprego de uma formulacao
aerodinamica linear valida para o regime transdnico torna impraticavel sua adogdo para o
calculo de estabilidade aeroelastica, dado que com freqiiéncia se observa a ocorréncia de
flutter com valores de k entre 0,2 ¢ 0,3.

Nos casos em que ha ondas de choque de intensidade relativamente alta, faz-se
necessaria a inclusdo dos efeitos de rotacionalidade e geragdo de entropia no escoamento em
estudo. Batina (1988) acoplou uma correc¢ao de entropia e vorticidade a um cédigo baseado na
formulagdo potencial transonica ndo-estacionaria de pequenas perturbacdes. Com efeito,
conseguiu desta forma reproduzir distribui¢cdes de pressdo obtidas via equagdes de Euler e via
medi¢des experimentais para quatro diferentes perfis. Alegou, assim, ter proposto uma forma
bastante vidvel de o aeroelasticista obter carregamentos aerodindmicos sobre geometrias
complexas de estruturas oscilando num escoamento em regime transdnico.

Todas as formula¢des nao-lineares descritas acima fazem parte do campo de CFD em
regime nao-estacionario, e, portanto, estdo sujeitas a todas as peculiaridades ja apontadas por
Edwards & Thomas (1987). Obviamente, alguns aspectos que tornavam inviavel o calculo

computacional do escoamento nio-estacionario através de técnicas de CFD em 1987 foram



28

hoje em dia superados, principalmente devido ao estupendo aumento da capacidade de
processamento durante os ultimos 20 anos e ao visivel progresso nas técnicas numéricas. O
uso de CFD para calculos em regime estaciondrio tem amadurecido e crescido dentro do
ambiente industrial. Mesmo assim, seu emprego na industria para os casos nao-estacionarios
ainda hoje ¢ incipiente.

Hé cerca de pouco mais de uma década, Lacabanne e Zwaan (1998), entre as
conclusdes do workshop sobre Simulagdo Numérica em Aerodinamica Nao-Estacionaria e
Aeroelasticidade promovido pelo brago técnico-cientifico da OTAN (Organizacao do Tratado
do Atlantico Norte) — RTO, antigo AGARD (A4dvisory Group for Aeronautics Research and
Development) — atestaram que as técnicas de CFD ainda se apresentavam muito caras do
ponto de vista computacional para serem utilizadas em larga escala, demandavam muito
tempo (em homem-hora) para a geracdo de malhas, observando-se ainda que os resultados
eram muito sensiveis aos parametros das malhas, tornando, segundo os autores, sua
confiabilidade questionavel. Levantou-se também a questdo do descompasso que havia entre
as evolucdes demonstradas nos campos académico, cujo progresso foi consideravel, e
industrial, onde as aplicagdes ainda se restringiam a estudos de casos isolados. Em resumo,
apesar do grande avango que ocorrera nas ultimas décadas, as técnicas de CFD ainda foram
consideradas muito imaturas para que fossem usadas no cotidiano da industria na solug¢ao de
problemas nao-estacionarios.

Recentemente, Zhang et al. (2006) apontaram que, devido ao interesse cada vez maior
de se introduzirem métodos de aeroelasticidade computacional no dia-a-dia das analises
industriais, varios esfor¢os t€ém sido realizados no intuito de validar as ferramentas em
desenvolvimento e, a0 mesmo tempo, construir o know how e capacitar mao-de-obra capaz de
utilizar adequadamente as ferramentas. Tais esfor¢os estdo em andamento e devem ser

mantidos nos proximos anos.
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Ainda que o emprego de técnicas de CFD para aerodindmica nao-estacionaria e
aeroelasticidade atinja a plena maturidade dentro de um curto horizonte, elas ndo permitem
que através delas se faga rapidamente uma eficiente identifica¢do das principais caracteristicas
que afetam o comportamento aeroeldstico das estruturas. Para tal tarefa, os métodos baseados
em teoria linearizada se mostram muito mais adequados e, por que ndo, intuitivos, ja que a
solugdo de problemas de autovalor permite determinar de imediato quais parametros afetam a
estabilidade aeroelastica da estrutura estudada. Em um recente trabalho, Alskog et al. (2009),
filiados a industria aeroespacial Saab Aerosystems, propdem que a melhor forma de se tirar
todo o proveito das técnicas de analise nao-lineares em aeroelasticidade €, em primeiro lugar,
esgotar as possibilidades trazidas pelos métodos baseados em teoria linearizada, reservando
para as técnicas ndo-lineares a investigagcdo de problemas que requeiram analises detalhadas e
minuciosas de condi¢des selecionadas para casos especificos. Sendo assim, as técnicas
baseadas na obtencdo de matrizes de coeficientes de influéncia (matrizes AIC) ainda sdo, e
serdo por um bom tempo, a principal ferramenta na determinacdo dos carregamentos

aerodinamicos visando as aplicagdes em analise acroelastica.

1.2.3 Métodos de Correcéo

Para que essa perpetuidade dos métodos lineares fosse possivel, varias maneiras de se
incorporar a eles informagdes de origem nao-linear tiveram de ser desenvolvidas desde os
primeiros calculos. Devido a grande dificuldade de se obterem dados de origem ndo-linear em
regime ndo-estacionario que fossem suficientemente confidveis, a grande maioria tenta
utilizar como base dados ndo-lineares de regime estacionario. Com maior ou menor grau de
aproximacao, considera-se que estes dados contenham informacao suficiente sobre os

aspectos ndo-lineares, de forma a se produzirem carregamentos confidveis em regime nao-
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estacionario. Entre as técnicas mais tradicionais de se realizar tal trabalho estdo os métodos de
correcao. Como visto, tal procedimento encontra respaldo no trabalho classico de Landahl
(1961).

Rodden e Revell (1962) propuseram um método em que a matriz AIC é pré-
multiplicada por uma matriz diagonal, de forma a ajustar as distribui¢des de pressdo obtidas
pela teoria as pressdes obtidas experimentalmente ou via algum outro método nao-linear, por
exemplo, CFD, para o caso estacionario.

Utilizando uma abordagem bastante semelhante, Bergh ¢ Zwaan (1966) também
propdem uma correcao através da pré-multiplicagdo da matriz AIC por uma matriz diagonal.
No entanto, em seu método, essa matriz ¢ obtida através do ajuste de pressdes ndo-
estacionarias devidas a uma determinada forma modal e em uma determinada freqiiéncia
reduzida. Levantam a questdo da possibilidade de se corrigir a matriz AIC para todos os
modos de vibragdo e todas as freqiiéncias reduzidas utilizando-se como entrada dados para um
unico modo e uma unica freqiiéncia reduzida. Concluiram que tal fato ¢ possivel, porém
dentro de uma estreita varia¢ao de freqliéncia reduzida.

Yates (1966) apresentou um método de correcdo denominado “Teoria das Faixas
Modificada” (Modified Strip Theory) que consiste na substituigdo das derivadas dos
coeficientes de sustentacdo e momento de arfagem obtidos para cada faixa de uma asa por
seus correspondentes medidos experimentalmente para o caso estacionario. Tal formulagao
prestava-se a levar em conta tanto efeitos de viscosidade quanto de compressibilidade, e
mostrou-se bastante eficaz para asas alongadas e pouco enflechadas, numa faixa de
moderados numeros de Mach.

Tijdeman e Zwaan (1974), juntamente com Roos (1976) propuseram o emprego do
nimero de Mach local, em vez do nimero de Mach do escoamento ndo perturbado, para o

calculo das matrizes AIC e imposi¢ao das condigdes de contorno. Apesar de limitado ao
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regime baixo transonico, o método conseguiu com sucesso prever a nao-uniformidade da
propagagao das perturbagdes no escoamento, as quais obviamente t€ém influéncia no campo de
pressdes ndo-estaciondrias.

Giesing, Kalman e Rodden (1976) mostraram como se podia obter uma matriz de
correcao para a matriz AIC, seja ela pré ou pés-multiplicativa (aos métodos com base em
matriz pés-multiplicativa costuma-se chamar correcdo do downwash), de modo a se ajustarem
os coeficientes de sustentagdo, momento de arfagem e momento de articulagdo por se¢ao da
asa a valores de referéncia, os quais, via de regra, mas nao obrigatoriamente, sdo validos para
regime estacionario. Como nesse caso geralmente ha mais varidveis do que restrigdes, isto &,
mais painéis do que coeficientes, para se chegar aos valores desejados dos coeficientes fez-se
uso do método dos minimos quadrados, onde a fungdo minimizada foi o desvio em relagdo a
matriz AIC original. A ocasidio, os autores ativeram-se ao uso de matrizes de corregdo
diagonais, alegando que matrizes nao-diagonais destruiriam o carater distributivo da
interferéncia aerodinamica, representado pela matriz de coeficientes de influéncia.

Dau (1992) propos uma metodologia para o calculo de carregamentos aerodindmicos
devidos a escoamentos transdnicos sobre superficies sustentadoras em que, a partir das
distribui¢des de pressdo estaciondria e ndo-estacionaria em regime linear, e da distribuicao de
pressdo em regime estacionario ndo-linear, poder-se-ia recompor o carregamento nao-
estacionario ndo-linear em regime transonico. O método ¢ embasado em uma série de
consideracdes semiempiricas apresentadas por Garner (1977), entre elas a manutengdo da
razdo entre as contribuicdes dos campos estacionario e nao-estaciondrio para diferentes
regimes e numeros de Mach. O método ¢ hoje conhecido por método de Dau-Garner.

Jadic et al. (1999) propuseram um método de corre¢do baseado na pré-multiplicagdo
da matriz AIC por uma matriz cheia. O uso da matriz cheia justificar-se-ia pelo fato de se

obter com ela um melhor ajuste para varios modos de vibragdo simultaneamente, sem
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distorcer a matriz original, diminuindo a alteracdo em especial nos termos diagonais.
Entretanto, os modos usados ndo seriam os modos normais de vibragdo de uma estrutura, mas
modos geométricos linearmente independentes preestabelecidos. Os carregamentos
aerodinamicos devidos a esses modos geométricos poderiam ser calculados numericamente,
ou obtidos de ensaios em tinel de vento, independentemente da estrutura, que pode nio ser
conhecida. A compatibilizagdo poderia ser feita a posteriori, através de uma mudanca de
base. Em seu trabalho, realizam uma compara¢do com ajustes realizados pelo método de
Giesing et al. (1976), e concluem que com seu novo método, além de conseguirem os mesmos
coeficientes ajustados de sua referéncia, geraram uma matriz de corre¢do de norma mais
reduzida, ou seja, com maior variagdo nos termos mais afastados da diagonal, porém mais
préxima da unitaria. Tal fato, seguindo a linha de raciocinio proposta, distorceria menos a
matriz AIC original.

Suciu (2003) apresenta um método de corre¢do de derivadas aerodinamicas criado
com intuito de se poderem utilizar diferentes fatores-peso na corre¢do de carregamentos
aerodinamicos gerados via método Doublet Lattice ocasionados por diferentes movimentos.
Segundo o autor, a grande parte dos procedimentos de corre¢do utilizados na industria é
realizada de maneira erronea, pois, em geral, preocupa-se apenas em ajustar as cargas
aerodinamicas geradas numa superficie devido ao seu movimento “principal”, esquecendo-se
de ajustar os efeitos de interferéncia de uma superficie na outra e dos movimentos ditos
“secundarios”. Como exemplo, mostra como a distribuicdo de pressdo ao longo da
empenagem horizontal de uma aeronave de cauda em T deve ser ponderada de maneira
diferente quando se deseja ajustar simultaneamente as derivadas de coeficiente de sustentagao
da empenagem horizontal em relagdo a sua propria variacao de angulo de ataque e em relagao

a derrapagem da empenagem vertical (a qual induz variacdes de pressdo na superficie
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horizontal), ou a deflexdo de profundor. Esses diferentes efeitos, quando incorporados ao
modelo aerodinamico da estrutura, levam a diferentes velocidades de flutter.

Silva (2004), partindo da premissa de que o escoamento transdnico ndo-estaciondrio
ndo-linear pode ser modelado como uma perturbacdo linear em torno de um escoamento
estacionario ndo-linear, e sabendo que, via de regra, as freqiiéncias reduzidas relevantes para
analise aeroeléstica sdo menores que a unidade, propés um método de corre¢dao do downwash
no qual a matriz AIC pode ser expandida em torno da freqiiéncia reduzida zero, e assim
dividida em duas parcelas: uma de origem estaciondria (ou “quase-estacionaria”, sendo esta
obtida pela diferenca de dois termos estaciondarios), ¢ outra de origem ndo-estaciondria. A
parte estacionaria poderia ser corrigida através uma matriz de corre¢do diagonal pos-
multiplicativa oriunda de dados nao-lineares de regime estacionario, enquanto a parcela nao-
estacionaria continuaria a ser prevista pela teoria linearizada. A essa abordagem chamou-se de
M¢étodo da Expansdo Sucessiva da Fungdo Nucleo (Successive Kernel Expansion Method —
SKEM). A premissa de que parte o0 método, apesar de encontrar respaldo em Landahl (1961) e
em Landahl (1963), foi embasada em estudos de CFD realizados utilizando uma formulagao
de Navier-Stokes com média de Reynolds em regime nio-estacionario para a asa do avido F-
5. Esses resultados, calculados no dominio do tempo, foram transformados para o dominio da
freqliéncia, de onde se pdde concluir que a hipotese de linearidade em torno de uma condigao
ndo-linear seria bastante razoavel. A metodologia proposta por Silva (2004) levou a
excelentes previsdes dos carregamentos aerodindmicos quando comparados aqueles obtidos
via métodos ndo-lineares. No entanto, as previsdes de velocidade de flutter utilizando sua
proposta ndo obtiveram o mesmo sucesso, apesar de terem conseguido prever corretamente as
tendéncias, quando comparadas as medi¢cdes experimentais. A explicagdo para tal

discrepancia ainda ndo ¢ muito clara.
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Varios dos métodos de correcao brevemente descritos acima sao ou foram usados em
aplicagdes industriais visando a melhoria na obtenc¢do de carregamentos aerodindmicos nao-
estacionarios para analise aeroelastica. Em alguns casos, s3o usados em combinagao.
Entretanto, ndo ha para os métodos de correcdo um estudo sistematico sobre quais fendmenos
fisicos cada método € capaz de prever e incorporar aos modelos potenciais lineares, que ainda
formam o pilar do estudo de estabilidade aeroeléstica e calculo de cargas dinamicas devidas a
rajadas. Especialmente no que concerne a analise de estabilidade aeroeldstica em regime
transonico, parece nao haver entre a maior parte dos usudrios e/ou idealizadores das diferentes
metodologias uma consciéncia clara de quais aspectos fisicos sdo mais relevantes ¢ devem ser
perseguidos para uma correta previsdo das velocidades de flutter no referido regime.
Concomitantemente, também ndo parece estarem estabelecidas as limitagdes de cada
abordagem e, conseqiientemente, quais os limites de confiabilidade dos modelos. O presente

trabalho concentra-se exatamente nesses pontos.

1.3 Escopo da Tese

No capitulo 1 sdo apresentados o histérico do voo transonico do ponto de vista do
aeroelasticista, a revisao bibliogréafica e o escopo da tese.

No capitulo 2 ¢ feita uma detalhada revisdo sobre a fisica do escoamento transénico
ndo-estacionario. Faz-se também um apanhado sobre os aspectos mais relevantes do regime
transonico do ponto de vista de estabilidade aeroelastica.

No capitulo 3 ¢ apresentada a formulagdo do modelo matematico utilizado para analise
de estabilidade aeroelastica em regime transonico. Primeiramente, apresenta-se a formulacao
do modelo dindmico; em seguida, a formulacdo do modelo aerodindmico linear; na seqiiéncia,

o modelo de transferéncia de esforcos ¢ deslocamentos entre as malhas estrutural e
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aerodindmica (spline); na seqiiéncia, a montagem e metodologia de solucao do problema de
autovalor associado a estabilidade aeroelastica; por fim, a descricdo das formulagdes de
alguns métodos de corregdo selecionados para estudos comparativos.

A comparacao dos resultados alcancados através do emprego dos varios métodos ¢
mostrada no capitulo 4.

Ao capitulo 5 destinaram-se as conclusoes e sugestdes de prospecgdes futuras.

Finalmente, no capitulo 6 constam as referéncias bibliogréficas.
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2 O Escoamento Transonico Nao-Estacionario

Para uma correta avaliagdo dos efeitos transonicos sobre o comportamento
aeroelastico de estruturas aerodinamicas, faz-se necessario em primeiro lugar conhecer os
fendmenos fisicos associados ao regime.

Tijdeman (1977) realizou um trabalho extensivo relativo ao assunto, no qual uma série
de resultados experimentais obtidos utilizando-se perfis convencionais e transonicos, expostos
a escoamentos com diferentes numeros de Mach, oscilando com freqiiéncias reduzidas
diferentes, sdo comparados entre si € aos resultados previstos pela teoria linear. De modo a
fundamentar suas discussoes, as particularidades sao embasadas em elementos fundamentais
da teoria aerodinamica. Apesar de restringirem-se ao caso bidimensional, grande parte das
conclusdes obtidas por Tijdeman sdo perfeitamente aplicaveis ao mundo tridimensional, e
permitem-nos ganhar significativo sentimento fisico a respeito dos escoamentos na transi¢ao
do subsodnico ao supersonico.

O que vem a seguir ¢ basicamente um resumo do assunto e segue aproximadamente a
seqiiéncia dos principais topicos discutidos por Tijdeman (1977), aos quais se complementam
elementos encontrados em Landahl (1961), Shapiro (1953) e Anderson Jr. (1990), sendo

assim representativo da otica do presente autor.
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2.1 Consideragfes Fisicas e Matematicas

Neste capitulo sdo apresentadas equagdes baseadas nos principios fisicos fundamentais
da aerodinamica, que evoluem até modelos sintéticos, obtidos a partir do estabelecimento das
hipoteses simplificadoras aplicaveis aos estudos de escoamentos aerodindmicos presentes em
fenomenos aeroeldsticos. Admite-se como premissa basica que, no inicio do movimento do
corpo, quando se inicia o flutter, este ocorre a pequenas perturbagdes. Uma analise de
estabilidade aeroelastica fundamenta-se na identificagdo de uma fronteira de estabilidade, isto
¢, a situacdo a partir da qual o movimento estrutural se amplifica com a extragdo da energia

do escoamento, possivelmente levando a um colapso estrutural.

2.1.1 A Geracgdo de Cargas Aerodindmicas N&o-Estacionarias

Consideremos uma asa (ou qualquer outra estrutura aerodindmica) exposta a um
escoamento uniforme de velocidade U, com um angulo de ataque o em relagdo ao eixo X,

conforme a Figura 2-1.

Us

Figura 2-1: Perfil aerodinadmico com Angulo de ataque
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No caso em que esta asa esteja movendo-se, cada etapa desse movimento resultara
numa variagdo Ao de angulo de ataque, a qual provocard uma re-acomodacao do escoamento
que a contorna, levando a formacdo de um novo campo de velocidades e, consequentemente,
de pressdes. Como consequéncia desse fenomeno, ha uma variagdo no que se convencionou
chamar de circulagdo da velocidade — I' - em torno de cada secdo dessa asa, o que

matematicamente se expressa como:

T =§V odl (Eq. 2-1)
C

onde V ¢ o vetor velocidade e C ¢ uma curva fechada que contorna o corpo.

Entretanto, conforme atesta o teorema de Kelvin, a circulagdo da velocidade ao longo
de um determinado caminho fechado, num dominio simplesmente conexo, ndo pode variar,
incluindo o caso em que esse caminho seja “convectado” com o escoamento.

Como o escoamento ndo perturbado tem circulagdo nula, o teorema de Kelvin implica
que essa variacao de circulacdo ocorrida na asa deva ser compensada por uma alteracdo de
mesma magnitude e em sentido contrario na circulagdo de uma esteira turbilhonar que se
forma a sua jusante. A constatacdo reflete-se no desprendimento de vortices a partir do bordo
de fuga da superficie sustentadora e, no caso tridimensional, na formagdo dos vortices de

ponta de asa.

D0 O

Figura 2-2: Desprendimento de vortices a partir do bordo de fuga da superficie sustentadora.
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Por sua vez, esses vortices emitidos induzem velocidades normais ao plano da asa,
levando a uma alteragdo de seu angulo de ataque efetivo. Como conseqiiéncia desse
fenomeno, ha uma defasagem entre as alteracdes de angulo de ataque e as variagdes de
sustentacao que a superficie softre.

Por se tratar, no caso simples acima, de um fendmeno puramente cinematico, as
relacdes entre variacao de angulo de ataque e geragdo de sustentagdo variam com a velocidade
com que esses vortices sdo convectados a jusante — U, — e com a freqliéncia com que se da o
movimento da asa - ®.

Em regime estacionario, os parametros que exercem maior influéncia sobre a fisica do
escoamento sao:

- geometria (espessura, arqueamento ¢ forma em planta);

- angulo de ataque o;

- namero de Mach;

- nimero de Reynolds.

Porém, devido a peculiaridade do fendmeno ndo-estacionario, para a correta descrigao fisica
dos escoamentos nesse regime, torna-se necessaria a consideragcdo de mais um parametro, que

no caso de oscilagdes harmonicas é conhecido por fregiiéncia reduzida — k — onde:
k=—— (Eq. 2-2)

sendo b a semi-corda de referéncia e w a frequéncia angular.

A freqiliéncia reduzida ¢ um parametro que fornece informacao sobre o grau de nao-
estacionariedade do escoamento em questdo, podendo ser compreendida como o numero de
oscilacdes que a asa realiza enquanto as particulas do fluido sdo convectadas a uma distancia

medida em semi-cordas da asa.
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Para os casos de movimentos oscilatérios em que as perturbacdes causadas pelo corpo
aerodindmico sdo razoavelmente pequenas, ¢ muito comum a representacdo dos
carregamentos aerodindmicos em notagao complexa (partes real e imaginaria, ou magnitude e
fase). No entanto, tal notacao restringe-se aos casos em que se pode considerar uma relagdo de
linearidade entre deslocamentos e geragcdo de carregamentos. Assim sendo, deslocamento e
cargas aerodinamicas possuem o mesmo contetido em freqiiéncia.

Fatores que afetam diretamente a hipotese de linearidade, e por consequéncia
complicam o tratamento dos carregamentos aerodindmicos, sao:

- a presenga de escoamentos descolados sobre a superficie aerodinamica;

- ondas de choque oscilando.

Nesses casos, além das componentes de freqiiéncia do deslocamento, as cargas aerodinamicas

geradas também possuem harmonicos de ordens mais elevadas.
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2.1.2 As EquacOes Basicas da AerodinAmica N&o-Estacionaria

Nesta secdo poderemos perceber como alguns aspectos fundamentais do escoamento
ndo-estacionario ficam evidentes a partir das hipdteses basicas consideradas na formulacao do
problema em seus diferentes regimes.

De forma a simplificar o equacionamento, consideremos o caso de um fluido perfeito,
i.e., com forcas intermoleculares despreziveis; ndo viscoso, ou seja, sem difusdo de
quantidade de movimento e trocas térmicas convectivas; num espago bidimensional; na
condicdo de atmosfera em equilibrio, i.e., sem forcas de campo, pois gravidade e empuxo se
anulam. Aplicando os principios fundamentais da mecanica dos fluidos:

- Principio da Conservagao da Massa;

- Varia¢ao da Quantidade de Movimento, i.e., a 2% Lei de Newton;

- Principio da Conservagdo da Energia.

Pode-se escrever o que comumente se chama de formulagao de Euler:

Yo, pU Yo /4 0
o|pU| o|pU+p| a| pUW | |0
otlpw | ox| pUw | oz|pWi+p| |0 (Eq. 2-3)
e U(e+p) Wi(e+ p) 0
onde e=Ll+% p(U> +W?) é a energia total especifica do fluido, p é sua massa

especifica, y ¢ a razao de calores especificos, p € pressao aerodinamica, ¢ € o tempo, x € z sao

as coordenadas espaciais, e U e W sdo suas respectivas componentes do vetor velocidade V.
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O problema esté sujeito a condi¢ao de contorno de nao-penetrabilidade, isto €, o fluido
nao pode passar por entre as paredes do corpo aerodinamico. Isso implica que a velocidade do

fluido seja perpendicular a superficie do corpo seja nula, isto é:

Ven=0 (Eq. 2-4)
em que n ¢ o vetor normal a parede do corpo.
Seja a supertficie do corpo descrita por S(x,z,f) = 0. Assim sendo, a velocidade nos

pontos de contorno deve obedecer a restricdo imposta por:
D 0 =
_[S(.X,Z,t)] = —[S(X,Z,t)]+ Ve V[S(X,Z,t)]
Dt ot
0 0 0
=—[S(x,z,0)] + U —[S(x,z, )]+ V —[S(x, z,1)] (Eq. 2-5)
ot ox oy
=0
Podem-se fazer ainda algumas hipoteses simplificadoras. Consideremos que o
escoamento seja isentdlpico e isentropico, isto €, ndo haja variacdo de entalpia e entropia ao
longo do escoamento. Isso significa que todos os processos ocorram adiabatica e

reversivelmente. Dessa forma, pode-se relacionar pressao p e massa especifica p por:
P _c Eq. 2-6
—- = Constante (Eq. 2-6)
P

Ainda, da hipdtese de isentropia, define-se a velocidade de propagacao do som no meio por:

d
PL_ g (Eq. 2-7)
dp

onde a ¢ a velocidade do som em cada ponto do campo.
Supde-se ainda que o escoamento seja irrotacional, isto €, as particulas do fluido nao

girem em torno de si mesmas. Matematicamente, isso se expressa da seguinte maneira:
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VxV =0 (Eq. 2-8)
Como conseqiiéncia da hipotese de irrotacionalidade, sendo o meio fluido continuo e

simplesmente conexo, pode-se dizer, sem perda de generalidade, que existe uma funcao

potencial de velocidade de perturbagao @, tal que:
V= UOO +VO (Eq. 2-9)

Retornando a Eq. 2-3, e utilizando as Eqs 2-6, 2-7 e 2-8, além da defini¢do 2-9, temos a

seguinte equacdo diferencial do potencial de perturbacao (Landahl, 1961):

VD —M;{cbxx +[Ui]cbx, +(U1 - ]CDU} -
:sz 7_+1 D D+ 7__1 O D_+ i cI)y(I)szr 7/_21 @tVZCD+ 22 (D, +D D) |+
u. ) U, U, U, U, :
2
+M“02 7+l D+ r-1 |0+ 7+l D+ r-1 |0 +20 DD
U, 2 2 2 2 :

(Eq. 2-10)

Obteve-se, portanto, um problema com uma unica variavel, a funcdo potencial de
perturbagdo, a partir da qual todas as grandezas fisicas podem ser derivadas. Entretanto, além
da condicdo de ndo-penetrabilidade, para que a solugdo do problema se torne unica, necessita-
se de impor mais uma condi¢cdo de contorno: ndo pode haver descontinuidade de pressdo no

bordo de fuga do corpo aerodindmico, conhecida como Condi¢do de Kutta.
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. airvelocity

no circulation 4T

Kutta Condition <—‘

Figura 2-3: Papel da Condi¢ao de Kutta na determinacio da unicidade da soluciio para o problema do
escoamento sobre perfis: as velocidades no bordo de fuga devem ser iguais para intradorso e extradorso,
ainda que sejam nulas (estagnacio) (adaptado de
http://galileo.phys.virginia.edu/classes/311/notes/aero/node4.html, 17 de maio de 2010)

Apesar de ser valida estritamente para escoamento isentropico e irrotacional, para fins
de estudos transonicos, considera-se que a equagdo do potencial consegue descrever
adequadamente escoamentos até o ponto em que se tem numero de Mach local M; = 1,3 antes

de uma onda de choque (a justificativa para esse fato ¢ melhor abordada na sec¢ao 2.1.5.ii).

2.1.3 Escoamentos Subsoénicos e Supersbénicos

No caso dos escoamentos subsOnicos € supersonicos, tornou-se pratica consagrada o
emprego da hipotese de pequenas perturbagoes, segundo a qual as perturbagdes sobre o
escoamento nao perturbado sdo muito menores do que seus valores de referéncia. Através
dela, ¢ possivel desprezar os termos de segunda ordem ou mais nas equagdes diferenciais,
assim como na imposi¢ao das condi¢des de contorno. Logo, a Eq. 2-10 pode ser simplificada

para:
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2 2 2 1
Vio-M, CDxx+U—®xz+U 7@, =0 (Eq. 2-11)

A fronteira do corpo, por sua vez pode ser descrita por:

i
S(x,z,0)=z=(f" () +a(x)+g(x,1) =0 (Eq. 2-12)
Espessura Incidéncia e Deformacao
arqueamento dependente do
tempo

De maneira que a condi¢ao de contorno pode ser imposta segundo:

+
O =U,(fx+a,+g)+g (Eq. 2-13)
Note-se que tanto a equagdo diferencial que rege o fendmeno quanto as condi¢des de
contorno do problema sdo lineares em ®@. A linearidade do problema implica a possibilidade

de se considerarem separadamente as solucdes para os problemas estacionario e nao-

estacionario. Esquematicamente:

Perfil Oscilando = f'(x) + a(x) + g(x)e’!
Incidéncia e Placa plana
Espessura .
arqueamento oscilando

\/

Problema Estacionario

Problema Nao-
estacionario

A fungdo potencial de velocidade de perturbacdo ® pode ser considerada como
variante no tempo, proporcional a uma intensidade ¢ em torno de uma condicdo média

estacionaria @ , isto é:
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D =D,y (x,y) + P(x, y)e'” (Eq. 2-14)

A Eq. 2-14 implica que a variagdo da intensidade do potencial ocorre proporcionalmente a
uma variagdo harmonica simples no tempo.

Retomando a defini¢do da freqiiéncia reduzida e, sem perda de generalidade, fazendo-

se a semi-corda de referéncia b = 1, a parte ndo-estaciondria de perturbagdo da equagdo do

potencial (2-11) fica como a equagdo abaixo:

2 2 . 2
\ ¢ -M, [¢xx + 21k¢x —k ¢] =0 (Eq. 2-15)
Podendo-se tratar o problema ndo-estaciondrio separadamente do problema estacionario, a

condicdo de contorno 2-13 toma a seguinte forma:

5 =Uw[6—ig(x>+ikg(x)} (Eq. 2-16)

Fica evidente, portanto, para os regimes de escoamento subsdnico e supersonico a
influéncia dos seguintes parametros regendo a fisica do problema:

- Freqiiéncia reduzida — £;

- Numero de Mach do escoamento nao perturbado - M;

- Forma do modo de vibragdo da estrutura — g(x).

A modelagem descrita acima j& foi extensivamente utilizada e comparada com
resultados experimentais, assim como sua extensdo para o caso tridimensional, como ¢ o caso
do método Doublet Lattice. Os resultados sdo bastante razoaveis, com excecao da modelagem
de flaps e superficies de controle, onde os efeitos viscosos sdo dominantes, requerendo um
cuidado adicional em sua modelagem matematica, em geral realizada através de métodos de

corre¢ao.
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2.1.4 Escoamento Transbnico

Para os casos em que M., ¢ proximo da unidade, desprezar todos os termos de ordem
superior, como os produtos de termos presentes na Eq. 2-10, passa a ndo ser mais um
procedimento adequado. Tal fato acarreta a impossibilidade de linearizagdo por completo da
equacdo do potencial. Landahl (1961) aplicando a hipotese de pequenas perturbacdes chegou
a uma formulagdo em que se eliminam varios termos nao-lineares, porém mantendo os termos

considerados dominantes:

2 2
2 of y+1 2M M,
l:l_Moo -M, [U }Dx:|q)xx+q)yy_ U D, - U 2 (Dtt:O (Eq 2—17)

%
A solucdo estd sujeita a mesma condi¢do de contorno linearizada dada pela Eq. 2-16.

A ndo-linearidade da equacdo diferencial impede a separacdo das solugdes de ® para
espessura ¢ incidéncia, e para oscilagdes. Formalmente, o problema pode ser contornado
considerando-se que os efeitos ndo-estacionarios sdo pequenas perturbagdes do escoamento

estacionario em torno de uma condicao de perturbagao média, isto ¢é:
o
D =Dy (x,y) +d(x,y)e”; |P|<<| D, | (Eq. 2-18)
Nesse contexto, o problema passa a ser regido por duas equacdes diferenciais

acopladas:

- Equacgao Estacionaria:

2 2 7 +1
I_Moo _Moo (U—Jq)ox ®0xx+(l)0yy:0

o0

(Eq. 2-19)
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- Equacao Nao-estaciondria:

1_]\4002_]\4002 ]/U—H cI)Ox ¢xx+ y}’_21.162‘4002¢x_162]\4002¢_]\4oo2 7U—H q)Oxx¢x:O

o %
(Eq. 2-20)
Onde a variavel de acoplamento é em @, comum as duas equagdes E importante reparar que,
mesmo no modelo mais simplificado para a descrigdo do escoamento transénico nao-
estacionario, deve-se resolver uma equacao diferencial ndo-linear para o regime estacionario e
que, apesar de a equacdo nao-estacionaria ser linear em ¢, seus coeficientes sdo varidveis e
dependem de ®@,.
Evidencia-se assim um dos aspectos mais marcantes do escoamento transénico nao-
estacionario: a parcela nio-estacionaria do problema estd intimamente ligada a parcela de
origem estaciondria, sendo impossivel desacoplar o problema para a imensa maioria dos

casos. Trata-se, portanto, de uma caracteristica que permeia qualquer ponderagdo que seja

feita a respeito da fenomenologia fisica da aerodindmica nesse regime.

2.1.5 Principais Caracteristicas do Escoamento Transdnico Estacionério

sobre Perfis

Conforme mostrado no breve equacionamento acima, o escoamento transonico nao-
estaciondrio possui uma forte interdependéncia com o escoamento transonico estacionario em
torno do qual se dao as oscilagdes. Sendo assim, faz-se de grande relevancia um bom
entendimento dos fendmenos que ocorrem em regime estacionario para que se compreenda a

parcela nao-estacionaria.
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i) Desenvolvimento do Padrio de Escoamento com Nimero de Mach, Angulo de

Incidéncia/Ataque e/ou Deflexdo de Superficie de Controle

Consideremos inicialmente o caso de um perfil simétrico em regime subsonico. Com o
progressivo aumento do nimero de Mach do escoamento ndo-perturbado, passa a haver uma
regido supersonica sobre intra e extradorso do perfil. Quando o nimero de Mach local sobre o
perfil atinge cerca de 1,05, a regido supersonica termina num choque normal, e o escoamento
passa do regime supersonico para o subsonico.

Quando se aumenta ainda mais M., aquele choque normal move-se a jusante, em
diregdo ao bordo de fuga, e sua intensidade aumenta. A progressdo do escoamento com
aumento de M, ocorre dessa forma até que o salto de pressdo através do choque seja
suficientemente grande para induzir o descolamento da camada limite a jusante. Segundo
Tijdeman (1977), p. 20, para uma camada limite turbulenta, tal fendmeno ocorre quando o
nimero de Mach local antes da onda de choque M, estd entre 1,25 e 1,3 (ver Figura 2-4).
Quando ocorre o total descolamento a jusante do choque, podem ocorrer fenomenos como o
buffeting, no qual o desprendimento de vortices no bordo de fuga acaba por excitar os modos
de vibragdo da estrutura em estudo, gerando cargas de intensidade elevada, ou o buzz em
superficies de controle, nome dado devido ao barulho caracteristico inerente a0 movimento de

alta freqiiéncia da superficie movel num escoamento descolado.
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Figura 2-4: Evolucio com niimero de Mach do escoamento com onda de choque
(fonte: http://en.wikipedia.org/wiki/File:FAA-8083-3A_Fig 15-9.png, 17/03/2009)

Consideremos agora o mesmo perfil, porém desta vez o que se aumenta
progressivamente € seu angulo de ataque, a.. No caso em que ja houver uma regido transonica,
ocorrerdo mudangas totalmente opostas no que concerne aos escoamentos em intra e
extradorso.

No extradorso, conforme se aumenta o, o escoamento ¢ acelerado, a regido
supersonica aumenta, ¢ o choque vai a jusante e tem sua intensidade aumentada. Enquanto
1sso, no intradorso, o escoamento ¢ desacelerado, a regido supersonica diminui ou desaparece,
e a onda de choque caminha a montante e perde for¢a, ou desaparece.

Para os casos em que existe uma superficie de controle, pode-se trata-la por analogia
ao aumento de angulo de ataque, visto que a deflexdo de uma superficie de controle nada mais
¢ do que a alteragdo do arqueamento efetivo do perfil, levando a uma alteragdo no angulo de
ataque local. Dessa forma, uma deflexdo para baixo de um aileron, p.ex., leva a uma
aceleragcdo do escoamento no extradorso e desaceleragao no intradorso. Os demais fendmenos

associados ocorrem conforme descrito no paragrafo anterior.
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ii) Caracteristicas de uma Onda de Choque Transénica

Numa onda de choque transdnica, a velocidade do escoamento reduz-se do regime
supersonico para o regime subsonico. Além disso, conforme se vé em Shapiro (1953), a
diferenga de pressdo através do choque, que em verdade é o que determina sua intensidade, ¢
determinada completamente pelo nimero de Mach local antes do choque, e normal a ele (M),

1.e.:

Py, 2 (o (Eq. 2-21)
D y+1

Outro aspecto interessante diz respeito a curvatura do choque transonico. Num
escoamento nao-viscoso em torno de um perfil bidimensional, o pé da onda de choque

transonica forma um angulo reto com contorno do perfil, caracterizando um choque normal.

Entretanto, a parte restante do choque € curvada a montante (ver Figura 2-5).

SHOCK

My =1 My < 1

T T T T %

Figura 2-5: Onda de choque transdénica em superficie convexa (fonte: Tijdeman (1977), p. 22).

Isso ocorre porque, num contorno convexo, que € o caso dos corpos aerodinamicos, a
velocidade do escoamento deve diminuir 8 medida que o ponto observado se afasta da parede,

tanto antes quanto ap6s o choque, de forma a se obedecerem as condi¢des de contorno no
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infinito (escoamento ndo-perturbado). O que se constata ¢ que isso ¢ incompativel com um
choque totalmente reto. Se este fosse o caso, um decréscimo na velocidade a montante levaria
a um aumento da velocidade a jusante, de acordo com a equacdo do choque normal (Eq. 2-
20). Isso levaria a um gradiente reverso na direcdo normal a parede. Sendo assim, a onda de
choque deve ser curva para frente (montante). Adicionalmente, dependendo do caso se requer
ainda um reajuste no gradiente de pressdo logo apds o choque, resultando numa rapida

expansado. A isso se chamou Zierep Cusp (ver Figura 2-6).

PRESSURE COEFFICIENT

e e |

/

= X

B. 7. RAPID EXPANSION DIRECTLY

DOWNSTREAM OF SHOCK WAVE
{ZIEREP CUSP}

Figura 2-6: Rapida expansio apés onda de choque normal em superficie convexa — Zierep Cusp (fonte:
Tijdeman (1977), p. 22).

Dependendo de uma série de fatores, como gradiente de velocidade normal a parede,
curvatura do contorno do perfil e espessura de camada limite, os fendmenos de encurvamento
e do Zierep Cusp podem ser mais ou menos evidentes.

A questdo da curvatura dos choques traz a tona ainda mais uma discussdo: a validade
dos modelos potenciais em regime transonico, mesmo considerando os modelos potenciais
ndo-lineares. Isso porque, conforme atesta o teorema de Crocco, a vorticidade local (Q2) varia

de acordo com a variagdo de entropia (s) na direcdo normal ao escoamento:
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20 = % Tg—s - % (Eq. 2-22)
n n

Como a variacdo de entalpia total %, geralmente ¢ desprezivel, mas diferentes
variacoes de entropia sdo esperadas ao longo de choques curvos, pode-se esperar que, mesmo
para choques fracos, haja geracao de escoamento rotacional a jusante do choque, violando a
hipétese potencial. O que nos permite utilizar a modelagem potencial em escoamento
transonico ¢ o fato de o salto de entropia através da onda de choque ser proporcional a
“(M;” = 1)*”, conforme mostra Anderson (1990), p. 431, combinando as equacdes da variacio
da entropia através do choque e as relacdes de Rankine-Hugoniot. Assim, para boa parte dos
casos transonicos com que se trabalha, o incremento de entropia ¢ pequeno, € 0 escoamento
pode ser considerado praticamente irrotacional. Apesar de fornecer resultados razoaveis ainda
para escoamentos com ondas de choque fracas, ¢ importante ter em mente as limitagdes de tal

modelagem.

iii) Escoamento Transonico Livre de Onda de Choque

O caso do escoamento transonico sem onda de choque ocorre tipicamente ao redor dos
perfis transonicos, também chamados “supercriticos”, na condi¢do de projeto, i.e., para
numeros de Mach do escoamento nao-perturbado e angulos de ataque especificos. Nestes
casos, a transi¢do da regido supersdnica para a subsdnica ocorre sem que haja a formagao de
um choque perceptivel.

Ao contrario do que se possa pensar a primeira vista, o escoamento transonico livre de
choques ¢ intrinsecamente nao-linear. A propria concepcdo de perfis supercriticos baseia-se
no achatamento das distribui¢des de pressao sobre o corpo cujo sucesso de obten¢ao depende

de aspectos nao-lineares, p.ex. efeitos de espessuras elevadas, raios de curvatura de bordo de
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ataque, evolucdo da camada limite. Além disso, pequenas variagdes em torno da condigdo de
projeto em geral ja ocasionam a formacdo de ondas de choque. Segundo Tijdeman (1977),
para o caso do perfil NLR 7301 tais fendmenos ocorrem para variacdes de M, em torno de

0.03, e variagoes de a de cerca de 1°.

Iv) Aspectos Viscosos

De maneira geral, para o caso de escoamentos subsonicos colados a superficie dos
corpos aerodinamicos, os efeitos da viscosidade sdo confinados a camada limite e a esteira
turbilhonar.

A esteira turbilhonar tem sua existéncia prevista pela propria teoria potencial, porém a
maneira como ela se desenvolve, devido a propria natureza do fendmeno de desprendimento
dos vortices e sua evolucdo, estd intimamente ligada aos fendmenos viscosos, especialmente a
difusdo de quantidade de movimento. A dindmica de formagao da esteira tem importancia nos
casos em que esta interage com os modos estruturais, adiantando ou atrasando a fase do
carregamento sobre o corpo. Entretanto, salvo os casos em que hé incidéncia da esteira sobre
outras estruturas de interesse, como quando se tem empenagens atrds de asas, a topologia
detalhada que a esteira adquire ¢ de pouco interesse do ponto de vista de aeroelasticidade.

Camada limite ¢ o nome que se dd a por¢do do fluido em estudo, situada entre a
parede do corpo aerodinamico e o restante do fluido onde os efeitos viscosos j& sdo
despreziveis. Ela tem inicio no bordo de ataque, sob a forma laminar, e apds certa distancia
percorrida sofre transicdo para o regime turbulento. A camada limite altera a forma efetiva do
corpo aerodindmico e, consequentemente, altera a distribuicdo de pressdo e os carregamentos

que sobre ele atuam. A magnitude de seus efeitos depende basicamente de geometria,



55

incidéncia/angulo de ataque e do nimero de Reynolds. Este ultimo rege essencialmente a
espessura da camada limite e seu ponto de transi¢do entre os regimes laminar e turbulento.

Ainda mais do que no regime subsonico, o comportamento da camada limite em
regime transonico ¢ de suma importancia, pois influencia na posi¢ao e na forca das ondas de
choque. Em contrapartida, o salto de pressdo através dos choques altera o desenvolvimento da
camada limite, podendo induzir o seu descolamento.

Outro aspecto bastante relevante diz respeito a se a onda de choque interage com uma
camada limite laminar ou turbulenta. Quando o que estd em pauta sdo acronaves reais em voo,
geralmente as camadas limites sdo turbulentas quase em toda a extensdo da corda das
superficies de sustentacdo, dadas as escalas avantajadas. No entanto, conforme frisou
Tijdeman (1977), quando se trabalha com ensaios em tinel de vento, tem-se ai mais uma
variavel a controlar, e que pode alterar substancialmente os resultados finais do experimento,
uma vez que o numero de Reynolds baixo pode afetar a posicao da transicao.

Ainda com relagdo a interagdo choque-camada limite, Tijdeman (1977) propds a
seguinte classificagdo quanto aos estagios em que ela pode se dar:

- fraca: apesar de haver um espessamento da camada limite a jusante do choque, nao
ha descolamento;

- moderada: pode haver a formagao de bolhas de separagdo a jusante do choque;

- forte: a camada limite descola-se do perfil apés a onda de choque.

No que tange os modelos matematicos para estudo do regime transénico, vé-se
claramente que abordagens ndo-viscosas podem ser adequadas unicamente para a interagao
tipo “fraca”.

O mesmo autor ainda classificou os tipos de separacdo que a camada limite pode

sofrer ap6s uma onda de choque:
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- tipo A: mais comum em perfis convencionais. Forma-se uma bolha de recirculagcdo
logo apds o choque. Conforme se aumenta o nimero de Mach, a bolha propaga-se para o
bordo de fuga rapidamente, gerando uma subita queda de pressdo a jusante. A circulagdo
sobre o perfil diminui e, com freqiiéncia, ocorrem buffeting e buzz,

- tipo B: comum em perfis modernos (“supercriticos”), que possuem gradiente de
pressdo acentuado no bordo de fuga. Inicia-se uma separagdao no bordo de fuga, assim como
alguma recirculacdo apos a onda de choque. Seu comportamento depende fortemente da
espessura e perfil de velocidades da camada limite no bordo de fuga, assim como do gradiente
de pressdao, o que denota também forte dependéncia com niimero de Reynolds e ponto de

transicao.

2.1.6 Principais Caracteristicas do Escoamento Transdnico Nao-Estacionario

sobre Perfis

Conforme visto anteriormente, existe uma forte interacdo entre as parcelas estacionaria
e ndo-estacionaria de um escoamento em regime transonico. Portanto, contrariamente ao que
se d& nos regimes subsonico e supersonico, énfase deve ser dada aos efeitos de forma do perfil
e angulo de ataque/deflexdo médios na geracdo dos carregamentos ndo-estacionarios, além de
nimero de Mach, freqiiéncia reduzida e modo de vibragao.

Tijdeman (1977), através da andlise de dois diferentes perfis, um NACA 64A006 com
flap no bordo de fuga, e um NLR 7301, um perfil transénico, articulado em torno do eixo de
arfagem, pdde chegar a uma série de conclusdes a respeito da fisica dos escoamentos
transonicos nao-estacionarios.

No caso do perfil NACA 64A006, hd um grande pico de pressdo no bordo de ataque

do flap, o que pode ser interpretado como uma perturbacdo puntual. Isso facilita a
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interpretagdo fisica dos resultados. Além disso, estudos Opticos revelaram interessantes
movimentos das ondas de choque.

Em relagdo ao perfil NLR 7301, foram realizadas oscilagdes em torno da condigdo
livre de choque, assim como alguns pontos tipicos fora da condi¢ao de projeto. Para ambos os
perfis, analisaram-se os efeitos de nimero de Mach, angulo de ataque e/ou deflexdes médias,
e freqiiéncia reduzida.

Para enfatizar os efeitos dindmicos dos escoamentos nao-estacionarios, em muitos
casos as distribuicdes de pressdo “quase-estacionarias” foram analisadas primeiro. Tais
distribuicdes foram obtidas tomando-se as diferencas entre seqiiéncias de ensaios
estaciondrios.

Os resultados experimentais foram comparados aos da teoria do perfil fino, permitindo
identificar efeitos tipicos associados aos regimes alto subsdnico e transonico. Os
carregamentos nao-estacionarios sdo apresentados ora na forma de partes real e imaginaria,
ora como magnitude e angulo de fase. As principais observacdes e conclusdes obtidas através

do estudo de ambos os perfis sdo mostradas a seguir.

i) Resultados do perfil NACA 64A006 com flap

Efeito do Numero de Mach:

- Para as posi¢des médias com oy € &9 nulos (dngulos de ataque e deflex@o de flap
médios, respectivamente), o niimero de Mach critico” do perfil para o caso estacionario esta
entre 0,825 ¢ 0,85. Em M., = 0,85, aparece uma onda de choque fraca em aproximadamente

45% da corda. Com o aumento de M., o choque vai a jusante e fica mais forte; em M., =

2 Ntmero de Mach critico é o nimero de Mach do escoamento ndo perturbado em que o escoamento em torno do
corpo aerodinamico atinge em algum ponto a velocidade do som local.



58

0,92, ele atinge a linha de articulagao do flap; acima disso, a camada limite descola-se apos a
onda de choque;

- Considerando os campos de pressdo ndo-estacionarios, verifica-se que, para valores
baixos de M., as distribuigdes experimental ndo-estaciondria, experimental quase-
estacionaria, e tedrica (perfil fino) concordam bastante bem,;

- Conforme se aumenta M., comecam a aparecer saltos em ACp, tanto na distribui¢do
quase-estaciondria, quanto na ndo-estacionaria, que nao sao previstos pela teoria. Além disso,
o angulo de fase do carregamento, em especial nas proximidades do bordo de fuga, comeca a
ser mal previsto;

- Ao se atingir escoamento supercritico, isto ¢, quando comeca a haver uma regido
supersOnica sobre o corpo, passam a ocorrer fendmenos interessantes. Conforme se move o
flap, o choque muda de lugar. Isso acarreta um grande pico em ACp, tanto para o caso quase-
estacionario, quanto para o ndo-estacionario. Esse pico da contribuicdo significativa para

sustentagdo ¢ momento de arfagem ndo-estacionarios;
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- Outro fendmeno observado mostra que, ao s

e aumentar a velocidade do escoamento

nao-perturbado, as perturbagdes de pressdo a montante da onda de choque tornam-se cada vez

menores, enquanto a curva de fase ao longo da corda sofre uma quebra de inclinagdo na

regido do choque. Ao se aumentar ainda mais M,

a regido supersodnica sobre o perfil e a

intensidade do choque aumentam a ponto de as perturbagdes causadas pelo movimento

oscilatorio do flap ndo serem mais percebidas a montante da onda. Tal fato tem relagdo direta
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com o bloqueio de perturbagdes exercido por essa regido supersonica a montante da onda de
choque. Para que estas perturbagdes cheguem, p.ex., a regido do bordo de ataque, devem

propagar-se por sobre a onda, chegando ao destino amortecidas e defasadas.
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Figura 2-8: Distribuicdes de pressio para os regimes estacionario, quase-estacionario e nio-estacionario -
escoamento transonico (fonte: Tijdeman (1977), p. 51).
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- Observando-se os coeficientes aerodindmicos de for¢a normal, momento de arfagem
e momento de articulagdo, vé-se que suas tendéncias sdo bem previstas pela teoria, até que
ocorram ondas de choque. Assim, os coeficientes de for¢a e momento de arfagem sofrem uma
queda abrupta ap6s seu aparecimento. Isso se relaciona a queda na amplitude das perturbagdes
de pressdo a sua montante. O coeficiente de momento de articulagdo desaba depois de o

choque atingir a linha de articulagdo.

Efeito de 4ngulo de ataque/deflexdo médios:

- O incremento em o,p ou em J¢ faz com que o escoamento no extradorso acelere-se
em relacdo ao do intradorso;

- Para M,, = 0,50, as diferencas de velocidade, entretanto, ndo sdo suficientes para
gerar discrepancias entre os incrementos das pressdes de ambos os lados;

- Quando M. = 0,75, o escoamento médio (parcela estaciondria) passa a gerar
pequenas diferengas nos campos de pressdao nao-estacionarios;

- As diferencas entre intra e extradorso aumentam a medida que se aumenta o numero
de Mach, e tornam-se bastante pronunciadas para M., = 0,83, em que hd uma regido
supersOnica terminada por choque no extradorso, enquanto o intradorso permanece subcritico.

- Os estudos mostram, portanto, que a velocidades transonicas, as distribuicdes
incrementais de pressao de intradorso e extradorso ndo sdo mais anti-simétricas, contrariando
0 que prevé a teoria linear. Isso é uma conseqiiéncia direta da interagdo com a parcela
estacionaria do escoamento.

- Em relacao aos coeficientes aerodindmicos, os de for¢ga normal e momento de
arfagem comecam a desviar-se da previsdo linear assim que o escoamento torna-se transonico.
Aparentemente, devido ao fato de angulo de ataque ou deflexdo de flap serem ndo nulos, tais

efeitos comegam a ocorrer com valores de M, mais baixos. O momento de articulagdao
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mostrou-se menos sensivel, pelo menos até que houvesse descolamento da camada limite, o

que ja era esperado, visto que a regido do flap s6 se torna supercritica para valores mais

elevados de M,,.

Efeito da Freqiiéncia:

freqiiéncia da mesma maneira prevista pela teoria do perfil fino.

- Para baixas velocidades, as pressdes incrementais medidas evoluem com a

- Para escoamento ligeiramente supercritico, percebe-se que, como a defasagem entre

o movimento da onda de choque em relagdo ao movimento do flap aumenta com a freqiiéncia,

o pico de pressdo induzido pelo choque na parte real do carregamento diminui, enquanto o

pico da parte complexa aumenta.
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- Quando a regido supersonica € suficientemente grande e terminada por uma onda de
choque relativamente forte, o pico de pressio devido ao movimento do choque da a
contribui¢do predominante ao carregamento aerodinamico total.

- Interessante, apesar de previsivel, é notar que na regido do flap, que permanece
subcritica, a concordancia entre teoria linear e experimento permanece boa.

- Pode-se notar que, em freqiiéncias mais altas, o passeio na posi¢ao das ondas de
choque ¢ menor, o que resulta em picos de pressdo incremental menores e mais agudos.

- Com relagdo aos coeficientes aerodindmicos ndo-estaciondrios, nota-se que, em
regime subsOnico, a concordancia entre teoria linear e experimento € boa, o que ja era
indicado pelo comportamento das distribui¢des de pressao.

- Em escoamentos supercriticos, a mesma tendéncia foi observada para o coeficiente
de for¢a normal, o que foi atribuido a uma coincidéncia, visto que as distribui¢des de pressao

sdo bastante discrepantes, ¢ que as curvas de coeficiente de momento de arfagem se

distanciam a medida que se aumenta M.

ii) Resultados do Perfil NLR 7301

No caso do perfil NLR 7301, as observagdes ndo foram discriminadas por efeito,
como no caso anterior. Em lugar, adotou-se a comparagdo entre os diferentes padrdes de
escoamento. Os efeitos de numero de Mach, incidéncia/angulo de ataque e freqiiéncia sao

estabelecidos dentro de cada caso:

o Escoamento subsonico:
- Para escoamento totalmente subsonico, as distribuigdes quase-estacionarias (com Ao

=0.5° em torno de oy = 0.85°) concordam bem com as previsdes da teoria linear. Os maiores
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desvios aparecem no bordo de fuga, onde os valores de ACp sdo menores do que os estimados
pela teoria, e no bordo de ataque, onde as pressdes medidas no extradorso sdo maiores do que
as do intradorso e maiores do que as estimativas da teoria linear. Essas diferencas foram
atribuidas a uma combinacdo dos efeitos de espessura e incidéncia (mais no bordo de ataque)
e da camada limite (mais no bordo de fuga);

- No caso das distribuicdes de pressdo ndo-estaciondrias (kK = 0.033 e 0.263), a
comparagao entre as medidas do extradorso e os resultados da teoria do perfil fino mostra
diferencas similares as do caso quase-estacionario, apresentando em geral boa concordancia.
O nivel de aproximagdo entre teoria e experimento ¢ da mesma ordem de grandeza da
observada para o perfil NACA com flap;

- Levando em conta os coeficientes aerodinamicos nao-estacionarios, a concordancia
nas distribui¢des de pressao reflete-se nas curvas de coeficientes de forga e momento. Os

maiores desvios ocorrem na parte real de ambos.

. Escoamento transonico:

- Para o caso transonico, trés diferentes condicdes foram testadas: escoamento
transonico levemente supercritico, com onda de choque fraca (caso 1 - M, = 0,70, ap =
0,85°); escoamento transdnico com regido supersonica bem desenvolvida sobre o extradorso,
com onda de choque relativamente forte (caso 2 - M, = 0,70, oo = 3,0°); e escoamento
transonico em torno do ponto de projeto, onde nao ha onda de choque pronunciada (caso 3 -

M, = 0,744, 0,9 = 0,85°).
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Caso | (M, =0,70, oo = 0,85°):

- Para o caso 1, as distribui¢des de pressdo estaciondrias mostram o aparecimento de
uma onda de choque fraca no extradorso do perfil, que se desloca a jusante para cerca de 20%
da corda quando se aumenta o angulo de ataque de 0,35° para 1,35°;

- A distribuicdo de pressdo quase-estacionaria do extradorso mostra um pico de ACp
na parte dianteira do perfil, como resultado do deslocamento do choque. O pico é do mesmo
tipo observado no perfil com flap. No intradorso a distribui¢do é bem prevista pela teoria do
perfil fino, o que confirma as observagdes para o perfil com flap, segundo as quais as
distribuicdes de pressao ndo-estacionarias no intra e extradorso sdo determinadas pelas suas
respectivas distribuicdes estacionarias, independentemente da distribui¢do de pressao no lado

oposto;
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Figura 2-10: Distribui¢des de pressdo para os regimes estacionario e quase-estacionario — caso 1 (fonte:
Tijdeman (1977), p. 72).

- As distribuigdes nao-estacionarias em 10 Hz (k = 0,024) e 80 Hz (k = 0,192)
mostram as mesmas caracteristicas do caso quase-estacionario. Novamente, observa-se o pico

de pressao causado pelo movimento periddico da onda de choque;



67

s
[=1
-

I
I
i
|

NLR 7101 AIRFOIL
Yo m 070 hy=d.35° Y2m0.30

O OIN-5ETU TRANSDULTERS
o PREISURE TUBES

-~ THECRY

Figura 2-11: Distribuicées de pressio niao-estacionarias, partes real e imaginaria do carregamento — caso 1
(fonte: Tijdeman (1977), p. 72).

- Em rela¢do ao movimento do choque, observou-se que, tanto para k£ = 0, como para
outros valores de freqiiéncia reduzida, o choque esvai-se durante parte do ciclo. No caso nao-
estacionario, a parte da trajetdria em que o fendmeno ocorre ¢ diferente quando comparada ao
caso estacionario. Enquanto neste ultimo o choque se esvai quando ele se move a montante,
no primeiro isso se da enquanto o movimento ¢ a jusante. Conseqiientemente, ha um aumento
da intensidade & montante, contrariando o que comumente se v€ no caso estaciondrio. Trata-

se, portanto, de um efeito dinamico do movimento do choque sobre a sua intensidade.
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- Observando-se os coeficientes aerodindmicos ndo-estacionarios, vé-se que as
diferengas entre teoria e experimento sdo da mesma ordem de grandeza do caso subsodnico,
apesar das maiores diferencas na distribui¢do de pressdo. Isso ocorre porque o pico de pressao

compensa a forc¢a de suc¢ao no bordo de ataque.

Caso 2 (M, =0,70, ap = 3,0°):

- Para o caso 2, os resultados de pressdo estaciondrios exibem uma regido supersonica
no extradorso que se estende até cerca de 50% da corda, e ¢ terminada por um choque
relativamente forte;

- Constatou-se que uma variagdo de 1° no angulo de ataque gera um deslocamento do
choque de 10% da corda. O intradorso permanece subcritico;

- Das distribui¢des de pressdo quase-estaciondrias, pode-se deduzir que no extradorso
a pressao ¢ dominada pelo efeito do deslocamento do choque;

- As distribuigdes de pressdo ndo-estaciondrias sdo mostradas em trés freqliéncias
diferentes. Todas mostram a dominancia do pico de pressdo devido ao deslocamento do
choque. Mostra-se também que esse pico migra da parte real para a parte imaginaria do
carregamento com o aumento da freqiiéncia. Isso se deve ao maior atraso de fase entre o
movimento do choque e o movimento do perfil conforme se aumenta sua freqiiéncia. Tal
fendmeno também foi verificado no perfil com flap;

- Representando os resultados na forma de magnitude e fase, vé-se que a altura e a
largura do pico de pressdo associado ao deslocamento do choque diminuem com o aumento
da freqiliéncia. Isso é causado pela diminui¢do na amplitude de movimento do choque com o
aumento da freqiiéncia. Considerando-se a curva de fase, vé-se nas medidas um salto de cerca
de 180° logo a jusante da onda de choque em sua posi¢do média ao longo da corda. Esse salto

também aparece para k = 0 e, portanto, ndo se trata de um efeito dinamico;
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Figura 2-12: Magnitude e fase das distribuicdes de pressio para varias freqiiéncias reduzidas — efeito da
variacio de freqiiéncia — caso 2 (fonte: Tijdeman (1977), p. 75).

- Quanto ao movimento das ondas de choque, observa-se que ele ¢ praticamente

senoidal. Ainda, a amplitude dos movimentos ¢ quase proporcional a amplitude de oscilagdao

do perfil;
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- A partir dos resultados que mostram as trajetorias dos choques para diferentes
freqliéncias, pode-se observar que o atraso de fase do movimento do choque em relagdo ao
movimento do perfil aumenta de maneira praticamente linear com a freqiiéncia, enquanto sua
amplitude de movimento diminui com o aumento da freqiiéncia. A linearidade entre fase e
freqliéncia corresponde ao fato de existir um tempo de retardo constante entre 0 movimento
do perfil e o da onda de choque. Esse tempo de retardo ¢ o tempo requerido para um pulso de
pressao viajar do bordo de fuga até o choque. Trata-se de um parametro muito importante na
descricdo dos fendomenos fisicos associados ao término de uma regido supersonica terminada
por choque, uma vez que este ¢ o tempo depois do qual maiores alteracdes no escoamento,
como mudancas no bordo de fuga (condicao de Kutta), podem ser sentidas pelo choque;

- Os coeficientes aerodindmicos ndo-estaciondrios de forca e momento de arfagem

apresentam grandes discrepancias em relagao as previsdes da teoria do perfil fino.

Caso 3 (M, =0,744, o,p = 0,85°):

- Considerando agora o caso 3, as medidas estacionarias mostram que uma variagao de
incidéncia de 0,5° em torno do ponto de projeto j4 leva a consideravel alteragdo na
distribui¢do de pressdo ao longo do extradorso, em particular na regido supersonica, que vai
de 3% a 65% da corda do perfil;

- Conforme se constatou, variagdes de 0,5° em torno do ponto de projeto sdo
suficientes para gerar uma onda de choque em 65% da corda;

- No intradorso, a distribuicdo de pressdo estaciondria muda suavemente.
Notavelmente, a velocidade torna-se levemente supercritica, mas ainda ndo ha formagao de
choque;

- No caso quase-estacionario, forma-se uma grande “corcova” no extradorso, causada

pela alteragdo na distribuicdo de pressdo da regido supersdnica. Provavelmente, essa grande
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corcova seja caracteristica do presente perfil supercritico, com nariz rombudo e extensa regiao
supersonica;

- Ao se comparar o caso quase-estacionario com a teoria do perfil fino, vé-se que: a) a
previsdo para o extradorso ndo guarda semelhanga; b) a previsdo para o intradorso é bem
adequada. Ocorre uma pequena corcova na regido em que o escoamento ¢ levemente
supercritico, o que também se observou no perfil com flap para situacdo analoga;

- Para os casos ndo-estacionarios, as curvas de magnitude de ACp exibem claramente
as contribui¢cdes associadas a alteragdo na forma das distribuigdes de pressdo na regido
supersOnica, a dianteira do perfil;

- Um pequeno pico de ACp forma-se a 65% da corda, causado pela formacao periddica
de uma onda de choque fraca na regido;

- Ao se aumentar a freqli€ncia, a corcova na regido frontal diminui, e a distribui¢do de
pressdo nao-estacionaria mostra a tendéncia de mudar na dire¢do do que se apresentou para o

caso 2;
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Figura 2-13: Distribuicdes de pressio estacionaria, quase-estacionaria e niio estacionarias em torno do
ponto de projeto do perfil NLR-7305 — caso 3 (fonte: Tijdeman (1977), p. 76).

- As curvas de fase comportam-se suavemente até aproximadamente 60% da corda do
perfil, onde ha entdo um salto de cerca de 180° devido a presenca da onda de choque;

- Observando-se os coeficientes aerodindmicos ndo-estacionarios, notam-se, assim
como no caso 2, grandes discrepancias entre as previsdes da teoria linear e os resultados
experimentais. Evidencia-se, assim, que apesar de ndo haver ondas de choque fortes em torno

de ponto de projeto do perfil, as caracteristicas do escoamento ainda assim sdo

intrinsecamente nao-lineares.
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iii) Sintese das Observagoes

- Os resultados para escoamentos alto subsonicos e transdnicos com choque sobre
ambos os perfis, os quais possuem geometrias razoavelmente distintas, demonstraram padroes
bastante semelhantes;

- No regime alto-subsdnico houve boa concordancia com os resultados da teoria do
perfil fino;

- No regime transénico com onda de choque, o movimento periddico desta ultima
ocasiona altas cargas locais, o que gera grande impacto nas cargas aerodindmicas nao-
estacionarias;

- A contribuicao do choque oscilando diminui a medida que se aumenta a freqiiéncia,
o que ¢ resultado da diminui¢ao na amplitude do seu deslocamento sobre o perfil. Ainda, com
o aumento da freqiiéncia, essa contribuicdo migra da parte real para a imaginaria da
distribuicao de pressao;

- No entanto, as caracteristicas fundamentais das distribuicdes de pressdo nao-
estaciondrias ja podem ser percebidas nos casos quase-estacionarios;

- Espera-se que, para altas freqiiéncias, o movimento do choque perca importancia
para o carregamento ndo-estacionario. No entanto, para os perfis estudados, isso s6 ocorre em
freqii€ncias muito acima das de interesse para analise aeroeléstica;

- Verificou-se para o perfil transonico em torno de sua condi¢cdo de projeto (“sem
choque”) que a distribuicao de pressao ndo-estacionaria ¢ dominada por grandes mudancas na
regido supersonica, na parte dianteira do perfil. As cargas ndo-estaciondrias resultantes, ao
menos em baixas freqiiéncias, sdo da mesma ordem de grandeza das observadas para

escoamento transonicos “classicos”, com onda de choque bem desenvolvida.
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2.1.7 ConsideragOes sobre o Tratamento Linearizado de Escoamentos

Trans6nicos Ndo-Estacionarios:

Um ponto crucial da andlise aeroeldstica em regime transOnico ¢ saber até que ponto
se estende a relagdo linear entre o movimento do perfil e a geragdo de cargas aerodinamicas
ndo-estaciondrias. Tal questdo ¢ importante ndo somente para o desenvolvimento de métodos
para o calculo de carregamentos aerodinamicos, mas também para a aplicagdo de dados
aerodinamicos em calculos aeroelasticos.

Também de fundamental importdncia ¢ compreender que, ao se pensar em
linearizagdo dos carregamentos, deve-se abordar o problema de forma pragmaética. Sendo
assim, deve-se pensar em deflexdes pequenas, porém factiveis (em torno de 0,5° e 1,0°), que
déem origem a cargas aerodindmicas que variem linearmente com o movimento da superficie
sustentadora.

Por fim, faz-se fundamental estabelecer um procedimento a seguir de maneira a
selecionar um niimero minimo de condic¢des estaciondrias em torno das quais as perturbagdes
ndo-estacionarias ocorram.

Ao considerar a linearidade de escoamentos transdnicos, pode-se pensar nas seguintes
condicdes que violem tal hipotese: 1) ondas de choque oscilando; 2) condi¢do de projeto “sem
choque”, na qual pequenas alteracdes de incidéncia levam a mudangas abruptas no padrdo de
escoamento. Em ambos os casos as camadas-limite devem permanecer coladas.

Conforme visto nas equagdes bdsicas do escoamento transonico (se¢dao 2.1.4), os
termos contendo a freqiiéncia reduzida & sdo lineares em ¢ (ver Eq. 2-20). Isso sugere que, a
medida que & tende zero, a parte ndo-linear torne-se dominante, ao passo que quando & tende
ao infinito, a parte linear domine. As tendéncias também foram confirmadas nos resultados

experimentais obtidos por Tijdeman (1977).
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Com base em tais consideragdes, propde-se que a analise do comportamento
aerodindmico quase-estacionario contenha bastante informagdo a respeito dos aspectos
lineares e ndo-lineares de uma asa ou de um perfil.

No que diz respeito ao efeito das ondas de choque oscilando, um fato muito
importante a ser considerado ¢: até que ponto as variagdes ndo-lineares na distribui¢do de
pressao afetam a linearidade dos coeficientes de sustentacdo e momento de arfagem?

Num escoamento subsonico, a distribuicdo de Cp em cada ponto ao longo da corda
varia linearmente com o, o que implica que dCp/da e, portanto, as variagdes de pressao
quase-estacionarias, ndo dependem de o.. Dessa forma, desde que o escoamento fique colado
(predominantemente), a linearizagdo ndo gera problema algum. O mesmo vale para o caso
nao-estacionario. Ainda, gracas a esse comportamento ¢ que se podem construir as matrizes
de coeficientes de influéncia, ou matrizes AIC.

No caso de um escoamento transonico com onda de choque, sabe-se que a passagem
da onda de choque por um determinado ponto do perfil ocasiona um subito salto nas curvas de
Cp local por a. Isso implica que uma variagdo senoidal em o ndo resulta numa variagao
senoidal da pressdo, mas sim numa variag¢ao de pressao que exibe saltos periddicos no instante
em que o choque passa pelo local.

No caso do perfil NLR 7301, pressdes quase-estaciondrias para o, = 3° ¢ Ao = 0,5°
mostradas em fun¢do do tempo mostram que a passagem do choque ¢ percebida nas posi¢des
entre 35% e 50% da corda. Entretanto, apesar das fortes nao-linearidades nas pressdes nessa
regido, as curvas de coeficientes de sustentagdo e momento de arfagem variam de maneira
praticamente senoidal. Portanto, as ndo-linearidades introduzidas pelo choque tém apenas
efeito local. Em outras palavras, os esfor¢os nio-estacionarios t€m comportamento linear,

apesar de as distribuigdes de pressdo sofrerem efeito da ndo-linearidade.
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Tijdeman (1977), partindo das premissas de que a onda de choque move-se
senoidalmente, e de que a amplitude com que ela se move varia linearmente com a amplitude
do movimento do perfil, mostrou através da integragdo das varias componentes de pressao ao
longo do movimento do choque que a sustentacdo possui contribui¢do apenas da freqiiéncia
fundamental do movimento, enquanto o momento de arfagem contém também efeitos do 2°
harmoénico. Espera-se, portanto, que efeitos do 2° harmonico aparegam primeiro no momento
nao-estacionario, € ndo na sustentacao.

Além disso, através de suas observagdes experimentais, descobriu que as condig¢des de
escoamento em que pequenas variagdes em angulo de ataque ou deflexdo de flap levavam a
mudangas abruptas em parte substancial do campo de pressio podiam ser facilmente
rastreadas, considerando o comportamento dos coeficientes aerodinamicos estacionarios.
Particularmente o coeficiente de momento pareceu ser um excelente indicador de linearidade.

Para tal afirmacdo, conseguiu correlacionar trés aspectos nao-lineares a inflexdes nas
curvas de momento para o perfil NLR 7301: 1) escoamento em torno do ponto de projeto do
perfil; 2) transicao da camada limite; 3) ocorréncia de choques duplos para Mach 0,70 e a =

2,5° - ver Figura 2-14.
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Figura 2-14: Coeficientes aerodinimicos estacionarios para o perfil NLR 7301: a esquerda, perfil em torno
do ponto de projeto; a direita, ocorréncia de choques duplos (fonte: Tijdeman (1977), p. 90).

No caso do perfil NACA 64A006 com flap, uma inversdo na inclinacdo da curva de
momento de articulagdo denunciou a ocorréncia de um complexo padrdo de escoamento, em
que a deflexdao da superficie de controle causava a formacgdo de ondas de expansdo seguidas
de choque normal em umas das faces, enquanto na outra havia a formag¢dao de um choque
“lambda” (ver Figura 2-15). Superficies de controle apresentando esse tipo de comportamento
aerodinamico sdo bastante propensas a apresentar o que se convencionou chamar de LCO

(Oscilagdes de Ciclo Limite - Limit Cycle Oscillations).
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Figura 2-15: Comportamento nao-linear da curva de momento de articulacio em torno de uma regiao de
deflexio para o caso do perfil NACA 64A006 com flap (fonte: Tijdeman (1977), p. 91)

Em todos os casos, as curvas de sustentagdo comportaram-se de maneira um pouco

mais suave, mostrando-se menos sensiveis aos efeitos nao-lineares.

Dessa forma, supde-se que o tratamento linearizado do escoamento transonico nao-

estacionario em torno de posigdes médias seja vidvel, a exce¢do dos pontos em que a curva de

momento em funcdo do angulo de ataque/deflexdo, em regime estacionario, apresente

inflexdes. Tal conclusdo parte da hipotese de que o comportamento estacionario, ou quase-

estacionario (k = 0) contenha boa parte da informagao ndo-linear de que se necessitaria. No

entanto, deve-se ter ciéncia de que essa abordagem despreza os possiveis efeitos que a

variagdo de freqiiéncia teria sobre o comportamento dos trechos lineares e ndo-lineares das

curvas dos coeficientes aerodinamicos.
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2.2 Efeitos TransOnicos sobre a Estabilidade Aeroeléstica

Conhecendo um pouco mais o comportamento aerodindmico nao-estacionario em
regime transonico, migremos para o proximo passo: qual o impacto desses fendomenos do
ponto de vista da estabilidade aeroelastica de uma estrutura?

Cunningham Jr. (1989) faz um relato sucinto das implica¢des das ndo-linearidades do
regime transonico ndo-estaciondrio para a estabilidade aeroeldstica. Seu texto foca
basicamente dois aspectos:

1- O transonic dip, i.e., a subita reducdo da velocidade de flutter em regime transonico
comparada a previsdo da teoria aerodinamica linear. O que mais chama aten¢ao nesse caso ¢
que suas caracteristicas dependem nao sé das propriedades dindmicas e forma em planta da
estrutura, mas também da forma do perfil aerodindmico empregado e do angulo de ataque
médio do escoamento. Tal fato traz severas implicagdes para a andlise aeroelastica, pois as
consideracdes acima ndo fazem parte do procedimento usual de liberagdo de envelopes de voo
da grande maioria dos fabricantes de aeronaves.

2- Os LCO’s ou Limit Cycle Oscillations, que sdo oscilagdes continuas de amplitude
limitada das superficies de controle ou da prépria estrutura principal devido a ndo-
linearidades do sistema aeroelastico. Essas ndo-linearidades podem ser de natureza tanto
aerodinamica, quanto estrutural. Do ponto de vista estrutural, hd LCO’s causados por folgas
no sistema de atuacdo de superficies de controle, ou nio-linearidades na rigidez dos suportes
das cargas externas (fuel pods e misseis). Do ponto de vista aerodindmico, ondas de choque
oscilando, possivelmente seguidas de descolamentos da camada limite podem ocasionar os
referidos fendmenos. Durantes ensaios, seja em tunel de vento ou em voo, sua ocorréncia ¢
freqlientemente confundida com flutter suave, o que faz com que a descoberta e solu¢do do

problema nem sempre sejam rapidos.



80

No caso dos avides de combate, essas implicagdes sdo ainda maiores, pois estes devem
ser projetados para realizar manobras em altas velocidades e elevados angulos de ataque, o
que frequentemente leva a convivéncia de regides de escoamento sobre as superficies
sustentadoras com altos nimeros de Mach, ocorréncia de ondas de choque, e regides
razoavelmente extensas com camada-limite descolada, tornando ainda mais complicada a
previsao do comportamento aeroelastico através de modelos aplicaveis a escala industrial.

Ashley (1980), valendo-se de uma modelagem simples, porém funcional e bem
fundamentada, realizou uma série de estudos “qualitativos” sobre o efeito do movimento dos
choques sobre a estabilidade de uma secdo tipica. Para isso, supds que o efeito aerodindmico
dos choques em movimento poderia ser superposto a previsao da teoria potencial classica na
forma de uma forca de sustentacdo e um momento de arfagem concentrados na base da onda
de choque. Ambos seriam proporcionais a amplitude de movimento dos choques e a
intensidade destes. Ainda, supds que a forca dos mesmos permanecesse constante no decorrer
do movimento, hipdtese que, sob a condicdo de a onda de choque ser bem desenvolvida, ou
seja, ndo se esvai durante um ciclo de oscilagdo, ¢ valida como primeira aproximagao. As
variagoes do passeio do choque com a variacao de angulo de ataque, e da defasagem entre o
movimento dos choques € o movimento da secdo tipica com a freqiiéncia reduzida do
escoamento, foram introduzidas através de um ajuste de curva aos dados apresentados por
Tijdeman (1977) (experimentais), Seebass (1977) e por Seebass, et al (1978) (CFD) De fato,
um dos pontos discutidos por Ashley diz respeito a discordancia entre as previsoes de fase dos
carregamentos obtidos via CFD e os dados experimentais. Dado o cenario, o autor reiterou a
necessidade de se analisar a sensibilidade do sistema a esse parametro. Foram analisados os
casos de movimento da secdo com somente um grau de liberdade - arfagem (pitch) ou

translacdo (plunge) - e movimentos em arfagem e translagdo (pitch and plunge). Por fim,



81

alguns parametros dinamicos relevantes, como nimero de Mach, razdo de massa, razdo de
freqliéncias dos modos, angulo de ataque médio e posi¢cdo do centro de massa foram variados.

Para o caso de oscilagdes somente em arfagem, com ponto de articulagdo préximo ao
bordo de ataque, o autor mostrou que a presenca de choques ¢ instabilizante. A razio para isso
seria que, pela propria natureza do movimento, o momento de arfagem agiria como se fosse
uma mola. Sendo assim, qualquer defasagem entre a gera¢do do esfor¢o restaurador e o
movimento da se¢do acabaria por injetar energia no movimento, explicando em parte um
pouco dos efeitos presentes no transonic dip € nos LCO’s de superficies de controle.

Em contraposi¢dao, o movimento de plunge, obtido como caso limite da rotacdo em
torno de um eixo localizado em X = -co, mostrou serem os choques estabilizantes, refor¢cando
sua visdo de que instabilidades causadas pela ocorréncia de ondas de choques
necessariamente devem possuir alguma componente do modo aeroelastico em torcao (pitch),
contrariando alguns resultados experimentais reportados a época como puramente
translacionais.

Para o caso da secdo com dois graus de liberdade, o autor frisa ndo ha como
estabelecer uma unica tendéncia, dada a imensa quantidade de combinagdes de parametros
dindmicos e aerodinamicos envolvidos na determinacdo da estabilidade do sistema.
Entretanto, apesar de nao fornecerem uma tendéncia clara, os estudos mostraram uma
evidente influéncia da presenca das ondas de choque oscilando na estabilidade da se¢ao tipica.
Mostraram também a influéncia do coeficiente de for¢a normal médio (i.e., do angulo de
ataque médio) em torno do qual de davam as oscilagdes, fato que seria irrelevante na analise
linear classica. Finalmente, mostrou que, principalmente nas baixas freqiiéncias reduzidas, o
efeito da fase entre passeio do choque ¢ movimento da se¢ao ¢ mais relevante do que a

propria distancia percorrida por este ao longo do extradorso durante o periodo da oscilagdo.
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Concluiu, portanto, ser impossivel desprezar os efeitos do movimento das ondas de choque na
analise de estabilidade aeroelastica em regime transonico.

Isogai (1980) realizou um estudo numérico do flutter transénico de um perfil
bidimensional com dois graus de liberdade. Os carregamentos aerodindmicos foram obtidos
através do emprego de um codigo baseado na equagdo transdnica de pequenas perturbagdes,
segundo a referéncia, valido para o intervalo de freqiiéncias reduzidas 0 <k < 0,5 * ¢ nameros
de Mach do subcritico ao supersonico. Os resultados do codigo foram comparados aos da
teoria linear (Doublet Lattice), aos de outros métodos transonicos de pequenas perturbagdes e
a resultados experimentais, de modo a valida-lo. Via de regra, a concordancia entre eles foi
bastante razoavel, a exce¢do do trecho em que £ = 0,05, segundo a referéncia, por conta de
interagdes entre onda de choque e camada-limite ndo previstas pela teoria. O emprego do
codigo para a obtencdo de campos de pressdo para escoamentos com ondas de choque em
regime nado-estaciondrio revelou os mesmos comportamentos ja vistos nos ensaios
apresentados por Tijdeman (1977).

Em seu trabalho, Isogai analisou o caso da secao tipica visando a reprodu¢ao de dois
tipos distintos de asa: uma asa enflechada e uma outra reta. Implementou essas diferencas
através das formas modais dos modos estruturais. No caso de uma asa reta, esses modos
representam o que se convencionou chamar de flexao e tor¢ao quando se toma o movimento
numa secao a 70% da envergadura. Entretanto, no caso da asa enflechada, tem-se modos de
vibragao bastante acoplados, assim como se observa na pratica para as se¢des mais a ponta
das superficies sustentadoras enflechadas. Em ambos os casos, obteve o transonic dip. O que
salta aos olhos, no entanto, ¢ que o fendmeno mostrou-se muito mais acentuado para a asa
enflechada do que para a asa reta. Mais impressionante, na regido do dip a instabilidade

ocorre através de um movimento composto basicamente pelo 1° modo estrutural, i.e., pela

3 Segundo Isogai (1980), a perda de validade para k > 0,5 advém de problemas com a gera¢io das malhas
utilizadas na solugdo numérica dos problemas, principalmente a discretizagdo do dominio de solugéo.
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flexdo. Apesar de menos intenso, 0 mesmo ocorre para o caso da asa reta. O autor atribui esse
comportamento de maneira assertiva a componente imaginaria positiva da distribuicdo de
pressdo devida ao 1° modo estrutural (flexdo), em que ha onda de choque oscilando na
freqliéncia reduzida e numero de Mach especificos do dip. Tal conclusdo vai em dire¢ao
contraria ao afirmado por Ashley (1980), para quem os choques seriam estabilizadores do
movimento de plunge (flexao) e instabilizadores do movimento em pitch (tor¢ao).

Como se pode verificar pela comparagdo dos dois trabalhos supracitados, ¢ dificil
estabelecer um consenso no que tange a verdadeira natureza dos efeitos de origem nao-linear
que agem sobre as superficies sustentadoras em regime transonico, apesar de sua importancia
ser ponto pacifico. E provavel que, assim como comumente se vé em aeroelasticidade, o
grande numero de varidveis envolvidas torne dificil o estabelecimento de regras gerais.
Convém também ressaltar que o objeto de estudo dos autores Ashley e Isogai era diferente,
sendo que o primeiro abordou exclusivamente perfis bidimensionais, enquanto o ultimo
tentou a partir de modelos em duas dimensdes inferir o comportamento de asas finitas.

Bendiksen (2001) faz uso de uma abordagem bastante interessante, baseada em regras
de similaridade, para explicar a natureza do transonic dip. Considerando como validas as
conhecidas relagdes obtidas para o caso transdnico estacionario derivadas por Spreiter (1953),
o0 autor obteve novas relagdes de similaridade que governam o comportamento aeroelastico de
uma estrutura imersa num escoamento transonico. Conseguiu, dessa maneira, prever a
influéncia da espessura do perfil na estabilidade do sistema. Segundo Bendiksen, espessuras
menores de perfil ndo reduzem as nao-linearidades do escoamento, apenas alteram suas
caracteristicas e retardam o numero de Mach em que sdo dominantes, contrariando o senso
comum. Asas mais espessas apresentam a queda na velocidade de flutter em niimeros de
Mach mais baixos, sendo o dip uma pouco mais suave. Por outro lado, asas pouco espessas

apresentam o dip em niimeros de Mach mais elevados, porém a queda na velocidade de flutter
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¢ mais aguda e abrupta. Através de suas relagdes, o autor também conseguiu explicar a
influéncia que o meio fluido exerce no comportamento, explicando porque se verificam
diferengas entre as fronteiras de estabilidade de modelos aeroelasticos ensaiados em ar ¢ em
freon, fato desconsiderado nas relagdes de similaridade cldssicas. Ao aplicar seu modelo de
similaridade a diferentes dados experimentais, conseguiu reduzir os resultados dos varios
ensaios a uma unica curva, atestando a validade de suas conclusoes.

Outro fato interessante apontado no mesmo artigo diz respeito a correlagdo entre a
ocorréncia do transonic dip € a ocorréncia de nao-linearidades nas curvas de sustentacdo e
momento de arfagem em funcao do angulo de ataque para uma estreita faixa de nameros de
Mach. Seguindo sua linha de raciocinio, a ocorréncia do dip pode ser prevista pelo
comportamento dessas curvas, € sua extensao ao longo dos numeros de Mach acompanha o
trecho em que se da a ndo-linearidade.

Apesar de ndo ser o foco das conclusdes tiradas por Bendiksen, uma das constatagdes
mais importantes de seu trabalho esta no fato de que varios aspectos nao-lineares de extrema
relevancia para estabilidade aeroeldstica podem ser previstos por modelos relativamente
simples, sem a necessidade de inclusao explicita de complexas interagdes viscosas, entropicas
e rotacionais.

Schewe et al. (2002) realizaram uma investigacdo numérica e experimental dos efeitos
nao-lineares sobre a estabilidade aeroeldstica de perfis com dois graus de liberdade e
escoamento bidimensional. Em tal estudo, ensaiaram em tinel de vento os perfis NACA 0012
(convencional) ¢ NLR 7301 (supercritico). Ambos os perfis integravam o mesmo sistema
estrutural, sendo que a diferenca entre os dois sistemas residia apenas nas propriedades
aerodindmicas. Para nimeros de Mach mais baixos, em que o escoamento era tipicamente
subsonico, ambos os perfis apresentaram fronteiras de flutter praticamente idénticas, o que

confirma as previsdes da teoria linear. No entanto, para o regime transdnico, os autores
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curiosamente observaram que essas fronteiras se davam para velocidades bastante diferentes.
Além disso, a evolucao do transonic dip mostrou-se bastante distinta, ocorrendo em nimeros
de Mach diferentes, com intensidades diferentes para ambos os casos estudados. Ainda,
observaram forte influéncia da interagdo entre choques oscilantes e descolamento da camada
limite regendo ndo-linearidades: para o perfil NACAO0012, cuja interagdo ¢ do tipo A (ver
secdo 2.1.5), as oscilagdes da estrutura em velocidades além da fronteira de estabilidade
davam-se de maneira divergente, conforme a instabilidade classica; enquanto isso, para o
perfil NLR7301, uma interagdo tipo B dava origem a limitantes de amplitude de oscilagdo
quando na regido do dip, numa dindmica bastante complexa e altamente ndo-linear, em que
coexistiam varios ciclos limites — LCO’s — no entorno de uma mesma condig¢do, levando a
diferentes bifurcacdes dependendo do sentido em que se aproximava a condi¢ao analisada.

Por outro lado, no mesmo trabalho, chama a aten¢do o fato de que as fronteiras de
estabilidade podem ser bem previstas pela andlise linear classica, se os carregamentos de
sustentagdo ¢ momento medidos experimentalmente forem utilizados no lugar dos dados
tedricos potenciais, tanto para o perfil NACA 0012 quanto para o NLR 7301. Tal fato indica
que os LCO’s existentes advém de instabilidades ja previstas pela analise linear, desde que os
carregamentos aerodindmicos sejam corretamente calculados ou dados por medigoes.
Obviamente, tais carregamentos j& contém informagdo de origem ndo-linear, como a
formagdo e movimentagao das ondas de choque sobre o perfil. Entretanto, torna-se evidente
que o tipo de ndo-linearidade advinda da interagdo entre choque e camada limite, a qual rege a
limitagdo de amplitude dos LCO’s, tem que ser desprezada para um calculo de primeira
ordem.

Dentre os efeitos de origem nao-linear que incidem sobre a estabilidade aeroeléstica
das asas, o presente trabalho preocupou-se principalmente com a captura do transonic dip e de

instabilidades do tipo classico, que podem ou ndo evoluir para ciclos limite em cendrios de
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dominante interacdo choque-camada limite. Com base nas observagdes de Schewe et al.,
propde-se que a analise de estabilidade aeroelastica linear seja capaz de capturar as principais
caracteristicas das fronteiras de estabilidade em regime trans6nico, ou ao menos suas
principais tendéncias, uma vez corrigidos os carregamentos aerodinamicos que incidem sobre
as estruturas analisadas. Para efetuar tais correcoes, fez-se uso de variados métodos de
correcdo, com diferentes formulagdes, e, portanto, sujeitos a diferentes limitagdes e com

pontos fortes diversos. A adequabilidade de um método ou outro foi foco de estudo.
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3 Modelo Aeroeléastico para Regime Transénico

Neste capitulo sao abordados os modelos dindmico estrutural, aerodindmico e de
interpolagdo, os quais juntos compdem o modelo aeroelastico para andlise linear de
estabilidade. Esta ultima, por sua vez, da-se através da solucdo de um problema de

autovalores ndo-linear, cujas formulagao e solucdo também sao detalhadas.

3.1 Modelo Aeroeléastico Linear

3.1.1 Modelo Dinamico-Estrutural

Considere-se uma estrutura elastica exposta a um escoamento uniforme. Nesta
condigdo, a estrutura estd em equilibrio, sujeita a um determinado conjunto de cargas
externas. Na presenca de alguma perturbagdo, seja ela uma rajada ou a atuacao de algum tipo
de sistema que a controle, essa estrutura pode comecar a executar um movimento com
deflexdes em diregdes diversas. Essas deflexdes, por sua vez, originam cargas aerodindmicas
incrementais que passam a atuar sobre ela. No presente caso, interessa-nos determinar a
estabilidade da referida estrutura quando sujeita a tal tipo de movimento.

A formulacao do problema pode ser feita através de um balango de energia usando-se

o Principio de Hamilton, segundo o qual:
[ "S(T—U)dt + j SWdt = 0 (Eq. 3-1)
onde 7T ¢ a energia cinética, U ¢ a energia de deformacdo a pequenas deformacgdes, W € o

trabalho realizado pelas cargas aerodindmicas incrementais, ¢ ¢ o tempo, € o € o operador

variacional.
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Utilizando-se um conjunto de coordenadas generalizadas {x}, e aplicando-se o

principio de Hamilton, as equagdes do movimento s3o obtidas, podendo ser expressas como:

[M X} +[B]{x} +[K]{x} = {F} (Eq. 3-2)
onde [M] ¢ a matriz de massa, [B] ¢ a matriz de amortecimento, [K] ¢ a matriz de rigidez, e
{F} ¢ o vetor de cargas aerodindmicas incrementais correspondentes as coordenadas
generalizadas {x}.

As matrizes com as propriedades estruturais podem ser obtidas através de varias
técnicas, sejam elas numeéricas, analiticas, ou experimentais. No caso de estruturas complexas,
a forma mais utilizada atualmente ¢ pelo emprego do método de elementos finitos. Contudo,
estruturas do tipo “viga”, assim como “placas” e “cascas” ja tiveram seus problemas
dindmicos formulados analiticamente com bastante sucesso.

Entretanto, a utilizacao direta das coordenadas generalizadas na solu¢do do problema
aeroelastico leva a um elevado nimero de incégnitas do sistema. No caso da analise de
estruturas complexas, o tempo de calculo necessario torna-se proibitivo. O problema pode ser
contornado pelo emprego da conhecida técnica de Transformacao Modal.

Fazendo-se:

fr}=[rln} (Eq. 3-3)
onde [7] é a matriz de autovetores associados ao sistema conservativo retido na analise e {7}

¢ o vetor de amplitudes modais. Substituindo a transformagdo acima na Eq. 3-2, e

premultiplicando por [7]" obtém-se:

[l + (Bl S+l = {7} (Eq. 3-4)

As matrizes [u] e [x] sdo, respectivamente, as matrizes de massa e rigidez modais.
Devido as notavelmente conhecidas propriedades de ortogonalidade das matrizes originais

[M] e [K] em relacdo aos autovetores (contidos em [7]), [¢] e [«] sdo matrizes diagonais,
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cujos valores dos elementos dependem exclusivamente das freqiiéncias naturais de vibragdo
livre ndo amortecida e da normalizacdo dada aos autovetores.

A matriz de amortecimento [f], em geral, ndo ¢ diagonal, mas para estruturas
levemente amortecidas como as empregadas em aerondutica, pode-se toma-la como diagonal,
com os valores dos elementos dados por ensaio de vibragao em solo. Em varios casos, € ¢ o
caso deste trabalho, [ /] ¢ desprezada de forma conservadora.

Por fim, {f} é o vetor de esfor¢cos aerodinamicos generalizados. Sua obten¢do
geralmente ¢ um problema totalmente independente do problema dindmico. Exatamente por
levantarem necessidades bastante diversas, as cargas aerodinamicas sdo obtidas em pontos
diferentes dos que se utilizam para a formula¢ao do problema estrutural. Sendo assim, depois
de obtido o carregamento, necessita-se de transferi-lo para os pontos das coordenadas
generalizadas para, s6 entdo, realizar a transformac¢ao modal.

Para efeito de ilustragdo da potencialidade da transformacdo modal, no caso de uma
aeronave completa, a modelagem dinamica pelo método de elementos finitos leva a milhares
de coordenadas generalizadas. Entretanto, com apenas algumas dezenas de modos ja se possui
informagdo suficiente para célculos de estabilidade e resposta dindmica aeroeldstica. Quando
se leva em conta que no processo de projeto, homologacgdo e certificagdo de aeronaves civis e
militares sdo realizadas milhares de andlises do tipo, as diferencas entre os tempos de
computacdo usando coordenadas espaciais e coordenadas modais pode chegar a meses, até
mesmo anos!

No presente trabalho, ndo se preocupou com a elaboracdo de modelos dinadmicos
estruturais para a obtencdo das propriedades modais das estruturas analisadas. Exatamente
pela facilidade de obtencao de tais grandezas na literatura, optou-se por inclui-las diretamente
na formulacdo modal, na forma de freqiiéncias naturais e respectivos autovetores, com

deslocamentos prescritos em pontos conhecidos. Os deslocamentos nesses pontos sao
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transferidos através de splines para o modelo aerodindmico, de onde sdo obtidos os

carregamentos aerodinamicos. Tal procedimento ¢ mais bem detalhado na secdo 3.1.3.

3.1.2 Modelo Aerodinamico N&o Estacionéario

Os métodos de correcdo, foco deste trabalho, consistem no emprego de informacdes
de origem nao-linear (seja CFD ou ensaios) para corrigir os carregamentos obtidos através de
teorias linearizadas mais simples. Sendo assim, o caminho para a compreensdo destes
métodos passa primeiro pelo entendimento da formulacdo do modelo simplificado a ser
corrigido. No presente caso, trata-se do escoamento nao-estacionario subsonico em torno de
uma placa no dominio da freqiiéncia, cuja solugao se faz através do método de painéis
conhecido por Doublet Lattice.

Conforme apresentado no capitulo 2, as equagdes que regem o problema sao:

- Equacao Linearizada do Potencial de Velocidade:

V29— M, [, +2ike, —k>$]=0 (Eq. 3-5)

- Condig¢ao de Contorno:

0 .
9. =U, [a g(x,y) +ikg(x, y)} (Eq. 3-6)

Vale lembrar que essas equacdes foram obtidas considerando-se as hipoteses de que os
efeitos viscosos sdao despreziveis, o meio fluido ¢ ideal e barotrdpico, o escoamento ¢
irrotacional e isentropico, e as perturbagdes nele provocadas pela presenga do corpo e seu
movimento sdo muito pequenas frente as condigdes do escoamento nao-perturbado.

As Egs. 3-5 e 3-6 formam um problema de contorno cuja solugdo representa a

propagagdo das perturbacdes no meio fluido e, assim como a equacdo de Laplace, tem
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solucdes do tipo fonte e dipolo. Sendo assim, conforme apresentado por Garrick (1957), o
problema pode ser convenientemente resolvido através do emprego do Teorema de Green, o
que nos leva a uma formulacao integral bastante adequada a solugao numérica por elementos
de contorno, conforme sera exposto adiante.

O emprego da solucao fonte ¢ adequado para resolver o problema da espessura, o qual
para o presente propodsito pode ser desprezado. Enquanto isso, a solugdo tipo dipolo mostra-se
mais adequada ao problema da geracdo de sustentacdo e ao salto de potencial, de bastante
interesse para o calculo aeroelastico. A separa¢do dos tipos de solucdo estd diretamente
relacionada a linearidade do problema, conforme tratado na se¢do 2 e explicitado nas Egs. 2-
12 e 2-13.

O inconveniente da formulagdo integral em termos de potencial de velocidade reside
sobre a modelagem da esteira turbilhonar, em que devem estar representados, além da
condi¢do de Kutta, os efeitos da vorticidade nela contida através de saltos na func¢do potencial.
Por esse motivo, boa parte dos problemas de contorno em aerodindmica sao resolvidos com
emprego do potencial de aceleragao.

O conceito do potencial de aceleragdo - y - pode ser introduzido sob a validade das
mesmas hipoteses utilizadas na deducdo da equagdo do potencial de velocidade, ou na
condicdo de o fluido ser barotrépico, que € o caso das relagcdes isentropicas. No caso de
atmosfera em equilibrio, o emprego da segunda hipdtese sobre a equacdo da quantidade de

movimento das equagdes de Euler permite-nos escrever (Bisplinghoff ez al., 1955):

D - dp
—V=-V|—=V -
Dr jp v (Eq. 3-7)

No caso do modelo com que estamos trabalhando, o escoamento também ¢ potencial.

Sabendo da relagdo entre vetor velocidade e o potencial de velocidade de perturbagdo, e
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considerando a linearizagdo do operador de derivagao substancial (Bisplinghoft et al., 1955),
tem-se que:

— D
V=U_+VO = V/:ECD (Eq. 3-8)

Dada a linearidade do problema, estamos preocupados apenas em resolver o problema nao-
estacionario, de forma que podemos substituir @ por ¢ na Eq. 3-8 sem problemas. Portanto,

retomando-se a Eq. 3-5, pode-se mostrar que:

% V- Mg, +2ikp. —K2p]}= 0=

v2(2¢]—Moj (£¢) +2ik(£¢] —k2(£¢j =0=
Dt Dt ) pt' ). \Dr
Vi =M.y, +2iky, - ky]=0
Em palavras, o potencial de aceleracdo obedece & mesma equagdo que rege o potencial de
velocidade de perturbagdo nao-estaciondrio. O que implica que também possui as mesmas

solugdes do tipo fonte e dipolo. Além disso, num contexto de pequenas perturbacdes, pode

mostrar que (Bisplinghoff et al., 1955):
=" (Eq. 3-9)

Assim, o uso do potencial de aceleracdo para a modelagem de uma asa permite que se
relacione diretamente o salto de potencial através da superficie sustentadora e o valor de
diferenca de pressdo entre intra e extradorso. Além disso, tal modelagem satisfaz
automaticamente a condigdo de Kutta na regido da esteira turbilhonar, ja que fora da
superficie sustentadora a diferenca de pressao € nula. Ao mesmo tempo, satisfaz a mesma
equacgao do potencial de velocidade de perturbacao ndo-estacionario, de modo que o problema
pode ser solucionado através da mesmas técnicas, mencionadas no inicio desta se¢do. Sua

contrapartida estd na implementacdo da condicao de contorno de nao-penetrabilidade, que ¢
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imposta em termos de velocidade normal, e cujos termos acabam por tornar-se bastante
complicados.

Tendo introduzido o conceito do potencial de aceleragdo, pode-se retornar a solugdo
do problema de contorno descrito pelas Egs. 3-5 e 3-6, porém tendo como incognita y e,
consequentemente, o salto de pressdo através da asa. Conforme dito anteriormente, ele se
presta a solu¢do através de sua transformagdo num problema integral. Kiissner (1940),
também disponivel em (KUSSNER, 1941), foi o primeiro a derivar a equagdo integral que

relaciona as distribui¢des de diferenca de pressdo e downwash, a qual tem a seguinte forma:

U

wx,y,z) _ 1

= [JACP(&n.OK(xp.2.£,m.8 M )dédn (Eq. 3-10)
oo A

onde w (x, y, z) € a velocidade downwash no ponto (x, y, z); ACp € a diferenca entre intradorso

e extradorso do coeficiente de pressdo no ponto (&, 7, £); K € a fungdo nucleo da integral, ou

Kernel Function, dependente da distancia entre os pontos (x, v, z) e (& 7, ), da freqiiéncia

reduzida k£ e do niimero de Mach do escoamento ndo-perturbado M., e 4 ¢ a superficie

sustentadora. No caso planar, simplificado, a fun¢do nucleo K ¢é escrita da seguinte forma:

K(xy,,k,M )= ke o {

K (k|y, D+———M(kly, D—Li(k|y, -
k|y,l 1 ’ 2k | Yo ‘ ’
—iM kol M,/ . koo TA=M o 22+ (k)
_iIM k|, ’+ﬂe + I me_[k|y°‘rdr——l . Ie a dA +
M., B(ky,)? 0 M, (k)"
Torg =M.\ (kxg)* + 5% (kv )]
L My ) + 5 Ry }
Y ()23 Uy + B (k)
(Eq. 3-11)

Em que xo =x— & yo =y — 1, I; e K; sdo respectivamente, funcdes de Bessel modificadas de
1* ordem, de 1° e 2° tipos, e L; € uma fungao modificada de Struve de 1* ordem.
Ha varias formas de resolver numericamente a equacgdo integral 3-10. Neste trabalho,

optou-se pela utilizacdo do método mais amplamente utilizado na industria, o Doublet Lattice
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de Albano e Rodden (1969). Neste método, as superficies sustentadoras sdo divididas em
painéis. Cada painel ¢ construido de forma que suas extremidades laterais sejam paralelas ao
escoamento ndo-perturbado. Ao longo do % de corda de cada painel, tem-se uma distribui¢ao
linear de dipolo de aceleracdo de intensidade desconhecida. As condigdes de contorno sdao
i

aplicadas num ponto a ¥ da corda média de cada elemento. Dessa forma, para cada painel

pode-se escrever o downwash como a contribuicao de todos os painéis como sendo:

W(xayaz)‘ c Aij/
L= ~ | Kd Eq. 3-12
G 2 [ Kdn (Eq. 3-12)

o J Lj

onde ACp; é a diferenca do coeficiente de pressdo do painel “j” (associada ao valor da
intensidade do dipolo), ao passo que a integragdo ¢ realizada ao longo da envergadura do
referido painel, representada pela coordenada 7; Lj ¢ a envergadura do painel integrado.
Como se pode ver, a integragdo em & ¢ substituida pelo somatdrio das contribuigdes de cada
painel. Repetindo-se o processo para todos os outros elementos da superficie sustentadora,
pode-se montar o problema na forma matricial:

{Ul}z[D]{Acp} (Bq.3-13)

0

Finalmente, invertendo-se a matriz [D] tem-se o vetor de carregamento:

{ACp}= [AIC]{ } (Eq. 3-14)

w
U,

A parte mais desafiadora do processo estd no célculo dos elementos da matriz [D]
através da integragdo da funcdo nucleo, pois esta possui uma parte ndo-elementar, ou seja, que
ndo pode ser escrita em termos de fungdes analiticas elementares. No Doublet Lattice
tradicional, supde-se uma distribui¢do quadratica da intensidade de dipolo, levando-nos a trés

coeficientes a determinar por painel, o que nos permite realizar a integragdo analiticamente.

Os coeficientes, por sua vez, podem ser calculados através da avaliagdo numérica da fungao
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nucleo em apenas trés pontos distintos ao longo da envergadura do segmento. Por fim, para
que esta avaliacdo da funcdo nucleo seja possivel, utiliza-se algum método de aproximagao
para a referida fung¢do. No presente trabalho, optou-se pela aproximacdo exponencial de

Laschka (1963).

3.1.3 Ligacéo entre os Modelos Estrutural e Aerodinamico — Splines

Na andlise aeroelastica de estruturas complexas, como asas finitas ou mesmo avides
completos, as necessidades de modelagem da parte estrutural e da parte aerodindmica sdo
completamente diferentes. Enquanto no primeiro caso preocupa-se com a correta previsao das
propriedades de rigidez e inércia do sistema, no segundo mantém-se o foco na adequada
previsdo da interferéncia aerodindmica que a estrutura gera no escoamento em que se insere e
de onde se originam os carregamentos. Sendo assim, os modelos usados na determinacao de
cada uma das partes acabam por se tornar incompativeis, com deslocamentos prescritos numa
determinada malha, e com cargas aerodinamicas em outra.

Para solucionar este problema, criaram-se metodologias de interpolagdo de grandezas
de uma malha para outra. Neste trabalho, optou-se pelo uso das splines de superficie, de
Harder e Desmarais (1972). Nesta teoria de splines, a superficie sustentadora ¢ representada
por uma placa, cujos deslocamentos sdo os prescritos nas coordenadas do modelo estrutural.
Para anélise no dominio da freqii€ncia, os deslocamentos sao os do autovetor modal. Através
da solu¢do do problema da placa, podem-se obter os deslocamentos interpolados nas

coordenadas do modelo aerodinamico através de:
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{Z} =[Glix} (Eg. 3-15)

onde / e h’ sdo, respectivamente, deslocamento transversal e inclinagdes ao longo do eixo
longitudinal (direcao do escoamento), onde inclinagdes sao obtidas analiticamente através da
lei de formacdo da placa, {x} ¢ o vetor de deslocamentos estruturais ¢ [G] ¢ a matriz de
interpolagao.

Através do principio dos trabalhos virtuais, pode-se mostrar que os carregamentos
obtidos na malha aerodindmica sdao equivalentes aos seus correspondentes na malha estrutural

quando relacionados por:

(F.}=|c"[F,} (Eq. 3-16)

em que {F.} e {F)} sdo os carregamentos em suas respectivas malhas, e [G'] é a transposta
da matriz de interpolacdo de deslocamentos. Para detalhes da formulagdo, consultar Harder e

Desmarais (1972).

3.1.4 Montagem do Problema de Autovalor

Uma vez obtidas as matrizes aerodinamicas e as interpolagdes de deslocamentos e
carregamentos, conforme as se¢des 3.1.2 e 3.1.3, respectivamente, prosseguir-se-4 a
montagem das equagdes do movimento que levam ao problema de estabilidade, utilizando a
abordagem modal descrita na se¢ao 3.1.

O vetor de carregamentos aerodindmicos € escrito como:
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(F)= % pU.> [S][AJC]{UK} -

0

-

(Eq. 3-17)
o

onde [S] ¢ a matriz diagonal de integragdo que transforma as diferengas de pressao em cargas,

cujos elementos sao valores das areas e areas vezes meia corda, para cada painel.

O vetor de downwash, dado pela condi¢do de contorno, escreve-se como:

U ox

0

WD) _ kg e, + D) {J” } = [DerGlix} (Eq. 3-18)

0

em que [Der] ¢ a matriz de derivacao substancial do vetor de deslocamentos, que ¢ funcdo da
freqliéncia reduzida k. A matriz [Der] impde o operador de derivagdo substancial linearizado
da primeira igualdade da Eq. 3-18, necessario a condi¢do de contorno, ao vetor de
deslocamentos e inclina¢gdes do modelo aerodinamico, expresso na Eq. 3-15.

Finalmente, tem-se o vetor de carregamentos aerodinamicos na malha estrutural:
()= p.U2[0" IsLurcIperTal) (Bq. 319

Conforme se viu na se¢ao 3.1, as equagdes do movimento na forma modal sdo escritas como:

Lualiiy+ 8%+ k= 1) (Eq. 3-4)

Como tratamos apenas com movimentos harmonicos e ndo-amortecidos, essa equagao

pode ser posta da seguinte forma:

2
—o [ulin;+Ixklny =/} (Eq. 3-20)
O vetor de carregamentos modais pode ser obtido de {F,} aplicando a transformagao

modal sobre o vetor {x}, resultando em:

(.}~ p.U3lG" IsLarcIperfGTrli) (Eq. 3-21)

De maneira que {f} toma a forma:
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(1= p.U2r" [6" IsTarcTper GTrTin)
()= p.U2 00}

(Eq. 3-22)

A matriz [Q] ¢ a matriz de influéncia aerodindmica modal. Diferentemente das

matrizes modais de rigidez e massa, ela em geral ndo ¢ diagonal, e nem mesmo simétrica. No

caso de estruturas de asas, a mutua influéncia aerodindmica entre diferentes modos estruturais

e a ndo simetria entre suas parcelas ¢ que ddo origem ao problema de estabilidade
aeroelastica.

De posse de todos os termos necessarios, podem-se escrever as equagdes do

movimento na forma modal de maneira a obtermos a equacao fundamental para o problema

de estabilidade:

- [ulin}+ [k} = .02 [0)n) (Fa. 323)

Reorganizando os termos, fica-se finalmente com a seguinte equagao:

ol p.0200l o)

{0} (Eq. 3-24)

Este ¢ o problema de autovalor associado a estabilidade aeroelastica de uma
determinada estrutura. H4 um determinado conjunto de freqiiéncias de vibracdo e velocidades
de escoamento para os quais a estrutura torna-se instdvel devido a influéncia aerodindmica
exercida nos modos de vibragdo, podendo levar ao fendmeno conhecido como flutter. Trata-se
de um problema de autovalor ndo-linear, pois, enquanto a freqiiéncia ¢ um dos potenciais
autovalores, a matriz [(Q] depende da freqiiéncia para o calculo de seus termos, tornando
impossivel sua solugdo direta através de técnicas convencionais usualmente empregadas em

dindmica de estruturas.
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3.1.5 Solugéo do Problema de Autovalor

Hé uma grande variedade de técnicas de solucao do problema de autovalor associado a
estabilidade aeroelastica. Varias sao listadas por Bismarck-Nasr (1999). A técnica adotada
neste trabalho ¢ uma das variagdes do conhecido método p-k, e € brevemente descrita abaixo.

Da forma como foi apresentado na sec¢ao anterior, o problema de autovalor ¢ valido
estritamente para o caso de oscilagdes harmonicas, isto €, oscilagdes convergentes ou
divergentes nao podem ser descritas. Na pratica, porém, existe a necessidade de se
considerarem esses casos, especialmente na comparagdo com dados de ensaio. Entretanto, a
matriz aerodinamica s6 estd disponivel para o caso de movimentos harmodnicos nao-
amortecidos, criando um impasse. Para resolvé-lo, criaram-se formulacdes aproximadas,
capazes de solucionar o problema de autovalor para o caso ndo-harmoénico, ainda que para
1SS0 se usem as matrizes aerodinamicas obtidas da formulagao harmonica.

Reescrevendo a Eq. 3-24 para movimentos quaisquer na variavel de Laplace, usando a

aproximacao de que a matriz [(Q] continua valida, tem-se:

Pl -3 .0200)|n} - 0 (Ea 329

A matriz [Q] pode ser dividida em partes real e imaginaria:
[o]=[or]+ilor] (Eq. 3-26)
Para movimentos levemente amortecidos, pode-se dizer com base na continuagdo analitica

que:
p=c+io~io=i[Ql]= i_a)[QI] ~L[or]= p—b[QI] (Eq. 3-27)
0] 0] kU,

Substituindo 3-26 e 3-27 em 3-25, pode-se escrever:
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P35 p.02loRl- .0, 2ol o) 0 (Ba. 3-2)

A equagdo acima pode ser reconhecida como um problema de dindmica de 2* ordem
no dominio de Laplace com condig¢des iniciais nulas, cujas matrizes componentes sdo todas
reais. Ela pode ser transformada novamente para o dominio do tempo segundo a formulacao

em espaco de estados, resultando em:

{Z}: —Dl]l[[x]—%pin[QR]j [ﬂ]_l( % p:Uw % [QI]] {Z} (Eq. 3-29)

Fica-se desta feita com a solucdo de um problema de autovalores da matriz
caracteristica de um sistema em espago de estados. Apesar das facilidades incorporadas ao
problema pela transformac¢do num problema de autovalor convencional de matriz real, a
matriz cujos autovalores devemos calcular continua sendo fun¢do de varios parametros,
inclusive a freqiiéncia reduzida &, que em ultima andlise ¢ produto dos autovalores. Dessa
maneira, adotou-se o seguinte procedimento iterativo de solugdo:

- Para uma lista de valores k(ifreq) dados com “nfreq” freqiiéncias reduzidas, e um
determinado nimero de Mach M., calculam-se nfrreq matrizes [Q(k(ifreq), M)];

- Para uma dada velocidade U(ivel) de uma lista de “nvel” velocidades dadas,
calcula-se o valor da massa especifica do ar consistente com o nimero de Mach adotado,
baseado nas equacdes de gas ideal e numa tabela de atmosfera padrao;

- Para um determinado modo de vibracdo “imodo” de “nmodos”, assumir que

_ o,(imodo)b
U, (ivel)

- Para essa freqiiéncia reduzida, calcula-se por interpolagdo a matriz aerodinamica

[O(k1, M.)];
- Resolver o problema de autovalor, obtendo-se a primeira raiz calculada para o modo

em questao;
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- Utilizando-se a parte imagindria do autovalor calculado, calcular uma nova
freqliéncia reduzida £2;

- Repetir o processo até que a precisdo desejada seja atingida;

- Repetir o processo para todos os “nmodos” modos de vibragao;

- Repetir o processo para todas as “nvel” velocidades requeridas. Neste caso, a partir
da segunda velocidade, pode-se estimar k1 partindo do autovalor convergido para o modo em
questao na velocidade anterior.

A grande vantagem dos métodos p-k reside no fato de o amortecimento calculado ser
um amortecimento bastante proximo do real, e poder ser usado para comparacdes com
resultados experimentais fora do ponto de flutter. Além disso, usam-se valores consistentes de
numero de Mach, velocidade e massa especifica, evitando o processo de matching necessario
a outros métodos presentes na literatura.

A desvantagem que sua formulagdo apresenta consiste na impossibilidade de se extrair
um namero de raizes maior do que o niumero de modos estruturais, o que limita seu emprego
quando hé raizes de origem aerodindmica na matriz caracteristica do sistema em espago de
estados devido a dependéncia da freqiiéncia reduzida, levando o método a “pular”

autovalores.

3.2 Métodos de Correcao - Fundamentacéo

Nesta se¢do sdo apresentados os fundamentos de trés diferentes métodos de correcao:
o método de corre¢do por emprego de nimero de Mach local, aqui chamado de método NLR,
por ter sido desenvolvido nessa institui¢ao; o método da expansdo sucessiva da fun¢do nucleo,
ou Sucessive Kernel Expansion Method — SKEM; e o método desenvolvido dentro da Airbus,

conhecido como método Dau-Garner. Esses trés métodos foram escolhidos para serem
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avaliados no calculo de carregamentos aerodindmicos nao-estaciondrios para andlise de
estabilidade aeroelastica de trés diferentes asas expostas a escoamento em regime transonico.
A énfase ¢ dada sobre os aspectos fisicos mais importantes em que cada método se baseia,

assim como no equacionamento basico que leva a sua implementagao.

3.2.1 Método NLR — Emprego do Niumero de Mach Local

Este método foi desenvolvido dentro do NLR por Tijdeman e Zwaan (1976) e por
Roos (1976), e também foi apresentado no trabalho de Tijdeman (1977). O desenvolvimento
original tinha como alvo escoamentos em regime alto-subsonico.

A idéia central consiste em levar em conta o efeito da ndo-uniformidade do campo de
escoamento estacionario de maneira aproximada, principalmente no que se refere a
propagagdo das perturbagdes, usando para isso o nimero de Mach local do campo
estacionario em vez de M, para o céalculo da matriz de coeficientes de influéncia e para
imposi¢do das condi¢des de contorno. Os pardmetros locais do escoamento podem ser
tomados de dados experimentais, ou de solugdes de CFD.

Entdo, para sua implementagdo num codigo Doublet Lattice, para cada par de painéis
“emissor” e “receptor” (i, j), tem-se freqiiéncias reduzidas locais k; € nimeros de Mach locais

médios M;;. Sendo assim, as equagdes fundamentais a serem implementadas sao:

{Ul} =Dk, M) Jacp) (Eq. 3-30)

o0

em que se tem:

M;; = R [Mj; (na superficie) - Mx] + Mo, (Eq. 3-31)

e onde:
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ko o=k Eq. 3-32
v (Eq )

O fator de relaxacdo R leva em conta o fato de que as perturbagdes propagam-se no
meio a certa distancia da superficie da asa, onde o nimero de Mach ¢ algo entre o seu valor na
superficie da asa e o numero de Mach do escoamento ndo-perturbado. Tijdeman (1977),
baseado em suas observacdes, sugeriu o emprego de R = 0,7. Deve-se lembrar que esta
conclusdo foi tomada com base no comportamento de escoamento bidimensional.

A condi¢ao de contorno fica como:

w, _ M, og(x,,y,)
U M ox

o0 0

+ikg(x;,y,) (Eq. 3-33)

onde M; ¢ o nimero de Mach local no i-ésimo ponto de controle (média de intradorso e
extradorso) e g(x;,v;) € a deflexdo nesse ponto devida a forma do modo de vibragao.

No caso da teoria linearizada, ndo ha diferenca de niumero de Mach local entre
intradorso e extradorso, j4 que o valor do escoamento nao-perturbado ¢ usado para o calculo
da influéncia de todos os painéis. Entretanto, quando se pretende estimar o efeito da ndo-
uniformidade sobre um perfil arqueado, ou com um determinado angulo de ataque médio
diferente de zero, ha distribuicdes de Mach diferentes acima e abaixo da superficie
sustentadora. Como o Doublet Lattice trabalha apenas com a diferenga de pressdo através da
asa, ndo ha como incorporar esse efeito de uma unica vez, j4 que hd um unico painel
modelando intradorso e extradorso. Por isso, cada M;; ¢ calculado para a distribuigdo de Mach
local do intradorso, levando ao célculo de uma matriz de coeficientes de influéncia, o que se
segue ao calculo de M;; usando a distribuicdo do extradorso, a qual gera uma outra matriz
[AIC]. Finalmente, a matriz aerodinamica a ser usada ¢ tomada como a média de ambas as
matrizes.

Para o presente trabalho, outro elemento foi incorporado, de forma que escoamentos

transonicos pudessem ser tratados: quando o numero de Mach local M; > 1, seu valor ¢
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travado em 0,999, evitando problemas no célculo da matriz [4/C] (ver Eq. 3-11, onde /3
aparece no denominador), mas ainda considerando a nao-uniformidade de propagagdo no
campo.

Outro aspecto operacional que diz respeito ao emprego do método NLR relaciona-se a
fonte dos dados estaciondrios nao-lineares. No caso especifico de dados oriundos da solugao
das equagdes que consideram a presenga da camada limite, deve-se utilizar as distribui¢des de
Mach local imediatamente fora dela, uma vez que na superficie do corpo, devido a hipotese de
ndo escorregamento do fluido, o nimero de Mach local obviamente ¢ zero, o que leva a
resultados espurios. Neste trabalho, considerou-se a hipotese de que a pressdo dentro da
camada limite ndo varia na direcdo normal a parede do corpo. Dessa forma, foram
considerados como pertencentes ao exterior da camada limite aqueles dados para os quais se
comeca a perceber a ocorréncia de variagdo de pressao na referida direcao.

Este método de correcdo leva em conta a quebra na hipdtese de linearizagdo segundo a
qual a propagacao de perturbagdes do escoamento ¢ uniforme por todo o campo. Sendo assim,
consegue capturar atrasos na propagagdo das perturbagdes que ndo poderiam ser modelados
pela teoria linearizada. Entretanto, ele ndo considera os efeitos das oscilagdes das ondas de
choque e os carregamentos a elas associados, apesar de conseguir modelar o efeito médio de

Sua presenga.

3.2.2 Método da Expanséo Sucessiva da Funcéo Nucleo - SKEM

Este método foi proposto por Silva (2004). Ele ¢ a base do moédulo ZTAW do software
comercial de analise acroelastica ZAERO".
O SKEM ¢ baseado na suposi¢do de que o comportamento do escoamento transonico

nao-estacionario ¢ linear em torno de um escoamento transdnico estacionario ndo-linear, o
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que ja se mostrou ser uma consideragao coerente, com base nas observagdes da secao 2.1.6,
desde que respeitadas suas limitagdes. Seu desenvolvimento é brevemente descrito na
seqliéncia.

Relembremos a equacdo fundamental dos métodos de painéis lineares baseados em
potencial de aceleragdo, que relaciona o vetor de downwash e as diferengas de pressao:

{Ul} =[D}acp} (Eq. 3-13)

o0

Conforme visto anteriormente, a matriz [D] ¢ fun¢cdo do numero de Mach do
escoamento nao-perturbado M., e da freqiiéncia reduzida k. Silva (2004), considerando que as
freqiiéncias reduzidas para analise de flutter em regime transonico sdo geralmente menores do
que 1, considerou que a matriz de downwash [D] possa ser expandida numa série em torno de

seu termo quase-estacionario (k = 0), de forma que:

[Dik)] = (ik)0 [D], +(ik) [D], +(z'k)2 [D],+---+(ik)" [D].
n (Eq. 3-34)
=[P+ 2 (#)"[P],
onde k£ < 1.0 e os termos [D],, sdo constantes resultantes da expansao assintotica. O primeiro
termo da série [D]o corresponde a parcela de freqliéncia nula da funcdo nucleo, i.e.,
[D]o = [D(k=0)], uma vez que este ¢ o Unico termo que independe da freqiiéncia.

O propésito da expansdo do nucleo é permitir a introducao de condi¢des de referéncia
estacionarias ndo-lineares no lugar da funcao nucleo original, linear, de origem estaciondria.
Isso pode ser realizado através da substitui¢do da matriz original de freqiiéncia nula por outra
que contenha informagdes de origem ndo-linear, calculada pelo método da corre¢do do

downwash baseado em diferencas de pressdo quase-estacionarias, de acordo com a seguinte

equagao:
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{ACDP" (k= 0)} = [AIC"™"(k = 0)][W]{Ac} (Eq. 3-35)
em que [AIC™(k = 0)] é a matriz de coeficientes de influéncia, inversa de [D"™“(k=0)], [W]
¢ a matriz diagonal de pesos, e Aa ¢ a variagao de angulos de ataque para a qual se dispoe de
dados de pressdo com informagdes de origem nao-linear.

Os elementos dessa matriz de pesos sdo obtidos da razdo entre as diferengas de
pressdo quase-estaciondrias sobre cada painel para os casos ndo-linear e linear, devidos a uma
mesma deflexdo da estrutura. Os dados com informagio ndo-linear ({ACp"(k = 0)}) podem
ser facilmente obtidos de ensaios em tinel de vento ou solugdes de CFD para regime
estacionario, considerando uma determinada variagdo de angulo de ataque. Os dados lineares
({ACp'(k = 0)}) advém da propria aplicacio dessa mesma variacdo de angulo de ataque Ac
como vetor de downwash, o qual é multiplicado pela matriz [4IC"™“(k = 0)], resultando em
diferencas de pressdo, ou seja:

{ACDP'(k = 0)} = [AIC"™ " (k = 0)]{Aa} (Eq. 3-36)

Dessa forma, cada termo W; da matriz de pesos ¢ obtido por:

W, = iD”’”‘” (k=0), AG", (Eq. 3-37)
= Aa
onde i e j sdo os indices dos painéis cuja influéncia mutua se quer calcular.
Obtida a matriz de pesos, temos que:
[AIC"" " (f = 0)] = [AIC"™*“(k = 0)][ W] (Eq. 3-38)
Consequentemente:
[ Dndo—linear(k = 0)] = [4 ICndo—Zinear(k _ 0)]-1 (Eq. 3-39)

Retornando a expansao em série (Eq. 3-33), podemos escrever:
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[Dre=me ikey | = [~ (ke = 0)]+ (i)' [D], + (ik)*[D], +...+ (k)" [D],

_ I:Dnﬁoflinear (k = 0)]+ Zn_: (ik)" [D]m (Eq. 3-40)

Uma vez que as ndo-linearidades advém da parte estacionaria do escoamento, admite-
se que os termos da série para valores de kK maiores que zero podem ser tomados das predi¢des

da teoria linear. Sendo assim:
> (ik)"[D], = D" (ik) |- [D"™" (k = 0)] (Eq. 3-41)
m=1

Desta forma, a matriz de downwash nao-linear fica como:

[Dndo—linear(l-k)] _ [Dndo—linear(kzo)] . [Dlinear(k:())] + [Dlinear(l-k)] (Eq 3_42)

Na pratica, a matriz de downwash ¢ montada em duas partes, uma de freqiiéncia nula,
que pode até mesmo ser calculada pela formulagdo Vortex Lattice estacionaria, menos sujeita
a problemas de condicionamento numérico (vide Eq. 3-11), e outra de freqiiéncia diferente de
zero, cujos termos vém da formulagdo tradicional do Doublet Lattice. Para a implementagao
do método SKEM, substitui-se a matriz advinda do termo para £ = 0 por ela mesma, pré-

multiplicada pela matriz diagonal de pesos [#]"'. Matematicamente:

[Dndo—linear(l-k)] — [W]-l [Dlinear(k:())] + [Dlinear(ik)_ Dlinear(k:())] (Eq 3_43)

Supde-se que este método seja capaz de lidar com os gradientes de pressdo induzidos
por ondas de choque ndo-estacionarias e outros efeitos nao-lineares de primeira importancia.
Supde-se também que a ndo-estacionariedade aerodindmica seja apropriadamente prevista

pela teoria linear, o que obviamente ¢ uma aproximag¢do, mas que, para primeira ordem,
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parece ser bastante razoavel, desde que as perturbagdes do escoamento comportem-se
linearmente em torno de uma referéncia nao-linear.

A nao-uniformidade do escoamento estacionario € parcialmente tratada, uma vez que
sua influéncia sobre os carregamentos em freqiiéncia zero ¢ considerada. Entretanto, os
termos dependentes da freqiiéncia ndo sdo modificados. Por fim, a condi¢do de contorno ¢

imposta da mesma forma como se faz num codigo padrao Doublet Lattice (Eq. 3-6), ndo

havendo modificacdo no termo de velocidade de convecgao.

3.2.3 Método Dau-Garner

O método Dau-Garner foi desenvolvido no ambito da Airbus alema por Dau (1992)
como um método de corre¢do baseado nas hipdteses semi-empiricas levantadas por Garner
(1977). Assim como outros métodos de correcdo, ele incorpora informagdo de origem nao-
linear a um gerador linear de matriz AIC através do uso de dados ndo-lineares para estado
estacionario.

As hipoteses em que o método se baseia sdo:

1) O escoamento em torno da asa pode ser descrito por um potencial de velocidade de
perturbacdo ndo-estacionario e por relacdes adiabaticas, o que se supde ser adequado até
mesmo quando o escoamento contém ondas de choque fracas;

i1) As amplitudes de deslocamento da asa sdo pequenas o suficiente para que as
perturbagdes de velocidade dependentes do tempo sejam muito menores do que sua
componente estacionaria no eixo X (eixo do escoamento);

ii1) A variagdo do potencial de velocidade na direcdo Y (eixo da envergadura) ¢ tdo
pequena que suas derivadas em Y podem ser consideradas nulas, e somente as derivadas em

X sdo levadas em conta;
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1v) A razao R(k) das velocidades de perturbagdo nao-estaciondrias (“k # 0”’) sobre as
quase-estacionarias (“k = 0”) ¢ a mesma, independentemente de o escoamento ser puramente
subsdnico ou transdnico;

v) A razdo da pressdo quase-estacionaria transonica sobre sua correspondente pressao
linear ¢ a mesma para todos os modos de vibragao.

A partir das hipoteses acima listadas, podem-se trabalhar as equagdes do escoamento
potencial linearizado, de forma a se obterem diferencas de pressdo ndo-estaciondrias a partir
de suas correspondentes para freqiiéncia zero. Esse desenvolvimento € brevemente descrito na
seqliéncia.

Consideremos a equagdo integrada da quantidade de movimento para escoamento

potencial linearizado nao-estaciondrio (Dau, 1992):

p _poo = _poo (¢t +Uoo¢x) (Eq 3-44)
Esta pode ser facilmente deduzida das Eqs 3-8 e 3-9 apresentadas anteriormente. A
manipulacdo da Eq. 3-44 permite-nos obter o coeficiente de pressdo como funcdo das

derivadas da fungao potencial, i.e.:

— 2
P=Po P (44U,4)=-—=(¢+U,8)
1 ) 1 2 U
EPOOUOO EPOOUOO ®

Aplicando a defini¢ao de coeficiente de pressao:

= Cp() =2 % + g; (Eq. 3-45)

0 0

Como a grande maioria dos métodos lineares para obtengdo de carregamentos nao-
estacionarios estd formulada no dominio da freqiliéncia, torna-se muito conveniente que
passemos a trabalhar neste dominio. Sendo assim, a equagdo do Cp passa a ser escrita no

dominio da freqiiéncia como:
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_ | i &
Cp(w) = 2[U2+U]

0 o0

U,\ b

2 (ik
= Cp(k) =~ " g+4,
(Eq. 3-406)
Ficamos entdo com o coeficiente de pressdao ndo-estaciondrio escrito em fungdo do
potencial de perturbacdo ndo-estacionario ¢ e sua derivada @, (que em verdade € a velocidade
de perturbagdo na dire¢do do escoamento). Resta-nos conseguir escrever esses termos em

funcdo dos dados estacionarios de pressdo, que sdo a informag¢do que se tem como entrada.

Para isso, tomemos crédito da hipotese de numero (iv) e da definicao de R(k):

9. (k) = R(k)p,(0) (Eq. 3-47)

Da equacgdo do coeficiente de pressao (Eq. 3-46):

2¢_(0 U, _Cp(0
p0)=-220 & 4 (0)=-LLO (Eq. 3-48)
U, 2
Reorganizando os termos da equagdo acima:
U_Cp(0
4.0 =R ==L (Eq. 3-49

O termo em func¢do de ¢ pode ser obtido da integracdo da Eq. 3-49 ao longo da dire¢do do

escoamento, ou seja:

U CP(O)

p(k) = - j R()—=2=—=dE + ¢,,(y) (Eq. 3-50)

E=xLE
onde xLE ¢ a coordenada do bordo de ataque da superficie sustentadora, e ¢;z(y) sO varia ao

longo da envergadura. Como aqui se esta tratando apenas de termos de perturbacdo, ¢rz(y)

pode ser desprezado no que segue deste desenvolvimento, pois termos estacionarios nao
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precisam ser levados adiante. Substituindo as Eqs. 3-49 e 3-50 na Eq. 3-46, obtemos o valor
de Cp(k) em fungdo de R(k) e Cp(0):
Cp(k) = R(K)Cp(0) % [RUICP(O0)dz (Eq. 3-51)
xLE
Conforme visto na se¢do 3.1.2, os métodos lineares baseados em potencial de
aceleragdo, como o Doublet Lattice, ttm como solucdo as diferencas de pressdo entre
intradorso e extradorso da superficie sustentadora. Precisa-se, entdo, encontrar expressdes que
possam relacionar os valores de ACp(k) aos valores de ACp(0) e a R(k). Ainda, tem-se que
encontrar uma forma de expressar R(k) em termos de diferencas de pressdo conhecidas. Tal
trabalho segue nos proximos paragrafos.
A diferenga dos coeficientes de pressao entre intradorso e extradorso € expressa por:
ACp = Cp"™" — Cp"* (Eq. 3-52)
em que os sobrescritos lower e upper referem-se as superficies inferior e superior,
respectivamente. Utilizando-se a Eq. 3-46, pode-se escrever:
ACp(k) = -2 (ﬁ (" =)+ (" - ¢xupper)) (Eq. 3-53)
U._\b
No contexto da teoria potencial linearizada, dada a antissimetria do problema e, novamente,

considerando-se que trata apenas das perturbagdes (Dau, 1992):

lower __ upper
g =—¢

Assim, com o auxilio da Eq. 3-53 podemos escrever:

¢ (Eq. 3-54)

4 (ik - -
ACp(k) = —U—(%¢ + ¢xj (Eq. 3-55)

o0

Manipulando a Eq. 3-54 e substituindo na Eq. 3-46 se pode expressar R(k) como:
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4ik —
6.0 _g.0_ Y ACp(R) === 4 (k)

R(k) = b,
$.(0)  ¢.(0) -U OOACP(O)

(Eq. 3-56)

Para determinarmos o termo em ¢ na equagdo acima, recorremos novamente a Eq. 3-

55. Entretanto, desta vez prosseguir-se-a4 a multiplicacdo por um fator integrante do tipo

exponencial, conforme abaixo:

ik lk ik ik
_UOOACp(k)ebx lkae +5xe x:i -
4 ox

o e U, § ud
= | %(géeb Jdéz—T ‘L[EACp(k)eb dé
ik ik X ik

= G = gper =-Z2 [ACp(her ds

xLE
Como anteriormente, pode-se desprezar o termo constante do lado esquerdo da igualdade ZL 5o

o que nos leva finalmente a:

F) === [acptier " ag (Eq. 3-57)

xLE
Por fim, as diferengas de coeficientes de pressao nao-estacionarios escrevems-se como:
ik |
ACp(k) = R(k)ACp(0) + — J.R(k)ACp(O)d,{,‘ (Eq. 3-58)
b
xLE
Durante todo esse desenvolvimento admitiu-se que o escoamento ¢ subsonico, e seu
comportamento ¢ linear. Além disso, preocupou-se apenas com os termos de perturbacao nio-
estacionarios. O fundamento do método Dau-Garner consiste em tomar por base as relagdes
estabelecidas entre as variagdes de pressdo ndo-estacionarias e estaciondrias (ou quase-
estacionarias) para regime subsonico, e considera-las validas também em regime transonico
(hipdtese iv). Sendo assim, no regime subsonico, linear, as diferencas de pressao ACp(k) sao

calculadas por um método linear padrao, como o Doublet Lattice. Através das Eqgs. 3-56 e 3-



113

57, calcula-se a razao R(k), a qual se considera ndo variar com o regime de escoamento. Por
sua vez, no regime transonico, as diferencas de pressdo ndo-estacionarias nao-lineares sao
calculadas fazendo uso da Eq. 3-55, desde que dados quase-estacionarios ndo-lineares
(advindos de ensaios em tunel ou simulagdes CFD) possam ser usados de entrada para os
termos de freqiiéncia zero.

Nao ¢ evidente no trabalho de Dau (1992) como os ACpl(k), nao-estacionarios,
lineares, sdo calculados. Para o caso de métodos lineares, como o Doublet Lattice, para a
obteng¢do desses valores faz-se necessario o produto da matriz [4/C] pelo vetor de downwash
{w/U,}. Para o caso em que k = 0, as diferencas de pressdo podem ser obtidas de simples
variagdes de angulo de ataque. Entretanto, para o caso ndo-estacionario, ACp'(k), e por
conseqiiéncia R(k), ficariam dependentes do modo de vibragdo escolhido, o que vai em
oposi¢do ao uso de uma matriz de coeficientes de influéncia, valida para todos os modos.

Neste trabalho, optou-se pela imposi¢ao de um downwash unitario em todos os painéis
do modelo para ambos os casos, quase-estacionario ¢ ndo-estacionario. Consequentemente, 0s

ACp' lineares foram calculados como:
ACp'i =) A, (Eq. 3-59)
J

onde 4;; sdo os elementos da matriz [4/C], e representam varia¢do de coeficiente de pressdo
por unidade de angulo de ataque.

Seguindo o raciocinio, a razao R(k) para cada painel do modelo foi calculada por:

-ACH (=" 6

Rk = ACp':(0)

(Eq. 3-60)

com ¢ em cada painel dado por:
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; ik
! 7(xj7xi)
¢,(k)=> ACp'; (ke " " Ax (Eq. 3-61)

JLE
onde jLE ¢ o indice do primeiro painel ao longo da faixa de painéis ao longo da corda em que
o painel i esta localizado; x;, sdo os valores das coordenadas dos centroides dos painéis; Ax ¢ o
comprimento de cada painel, constante para cada se¢cdo ao longo da envergadura.

Por fim, os valores de ACp" (k) sdo calculados através da seguinte equagdo:

ACY"(6) = R (K)ACP"1(0)+ =3 R, (IACP™ (DAY (Eq. 3-62)

ik
b JLE
em que os ACp™(0) advém dos dados de entrada obtidos via CFD ou ensaios, e sdo
normalizados por unidade de angulo de ataque.

Também nao ¢ evidente na referéncia (Dau,1992) como a matriz [A/C] ¢ modificada
pelas pressdes ndo-estacionarias ndo-lineares calculadas. A insisténcia na matriz de
coeficientes de influéncia justifica-se pela necessidade de montagem do problema de
autovalor, visando a determinacgdo das caracteristicas de estabilidade do sistema. No presente
trabalho, para a montagem de uma matriz [4/C] modificada empregou-se uma matriz
complexa diagonal pré-multiplicativa, derivada das razdes entre as diferencas de pressdo nao-
estacionarias ndo-lineares e lineares. Os elementos dessa matriz de pesos foram calculados
segundo a equagdo abaixo:

W= ACp";

i~ Fpll (Eq. 3-63)

onde o denominador ¢ calculado pela Eq. 3-59 ¢ o numerador pela Eq. 3-62. E importante
ressaltar que os pesos W; sao complexos, pois representam a razao entre as diferengas de

pressao nado-estaciondrias. Deve-se reparar também que, através da constru¢do da matriz de

pesos, elimina-se o problema da dependéncia da forma do downwash escolhida para o calculo
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dos ACpl(k). Como o downwash ¢ o mesmo para numerador ¢ denominador, seu efeito ¢
anulado no resultado da Eq. 3-62.

Apesar de os métodos Dau-Garner e SKEM usarem matrizes diagonais de pesos para a
corregdo, seus efeitos ndo sdo exatamente os mesmos. No SKEM a matriz multiplica o
downwash, e seu efeito se faz nos termos de influéncia do movimento de um painel sobre os
outros, enquanto na versao do método Dau-Garner aqui implementada, o efeito ¢ sobre o
carregamento de cada painel. Além disso, no primeiro os pesos sdo empregados para corrigir
o termo para k = 0, enquanto no segundo corrige-se a matriz aerodinamica complexa.

O método Dau-Garner, assim como o SKEM, apdia-se na capacidade da aerodindmica
ndo-estaciondria linear de prever a ndo-estacionariedade do escoamento em regime
transonico. E razoavel supor que o método adequadamente modele as diferencas de pressdo
induzidas pela forma¢do de ondas de choque. A nao-uniformidade da propagacdo das
perturbagdes ¢ parcialmente modelada, pois seu efeito estd presente nos dados de entrada para
freqiiéncia nula. Entretanto, seu efeito para freqiiéncias ndo nulas e sobre a imposi¢do das
condigoes de contorno nao € levado em consideragao.

Espera-se também que o método seja mais adequado para o célculo de asas mais
alongadas, uma vez que os efeitos das variacdes na direcdo transversal ao escoamento sdao
desprezados. Como se pode observar nas Eqs. 3-57 e 3-59, a integracdo dos termos de
influéncia ocorre apenas ao longo da corda da superficie sustentadora. Operacionalmente, isso
significa que apenas painéis do modelo alinhados ao longo de uma unica faixa serdo

considerados no processo de somatorio, conforme mostra a Eq. 3-62.
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4 Resultados e Discussao

4.1 Apresentacao e Caracterizacdo dos Modelos

Nesta secdo sdo apresentados os resultados do calculo de estabilidade aeroelastica para
trés diferentes asas sujeitas a escoamentos ndo-estaciondrios em regime transonico, fazendo
uso dos trés métodos de corre¢ao brevemente descritos na se¢ao 3.2.

As trés configuracdes analisadas sdo: asa AGARD 445.6 enfraquecida #3; a asa
supercritica usada no “Pitch and Plunge Apparatus” — PAPA — da NASA; e a asa do projeto
conceitual YXX. Trata-se, portanto, de trés asas com caracteristicas bastante distintas.
Justamente por diferirem entre si, tornam-se bastante complementares.

A asa AGARD 445.6 possui um perfil pouco espesso e um bordo de ataque bastante
enflechado (ver Figura 4-1), o que lhe garante um comportamento tipicamente “subsénico”,
isto ¢, os efeitos transonicos s6 passam a dominar em nimeros de Mach mais elevados, se
comparada a outras asas. As caracteristicas geométricas e dinamicas do modelo AGARD

445.6 enfraquecido #3 podem ser encontradas em Yates (1988).

7

L

(A) (B)
Figura 4-1: (A) vista em perspectiva da geometria da asa AGARD 445.6; (B) perfil da asa AGARD 445.6
na raiz — note-se a pouca espessura relativa.
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Em contraste, tem-se, na asa PAPA supercritica, baixo alongamento, um bordo de
ataque reto, e um perfil de elevada espessura (Figura 4-2), o que garante a ocorréncia de nao-
linearidades transonicas em numeros de Mach relativamente baixos e forte
tridimensionalidade na configuragdo do escoamento. Contrapondo-se a complexidade de suas
caracteristicas aerodinamicas, trata-se de um sistema dindmico estrutural extremamente
simples, com apenas dois modos classicos e bastante desacoplados. A descrigdo completa de

suas propriedades consta no trabalho de Bennett (2000).

Z

= L,

e T

(A) (B)
Figura 4-2: (A) vista em perspectiva da geometria da asa PAPA supercritica; (B) perfil da asa PAPA
supercritica — note-se a elevada espessura relativa.

Por fim, a asa YXX ¢ constituida por uma estrutura alongada, com quebra préxima a
raiz, enflechamento moderado, e uma complexa perfilagem ao longo da envergadura, tipica
dos modernos projetos de aeronaves comerciais (Figura 4-3). As caracteristicas, tanto
geométricas quanto modais da asa YXX, sdo mostradas por Sato, Obayashi e Nakahashi

(2000).
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Raiz da Asa

(uebra

3/4 Envergadura

Ponta da Asa

i

(A) (B)
Figura 4-3: (A) vista em perspectiva da geometria da asa YXX; (B) variacio da perfilagem ao longo da
envergadura para a asa YXX.

Para se ter uma melhor compreensdo dos fendmenos fisicos envolvidos na formagao
da configuragcdo de escoamento em torno de cada asa em regime transdnico, primeiramente
sdo apresentados os resultados para casos estaciondrios de simulagdo em CFD utilizados
como dados de entrada no emprego dos métodos de corre¢do. Todos os dados referentes as
pressoes estacionarias de referéncia a serem empregadas nos métodos de corre¢do em estudo,
foram obtidas de simulagdes computacionais realizadas através do codigo CFL3D. Tais
simulagdes sdo as mesmas apresentadas no trabalho de Silva (2004), para as trés asas em
estudo. Informagdes a respeito do cddigo podem ser obtidas em CFL3D (2010). No referido
trabalho, encontra-se também uma sucinta descri¢do da formulagdo utilizada pelo programa
computacional, que ¢ fundamentada na solucdo das equagdes de Navier-Stokes com média de
Reynolds. Admite topologias de malhas computacionais bi e tridimensionais, escoamento
inviscido e viscoso, laminar ou turbulento, malhas moveis ou fixas, de natureza estruturada.
Podem-se modelar geometrias complexas através de técnicas de multiplos blocos de malha,
bem como recorrer a procedimentos de aceleragdo de convergéncia da solugdo temporal
empregando metodologias tipo multigrid. Os modelos de turbuléncia empregados sao

diversos, sendo que, para as presentes simulagdes, empregou-se o modelo de turbuléncia de
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Spallart-Almaras. Do ponto de vista da anélise dos métodos de corre¢ao, pode-se dizer que os
dados de entrada resultantes das solugdes dos escoamentos através das equacdes de Navier-
Stokes tém capacidade de representar informacdo de origem nao-linear, o que ¢ bastante

adequado ao proposito deste trabalho.
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4.2 Asa AGARD 445.6 Enfraquecida #3

4.2.1 Anélise dos Dados de Entrada

Para a asa AGARD 445.6 #3 utilizaram-se dados de numero de Mach local e
distribuicdo de pressdo em regime estacionario a numeros de Mach de escoamento nao-
perturbado de 0,678, 0,901, e 0,960, para angulos de ataque o = 0° ¢ a = 0,5°. Conforme
mencionado anteriormente, esta asa apresenta um comportamento tipicamente subsonico até
nimeros de Mach bastante proximos da unidade. Como se pode ver na Figura 4-4, a ndo-
uniformidade das propriedades devida a presenca da superficie, isto €, o desvio nas
propriedades em relacdo ao escoamento nao-perturbado, ¢ pequena. Observando as
distribui¢des de pressdo, vé-se que a suc¢do gerada pelos perfis da asa ndo € elevada, havendo
pouca variacdo do coeficiente de pressdo (a excecdo Obvia sdo as regides de estagnagdo).
Observando as distribui¢des de Mach local, vé-se que o valor maximo estd em torno de 0,70,
que representa um pequeno desvio em relagdo a M, = 0,678. A simetria das distribui¢des de

intradorso ¢ extradorso ¢ obvia, dada a simetria do perfil e o angulo de ataque nulo.
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Cp local extradorso - CFD Cp local intradorse - CFD
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(A) Distribui¢do de Cp - extradorso (B) Distribui¢do de Cp - intradorso

(C) Distribuigao de niimero de Mach — raiz
da asa

Figura 4-4: Distribuicio de propriedades do escoamento em torno da asa AGARD 445.6 a M, = 0,678,
a=0°
Um maior desvio em relagdo as propriedades do escoamento s6 se da na presenca de
ondas de choque bem desenvolvidas, o que s6 ocorre bem proximo a fronteira supersonica,

como na Figura 4-5.
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Cp local extradorse - CFD

y (m)

(A) Distribui¢do de Cp - extradorso (B) Distribui¢do de niimero de Mach — raiz
da asa
Figura 4-5: Distribuiciio de propriedades do escoamento em torno da asa AGARD 445.6 a M, = 0,960,
a=0°

A Figura 4-5 também nos permite observar com clareza a formag¢do de uma onda de
choque nas proximidades do bordo de fuga, e que passa a se formar mais a montante
conforme se aproxima a ponta da asa. Esse choque ocorre apds uma regido supersdnica
relativamente extensa; no entanto, o nimero de Mach maximo dessa regido ¢ 1,09, o que mais
uma vez atesta a pouca interferéncia que a asa exerce sobre o escoamento ndo-perturbado,
principalmente a jusante da asa.

O efeito de uma variacdo de angulo de ataque de 0,5° pode ser observado na Figura
4-6. De acordo com as distribuicdes de propriedades exibidas, o choque no extradorso
caminha a jusante, e ganha intensidade, enquanto o oposto ocorre no intradorso. Dado o
comportamento global do escoamento, antecipa-se que a dindmica das oscilagdes desta onda
de choque durante as oscilagdes da estrutura da asa AGARD 445.6 enfraquecida #3 em suas
freqiiéncias naturais de vibragdo ¢ que deve ditar a influéncia do regime transdnico sobre a

estabilidade aeroelastica desta asa.
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Cp local extradorso - CFD
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(A) Distribuigdo de Cp - extradorso (B) Distribui¢do de niimero de Mach — raiz
da asa
Figura 4-6: Distribuicio de propriedades do escoamento em torno da asa AGARD 445.6 a M, = 0,960, a. =

0,5

4.2.2 Calculo de Estabilidade Aeroelastica

As velocidades de flutter para a asa AGARD 445.6 #3 enfraquecida foram calculadas
utilizando-se os trés métodos de corre¢cdo aerodindmica descritos na se¢ao 5, NLR, SKEM e
Dau-Garner, além do Doublet Lattice. Os resultados em termos de “indice de flutter”, ou
“flutter index” como ¢ comumente chamado na literatura, em fun¢do do numero de Mach do
escoamento nao-perturbado sdo mostrados na Figura 4-7. Juntamente, sdo comparados aos
dados experimentais documentados no trabalho de Yates (1988). O “flutter index” é definido
pela seguinte equacao:

7 U= m
a)ebﬁ ’ p Vol

Flutter Index = (Eq. 4-1)

em que V€ a velocidade de flutter, wq € a frequencia angular do modo mais alto que acopla
durante o flutter, b é a semi-corda, m ¢ a massa da asa, p., ¢ a massa especifica do fluido, e

Vol € o volume do tronco de revolugdo que se circunscreve a asa. Os dados de entrada para a

Eq. 4-1 s@o encontrados na referéncia.
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Figura 4-7: Evoluc¢do da velocidade de flutter com o niimero de Mach do escoamento ndo-perturbado para
a asa AGARD 445.6 #3 enfraquecida — comparacio entre os resultados dos diferentes métodos e o
experimento

Como se pode perceber, os resultados de todos os métodos empregados, inclusive o
Doublet Lattice, baseado em teoria linear, demonstram boa correlacio com os dados
experimentais até M, = 0,901, ficando o desvio méximo em torno de 5%. Isso significa que,
para numeros de Mach do escoamento ndo-perturbado até o referido valor, o emprego dos
métodos de correcdo acrescenta pouca informagdo a teoria linear. Tal comportamento nao
deve ser estranhado, pois conforme observado na andlise dos dados de entrada para regime
estaciondrio, a asa AGARD 445.6 #3 apresenta um comportamento tipicamente subsonico até
altos nimeros de Mach, gerando poucos desvios em relagdo as previsoes da teoria linear.

Entretanto, mostra-se também de maneira bastante evidente a incapacidade de todos os
métodos de capturar os efeitos transonicos relevantes para a estabilidade aeroelastica da asa a
M, = 0,960, no qual se da o caracteristico transonic dip. Este ¢ precisamente o nimero de
Mach que, de acordo com as analises preliminares das condicdes estaciondrias realizadas
anteriormente, potencialmente apresentaria maiores nao-linearidades devido as oscilagdes dos

choques. Esse comportamento estd em consonancia com o afirmado por Bendiksen (2001),
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que através de sua regra de similaridade mostrou que o dominio da nao-linearidade transdnica
demora a ocorrer para asas pouco espessas. Todavia, na presenca do choque, a medida que o
nimero de Mach aumenta, o fendmeno se da de maneira bem mais intensa, ou seja, choques
mais fortes podem implicar a ocorréncia da queda da velocidade de flutter com o nimero de
Mach de maneira mais abrupta.

Apesar de, do ponto de vista de engenharia, todas as metodologias comparadas acima
serem adequadas e praticamente equivalentes até M, = 0,901, e de todas terem falhado na
captura do efeito transonico relevante em M., = 0,960, pode-se considerar que o método de
correcao que melhor reproduziu o comportamento experimental foi o0 método Dau-Garner. O
presente autor credita tal sucesso a uma grande aderéncia das caracteristicas do escoamento
sobre a asa em estudo as hipdteses semi-empiricas levantadas por Garner (1977),
especialmente a distribuicdo bastante bidimensional das propriedades aerodindmicas no
entorno da superficie sustentadora, a exceg¢do obviamente da regido da ponta da asa.

Ainda, observa-se que o método de corregdo que menos conseguiu prever a tendéncia
a queda abrupta na velocidade de flutter foi o método do NLR, baseado no emprego da
distribuicao de Mach local. A explicagdo para este comportamento estd relacionada a forma
aerodinamica da asa. O perfil da asa AGARD 445.6 apresenta uma espessura maxima de 4%,
0 que implica suaves variacdes na distribui¢do do niimero de Mach local, tal como se pode
observar nos resultados das simulagdes das equacdes de Navier-Stokes através do codigo
CFL3D. Sendo assim, os efeitos ndo-lineares advém basicamente dos movimentos das ondas
de choque, os quais ndo conseguem ser capturados por uma formulacdo aerodinamica linear
baseada em métodos de elementos de interferéncia, a exemplo do Doublet Lattice empregado.
Note-se que a particularidade do método NLR ¢ a consideragdo de um niumero de Mach local
na solugdo elementar do método Doublet Lattice, ao passo que a formulacdo convencional

considera o nimero de Mach do escoamento ndo-perturbado. Esta € uma forma de corrigir os
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efeitos de interferéncia para uma distribuicdo de Mach média obtida da solugdo de regime
permanente, modificando os retardos aerodindmicos associados a solugdo acustica convectada

da equacgdo do potencial aerodindmico linearizado em regime compressivel.
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4.3 Asa PAPA Supercritica

4.3.1 Anélise dos Dados de Entrada

No caso da asa PAPA supercritica, utilizaram-se dados de nimero de Mach local e
distribuicdo de pressdo em regime estacionario a numeros de Mach de escoamento nao-
perturbado de 0,50, 0,60, 0,70, 0,75, ¢ 0,80, para angulos de ataque oo = 0° ¢ a = 1°.
Diferentemente do que se viu na asa AGARD 445.6, esta asa gera notavel perturbacdo ao
escoamento ndo-perturbado (ver Figura 4-8), o que ja era esperado conhecendo-se o perfil que
a compde. Como pode ser observado, ainda em M, = 0,50 e angulo de ataque nulo, temos
regides bastante extensas onde o nimero de Mach local médio ¢ igual a 0,6, fato que torna
patente a ndo-uniformidade das propriedades do escoamento e, consequentemente, da
propagacao das perturbagdes ao longo do campo. Outro aspecto a ser observado na Figura 4-8
¢ o notavel carregamento traseiro da asa, tipico de projetos de perfis e asas para desempenho

adequado em regime transonico.
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Cp local extradorso - CFD Cp local intradorse - CFD

¥ (m) 0o ¥ (m) 0o
% {m) ® (m)

A) Distribui¢do de Cp - extradorso (B) Distribui¢do de Cp - intradorso

(C) Distribui¢do de numero de Mach — raiz
da asa

Figura 4-8: Distribuicido de propriedades do escoamento em torno da asa PAPA supercritica a M., = 0,50,
a=0°"

Nao menos interessante ¢ a Figura 4-9, em que podemos observar a asa em questio
imersa em escoamento a M, = 0,80 e angulo de ataque nulo. Neste caso, pode-se avaliar a
complexidade do escoamento a que a asa esta sujeita. Primeiramente, nota-se a formagao de
duas ondas de choque no extradorso. A segunda delas ocorre devido a reaceleragdo do fluido
apods o primeiro choque, de acordo com o padrao do Zierep Cusp descrito na se¢do 2.1.5, o
qual ¢ seguido de uma nova compressao abrupta, isto ¢, um novo choque. Ainda, percebe-se
que a segunda onda de choque se esvai ao longo da envergadura, comprovando a forte
tridimensionalidade advinda do baixo alongamento da superficie sustentadora. Enquanto isso,

no intradorso, apesar da formac¢do de uma pequena regido supersdnica nas cercanias do bordo
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de ataque, nao ha a presenca de uma onda de choque pronunciada. Por fim, consegue-se notar
que a camada limite na regido traseira do intradorso comeca a espessar-se, devido ao

gradiente de pressao adverso da regido.

Cp local extradorso - CFD Cp local intradorse - CFD

0o
x(m) e % (m)

(B) Distribuicao de Cp - intradorso

(A) Distribui¢do de Cp - extradorso _

(C) Distribui¢do de numero de Mach — raiz (D) Distribui¢ao de nimero de Mach no
da asa entorno da camada limite
Figura 4-9: Distribuiciio de propriedades do escoamento em torno da asa PAPA supercritica a M, = 0,80,
a=0°"

Ao se aumentar em 1° o angulo de ataque (Figura 4-10), a regido supersonica do
extradorso que se inicia nas proximidades do bordo de ataque aumenta, sendo terminada por
uma onda de choque de consideravel intensidade. Curiosamente, no entanto, o escoamento
adquire maior semelhanca com um escoamento transdnico cldssico, dado que o segundo

choque que ocorria perde intensidade. Mais uma vez, a tridimensionalidade ¢ marcante.
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(A) Distribui¢ao de nimero de Mach no (B) Distribuicao de nimero de Mach — raiz
entorno da camada limite da asa
Figura 4-10: Distribuicdo de niimero de Mach local em torno da asa PAPA supercritica a M, = 0,80,
a=1°

Tem-se consciéncia de que as configuragdes de escoamento ndo-estacionario que se
formam nessas condi¢des sdo bastante dificeis de serem reproduzidas através do emprego de
métodos de corre¢do. Além dos efeitos da parcela quase-estaciondria, que em geral
contribuem de forma importante para o comportamento transénico médio (conforme se¢ao
2.1.5), espera-se que haja um efeito razoavel da freqiiéncia sobre a dinamica das ondas de
choque, principalmente as que se formam proximas ao bordo de fuga (de menor intensidade),
que desaparecem em parte do ciclo de oscilagdo. Além disso, espera-se que seja mais factivel
a reproducdo de condi¢des em que um choque estabelecido sofra variagdes, possivelmente

“pequenas”, do que aquelas em que ele desaparece durante parte do ciclo.

4.3.2 Calculo de Estabilidade Aeroelastica

As velocidades de flutter para a asa PAPA supercritica foram calculadas utilizando-se

os trés métodos de correcdo aerodinamica descritos na se¢do 5, NLR, SKEM e Dau-Garner,
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além do Doublet Lattice. Os resultados em termos de “flutter index” em fungao do numero de
Mach do escoamento ndo-perturbado sdo mostrados na Figura 4-11. Juntamente, sdo
comparados aos dados experimentais documentados no trabalho de Bennett (2000). Como
havia disponibilidade tanto de dados experimentais de velocidade de flutter em diferentes
angulos de ataque médios, por exemplo, oy = 0° € oy = 1°, quanto de dados de pressio
estacionaria obtidos numericamente para os mesmos angulos de ataque, calcularam-se as

fronteiras de estabilidade para ambos os casos.

0.7
0.65 1 Doublet
Lattice
= = = =NLRaoa=0
L 064
3z NLR aoa=1
£
- 0.55 - — - —SKEM
,_—f 0.5 - ——— Dau-garner
o Experimental
_aoa=0
0.45 1 O  Experimental
_aoa=l
0.4 T T T T T
0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
Mach

Figura 4-11: Evolucio da velocidade de flutter com o niimero de Mach do escoamento nao-perturbado
para a asa PAPA supercritica — comparacio entre os resultados dos diferentes métodos e o experimento

Os resultados ilustram um fato bastante interessante: em termos de correlagdo
absoluta, o método Doublet Lattice foi o que levou a velocidades de flutter mais préximas dos
valores experimentalmente determinados. Entretanto, a tendéncia de evolucdo dessas
velocidades com o niimero de Mach do escoamento ndo-perturbado é mal-prevista, o que ¢
inconveniente quando se deseja quantificar a razdo da variacao da velocidade de flutter com o

incremento no nimero de Mach do escoamento. O método Doublet Lattice, baseado na teoria
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linear, apresenta uma tendéncia monotdnica de aumento da velocidade de flutter com o
aumento do nimero de Mach, o que difere bastante do comportamento observado nas
medigdes de tunel de vento. Os resultados experimentais indicam que, para angulo de ataque
médio oy = 0°, a tendéncia monotdnica de aumento da velocidade de flutter com o aumento
do niimero de Mach do escoamento ndo-perturbado ¢ quebrada em Mach 0,73, em que ha
diminui¢do, seguida de um consideravel aumento em Mach 0,77, donde se pode observar
forte influéncia dos efeitos transdnicos sobre a fronteira de estabilidade da asa. Para angulo de
ataque médio oy = 1°, 0 que se observa dos experimentos é uma inflexdo na derivada da curva
de velocidade de flutter em fun¢ao do numero de Mach no trecho entre Mach 0,72 ¢ 0,77.
Pode-se observar que os métodos de corregdo NLR e SKEM, apesar de resultarem em
uma previsdo um pouco mais conservativa da velocidade critica, conseguiram prever com
razoavel qualidade a inflexdo da evolugdo com numero de Mach quando se adentra o regime
transénico quando comparados as medi¢des para angulo de ataque o9 = 1°. O bom
desempenho destes métodos de corre¢do para esta asa espessa e de baixo alongamento na
referida condi¢do pode ser atribuida a capacidade de correcdo dos efeitos de interferéncia
tridimensionalmente. No método SKEM as velocidades normais induzidas nos painéis sao
ponderadas ao longo da superficie e, consequentemente, a interferéncia destes painéis nos
demais também serd modificada. No método NLR, por sua vez, o tempo de retardo
aerodinamico ¢ modificado ao longo da asa de acordo com o Mach local de regime
permanente (condigdo média local), implicando assim uma modificacdo nos efeitos de
interferéncia do ponto de vista da propagagdo das perturbagdes no meio. A resposta
experimental para a condigdo transénica em torno de oy = 0° ndo pdde ser reproduzida, fato
que ja havia sido antecipado nas analises preliminares dos dados de entrada, onde se verificou
uma provavel quebra na hipotese de linearidade local devido as caracteristicas do escoamento

em torno da asa.
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Os resultados indicam a falha do método Dau-Garner na previsao da velocidade de
flutter da asa PAPA supercritica, tanto em termos de correlagdo absoluta quanto em termos de
previsdo da tendéncia, para as duas condi¢des analisadas. Credita-se esse fato a grande
tridimensionalidade do escoamento sobre a asa em questdo, o que quebra as hipoteses de
variagOes despreziveis das propriedades do escoamento ao longo de dire¢des que ndo ao longo
da corda, fazendo o método perder seus sustentdculos. Deve-se notar que, pela formulagao, os
efeitos transdnicos sdo corrigidos bidimensionalmente, o que leva a concluir que o método
Dau Garner ¢ incapaz de corrigir as interferéncias do ponto de vista da propagacdo das
perturbagdes tridimensionalmente, resultando em um baixo desempenho para asas com efeitos
aerodindmicos tridimensionais importantes.

Por fim, vale notar que as medi¢des experimentais mostram uma razoavel variacao na
evolucdo com o Mach a partir de M, = 0,70 devida a mudanca no angulo de ataque,
comprovando a forte influéncia da ndo-linearidade aerodinamica para escoamento nestas
condi¢des. Conforme mostrado na Figura 4-11, a influéncia maior se deu para angulo de
ataque nulo, para o qual foram exibidas configura¢des de escoamento mais complexas para
regime estacionario. Para oy = 1° o escoamento se aproximava mais do que se vé num
escoamento transonico classico, e nesse caso os métodos de correcio NLR e SKEM
mostraram-se razoavelmente adequados.

Em primeira andlise, parece que para a condigdo de o = 1° a ndo-linearidade
dominante nao reside necessariamente na dindmica de movimento das ondas de choque, mas
na ndo-uniformidade de propagacao das perturbagdes ao longo do meio devido ao desvio das
propriedades médias em relagdo as do escoamento nao-perturbado. Uma vez que tal tipo de
efeito pode ser capturado (a0 menos sua componente de freqiiéncia zero) pelos métodos
SKEM e NLR, atribui-se a isso a semelhanca nas fronteiras flutter obtidas através de seu

emprego quando comparado aos dados experimentais.
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Como se pdde observar, a evolugdo com numero de Mach para oy = 0° ndo pode ser
bem representada pelo método NLR. Fica a divida se o método SKEM o possa fazer com
distribui¢des de pressdo para condigdes mais proximas do angulo de ataque nulo usadas como
entrada. No entanto, conforme visto anteriormente, a complexa configuracio de ondas de
choque na condi¢do de angulo de ataque nulo leva a quebra da hipdtese de linearidade local
pressuposta pela metodologia, indicando desta forma que para esta configuracdo de asa os

métodos de corre¢do devem ser empregados com cautela.
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4.4 Asa YXX

4.4.1 Anélise dos Dados de Entrada

Finalmente, para a asa YXX tomaram-se como dados de entrada distribuicdes de
coeficiente de pressdo e numero de Mach local em condigdes em que o nimero de Mach do
escoamento nao-perturbado era igual a 0,65, 0,70, 0,75, 0,80, e 0,825, em angulos de ataque o
iguais a -1°,-0,8°, ¢ 0°.

Como mencionado no inicio deste capitulo, a asa YXX ¢ tipica de avides de transporte
modernos, bem alongada, com enflechamento moderado e uma distribui¢do de perfilagem ao
longo da envergadura bastante complexa. Em geral, tal geometria ¢ concebida no intuito de
otimizar o desempenho em cruzeiro da aeronave a qual a asa serviria, o que via de regra
ocorre para angulos de ataque um pouco maiores que zero. No entanto, conforme verificado
por Chen et al. (2004), devido ao efeito do carregamento aerodinamico estatico atuando sobre
o modelo usado nos ensaios em tinel de vento, os dados experimentais de estabilidade
aeroeldstica da YXX parecem ser mais condizentes com angulos de ataque em torno de
oo = -1°, e ndo com os angulos de ataque positivos (sem deformacdo estrutural) que foram
nominalmente ensaiados. Exatamente por essa razdo, os dados de entrada utilizados neste
trabalho também se situam no entorno desse valor op = -1°. Por ser esta uma condigao fora do
ponto de projeto, a propria perfilagem, que originalmente se destinava a tornar o escoamento
mais comportado quando se opera na vizinhanga do ponto 6timo, acaba por gerar complexas
configuracdes de escoamento transonico. O emprego de dados de entrada em trés dngulos de

ataque diferentes se presta a verificagdo de linearidade na variagdo de ACp com a..
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A Figura 4-12 mostra a YXX a M., = 0,65 ¢ o = 0°. Conforme se nota na distribui¢do
de coeficiente de pressdo, o extradorso apresenta variagdes suaves € bem comportadas. No
entanto, na distribui¢do de pressdo do intradorso ja se pode observar uma forte suc¢do nas
proximidades do bordo de ataque, principalmente na regido da ponta da asa, onde os perfis
geram maior aceleragdo quando o escoamento tem de contornar o corpo. Além disso, o mais
intenso carregamento traseiro, tipico de asas supercriticas, também ¢ evidente. Ele pode ser
visto pela extensa area negativa de (—Cp) no bordo de fuga, abaixo do plano “zero” azul

tracejado representado pela forma em planta da YXX na Figura 4-12 (B)

Cp local extradorse - CFD Cp local intradorso - CFD

05-

-Cp

05

. T - -
02 T _'_,...-5-1’ 0.15 02 T —
04 T g0 ) 01 T o5 )

¥ (m) %(m) y (m) ®(m)

(A) Distribuicao de Cp - extradorso (B) Distribuigdo de Cp - intradorso

Figura 4-12: Distribuicio de coeficiente de pressdo em torno da asa YXX a M, = 0,65, a = 0°.

A Figura 4-13 permite realizar uma investigacdo mais detalhada da interferéncia que a
asa em estudo gera sobre o escoamento nao-perturbado. Como se pode observar na referida
figura, em todas as se¢des ao longo da envergadura o nimero de Mach local ¢ bem acima de
M, sendo que para M, = 0,65, grande parte do contorno se dd nas proximidades de Mach
0,8. A excecdo ocorre precisamente no bordo de fuga do intradorso, onde ha uma regido de
compressdo, comportamento perfeitamente alinhado ao esperado de um projeto com

carregamento traseiro.
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(A) Distribuicdo Mach local - raiz

(B) Distribuicdo Mach local - quebra

(C) Distribui¢cdo Mach local — % envergadura (D) Distribui¢do Mach local - ponta
Figura 4-13: Distribuicio de niimero de Mach local em torno de varias secées da asa YXX a M, = 0,65,
a=0°"

Algo que também chama atengdo ¢ a intensa aceleragdo, seguida de compressdo do
escoamento ao contornar o intradorso do bordo de ataque na regido da ponta da asa, chegando
mesmo a haver regides supersOnicas, apesar do numero de Mach do escoamento ndo-
perturbado ser relativamente baixo e o angulo de ataque da asa, nulo.

Ao se diminuir o angulo de ataque para o = -1°, 0 comportamento qualitativo do
escoamento ndo se altera, porém as variagdes locais intensificam-se, conforme se v€ nas

Figura 4-14 e Figura 4-15.
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Cp local extradorse - CFD

05-

“o2
0.1

y (m) ° 0 *(m)

(A) Distribui¢ao de Cp - extradorso

Cp local infraderse - CFD

y (m) ° 0 *(m)

(B) Distribui¢do de Cp - intradorso

Figura 4-14: Distribui¢io de coeficiente de pressio em torno da asa YXX a M, = 0,65, o = -1°.

A) Distribui¢do Mach local - raiz

(C) Distribuicao Mach local — % envergadura

B) Distribuicdo Mach local - quebra

(D) Distribui¢do Mach local - ponta

Figura 4-15: Distribui¢do de niimero de Mach local em torno de varias se¢des da asa YXX a M, = 0,65,
a=-1°
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No caso especifico da Figura 4-15 (D), pode-se observar que a rapida aceleracao,
seguida de um forte gradiente de pressdo adverso ja comeca a descolar a camada limite. O
fato é confirmado ao se retornar a Figura 4-14 (B), donde se observa que, apesar de a
velocidade ser baixa (Mach local reduzido), a pressdo local também ¢, indicando
descolamento.

Dado o comportamento bastante peculiar da asa em estudo quando fora de seu ponto
de projeto, espera-se que o aumento no nimero de Mach do escoamento ndo-perturbado gere
padrdes de distribuigdo tao ou mais complexos do que os observados até agora. A Figura 4-16

ilustra bem esse aspecto, onde se tem M., = 0,80, e angulo de ataque o = -1°.

Cp local extradorse - CFD Cp local intradorse - CFD

02 015
e 0
01 7 —"o0s

y (m) % (m) y (m) x{m)

(A) Distribuicao de Cp - extradorso (B) Distribuigdo de Cp - intradorso

Figura 4-16: Distribui¢io de coeficiente de pressio em torno da asa YXX a M, = 0,80, o = -1°.

Conforme se percebe na figura acima, had uma notéavel regido de suc¢do, ndo-uniforme,
no extradorso da asa, seguida de compressdao abrupta, denotando a presenga de pelo menos
uma onda de choque. Ao mesmo tempo, no intradorso, o comportamento ja observado na
ponta da asa para nimeros de Mach mais baixos ¢ ainda mais acentuado, e desta vez
acompanhado de regides de suc¢do e compressao que perdem intensidade ao longo da

envergadura, gerando uma configura¢do de escoamento bastante complicada.
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A complexidade do escoamento decorrente da geometria da asa YXX pode melhor

apreciada na Figura 4-17, onde se véem as distribui¢des de Mach local.

(A) Distribui¢do Mach local - raiz

(B) Distribuicdo Mach local - quebra

(C) Distribui¢cdo Mach local — % envergadura (D) Distribui¢do Mach local - ponta

Figura 4-17: Distribuicio de niimero de Mach local em torno de varias secées da asa YXX a M, = 0,80,

= _10

Em todas as segdes, observa-se que o escoamento ¢ predominantemente supersonico
em quase toda a extensdo dos perfis, excetuando-se a regido do intradorso do bordo de fuga,
pelas razdes ja mencionadas. Ainda, em cada se¢do ocorrem regides de suc¢do e compressao
seguindo diferentes padrdes, dando um carater altamente tridimensional as variagdes nas

propriedades. Varias ondas de choques sdo formadas, por vezes uma seguida de outra. No
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extradorso, vé-se uma extensa regido supersdnica terminada por um choque que se da ao
longo de quase toda a envergadura. Na raiz ¢ onde se tem uma maior proximidade com o que
se poderia chamar de escoamento transonico cldssico, com um unico choque mais
pronunciado no intradorso finalizando uma regido supersonica. Por outro lado, na ponta da
asa vé-se que a camada limite se descola logo apds o contorno do bordo de ataque do
intradorso, o que mais uma vez pode ser inferido comparando-se as distribui¢gdes locais de
Mach e pressao.

Tem-se plena consciéncia de que as condi¢cdes do escoamento sobre a asa YXX em
regime transonico na faixa de angulos de ataque escolhida desafiam todos os limites da
capacidade dos métodos de corre¢do. Por esse mesmo motivo, pode-se considerd-la uma boa

prova para os métodos aqui testados.

4.4.2 Calculo de Estabilidade Aeroeléastica

Os calculos de velocidade de flutter para a asa YXX foram realizados utilizando-se os
trés métodos de corre¢ao aerodinamica descritos na secdo 5, NLR, SKEM e Dau-Garner, além
do Doublet Lattice, assim como se deu para as demais asas estudadas. Devido a
disponibilidade de dados de entrada para trés angulos de ataque (-1°, -0,8°, € 0°), foi possivel
levantar a sensibilidade dos métodos em relagdo a esse pardmetro. Sendo assim, utilizaram-se
como entrada, além das distribui¢des de nimero de Mach local em o = -1° ¢ o = 0° para o
método NLR, diferengas de pressdo para variagdes de angulo de ataque Aa = 0,2° (entre -1° ¢
-0,8°) e Ao = 1° (entre -1° e 0°) alimentaram os métodos SKEM e Dau-Garner. Os resultados
em termos de “flutter index” em funcdo do nimero de Mach do escoamento nao-perturbado
sao mostrados na Figura 4-18. Juntamente, sdo comparados aos dados experimentais

documentados no trabalho de Yonemoto (1984).



142

0.165 Doublet Lattice
0.155 1 NLR a0a=0
0.145 -
- = = =NLR aoa=-1
3 0.135 -
©
= — - —SKEM
S 0.125 - Delta_aoa=1
5 0.115 - ——— Dau-Garner
L Delta_aoa=1
0.105 - O Experim_aoa=0
0.095 1 o Experim_aoa=2
0.085 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0.6 0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9
Mach
(A) Ao =1°
0.165 Doublet Lattice
0.155 NLR aoa=0
0.145 +
- = = =NLR aoa=-1
3 0.135 | .
'g / — = =SKEM
5 0.125 - B Delta_aoa=0.2
§ | —t—- Dau-Garner
i 0.115 ~ Delta_aoa=0.2
0.105 - cing O Experim_aoa=0
0.095 o Experim_aoa=2
0-085 T T T T T
0.6 0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9
Mach
(B) Ao, = 0.2°

Figura 4-18: Evolucio da velocidade de flutter com o niimero de Mach do escoamento nao-perturbado
para a asa YXX — comparacio entre os resultados dos diferentes métodos e o experimento

A Figura 4-18 contém uma quantidade bastante grande de informacao, cabendo aqui
uma analise minuciosa do comportamento destas fronteiras de estabilidade aeroelastica. O

primeiro fato evidente ¢ a gama de variagdes nas velocidades de flutter obtidas usando os
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métodos baseados em entradas de diferencgas de pressao, SKEM e Dau-Garner, para variagoes
distintas de angulo de ataque. Ambos os métodos de fato capturaram a diminui¢do na
velocidade de flutter que ocorre nos arredores de Mach 0,8, para ambos os incrementos de
angulo de ataque quase-estacionario Aa.. O comportamento das curvas de velocidade para os
dois métodos em fun¢do do niimero de Mach ¢é qualitativamente semelhante quando se
observa o mesmo Aa,, indicando a mesma influéncia dos dados de entrada de distribuicao de
pressao sobre as evolucdes. Entretanto, do ponto de vista quantitativo os valores calculados
sdao muito dispares, trazendo a tona a grande sensibilidade que ambos os métodos apresentam
aos dados usados como base, ¢ pondo em cheque a confiabilidade das fronteiras de
estabilidade calculadas. Mais adiante ¢ apresentada uma comparagdo onde se tenta ilustrar
melhor esse aspecto.

A Figura 4-18 também mostra que, de acordo com os resultados experimentais, a asa
YXX apresenta pouca sensibilidade ao angulo de ataque oy em torno do qual se dao as
oscilacdes que levam a instabilidade. A evolugdo dos dados de ensaio € bastante diferente da
prevista pela teoria linear, representada pelo método Doublet Lattice, tanto nos valores
absolutos quanto nas tendéncias.

Por fim, deve-se ressaltar a boa correlacio que os resultados obtidos através do
método NLR quando comparados as medi¢des experimentais. Tanto os valores absolutos
quanto as tendéncias das evolucdes foram bem previstos. Tal fato pode indicar que, apesar da
elevada complexidade das configuracdes de escoamento que se formam sobre a asa, com a
formacdo de seguidas ondas de choque, o fendomeno fisico preponderante no que tange a
determinag¢do da estabilidade aeroeldstica da asa em estudo seja a ndo-uniformidade da
propagacdo das perturbagdes, capturada pelo uso do Mach local na geracdo da matriz de
coeficientes de influéncia. Relembrando a analise das condi¢des estacionarias realizada

anteriormente, vé-se que um aspecto marcante do escoamento sobre a asa YXX ¢ o elevado
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numero de Mach local nos arredores da superficie sustentadora, mesmo a nimeros de Mach
relativamente baixos, os quais sdo consideravelmente diferentes do numero de Mach do
escoamento nao-perturbado. Em alguns casos, hd extensas regides supersonicas. O método
NLR, através do emprego do nimero de Mach local, juntamente com as restri¢des e fatores de
relaxacdo semi-empiricos que o viabilizam, indicam reproduzir de maneira bastante
satisfatoria o retardo das perturbagdes que retornam a montante € o avango das que vao a
jusante, fendmeno que em principio parece dominar a fisica do escoamento transénico sobre a
asa YXX. Apesar de a observacdo ndo ser conclusiva, ela levanta uma hipdtese, descrita
acima, cuja investigacdo poderia ser aprofundada. A Figura 4-19 mostra em detalhe a
comparagdo entre o método NLR e os dados experimentais. Vale lembrar que as comparagdes
entre teoria e experimento sdo feitas para angulos de ataque diferentes porque o modelo
ensaiado sofreu intensa deformacdo devida ao carregamento estatico, levando ao um novo

angulo de ataque efetivo, préximo de op = -1°, conforme atestado por Chen et al. (2004).
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Figura 4-19: Detalhe da comparacio entre os resultados obtidos pelo método NLR e os resultados
experimentais — chama atencio a boa correlacio entre ambos.
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Tratar-se-a a partir de agora de tentar entender o porqué das grandes variagdes
apresentadas pelos métodos que se utilizam de distribuicdes de diferenga de pressdo como
dados de entrada, SKEM e Dau-Garner, quando utilizados diferentes intervalos Aa para sua
obtengdo. O primeiro passo nesse sentido ¢ verificar como ficaram as distribui¢des de

derivadas de coeficiente de diferenca de pressdo (ACp) para as condi¢des de escoamento

simuladas.
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Figura 4-20: Comparagdes entre os ACp/ Aa obtidos para diferentes Ao para a asa YXX.

A Figura 4-20 mostra de forma bem clara o quanto os gradientes de pressao usados
como entrada para os métodos de corre¢do sdo dispares para diferentes Aa. Tal fato aponta
para uma importante quebra de hipdtese que suporta ambos os métodos sob estudo: a

linearidade das perturbagdes em torno das condigdes de referéncia ndo-lineares. Este fato
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isoladamente ja aponta a provavel inadequagdo desses métodos para a previsao do
comportamento aeroelastico da asa YXX.

Conforme se observa, para nimero de Mach 0,65 as variagdes nas distribuigdes sdo
muito maiores do que para o caso de Mach 0,80. Isso se reflete diretamente nas variagdes das
velocidades de flutter, como mostrado na Figura 4-18. Também, para Mach 0,80 a correlacao
entre as velocidades de flutter calculadas e as experimentais ¢ bem melhor. Além disso, vé-se
que para nimero de Mach mais elevado as distribuigdes de dCp/da sdo mais proximas do que
se obtém utilizando a teoria linear, enquanto para o mais baixo elas apresentam um
comportamento bastante andmalo, cuja origem reside na mistura de efeitos de passeio das
ondas de choque, regides de baixa pressdo devidas ao contorno do escoamento ao redor do
bordo de ataque proximas a ponta da asa, além do proprio tratamento numérico do dado, que
perde precisdo conforme se diminui a varia¢do de angulo de ataque para o qual o gradiente de
pressdo ¢ calculado. Por fim, um dultimo aspecto a ser comentado diz respeito ao
condicionamento numérico da matriz aerodindmica corrigida por uma distribuicdo de pressao
bastante nao-convencional como a da Figura 4-20 (B). Além de poder alterar o centro de
pressdo da asa, o que por conseqiiéncia altera os acoplamentos aeroelasticos, a alternancia
entre ACp positivo e negativo distorce a topologia original da matriz AIC, podendo levar a
ocorréncia de autovalores espurios quando a mesma ¢ transformada para a base modal de
forma a representar os carregamentos aeroeldsticos generalizados que constituirdo o sistema
dindmico a ser resolvido como um problema de flutter classico. Nao ¢ possivel afirmar que
este fendmeno seja responsavel pelas discrepancias mostradas nos resultados da asa YXX,
servindo aqui apenas como um ponto de atengdo para o emprego de métodos de corre¢cdo, em
especial os multiplicativos. Um problema bastante semelhante foi descrito por Palacios et al.
(2001) num trabalho em que também se avaliava o emprego de métodos de correcdo para o

calculo de estabilidade de asas em regime transonico.
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5 Conclusdes e Recomendacdes de Trabalhos Futuros

5.1 Consideragdes Finais

Desde a primeira metade do século XX, o voo em regime transdnico ¢ parte integrante
do mundo da aviagdo. Se no periodo que antecedeu a 2* Guerra Mundial ele ocorria somente
em condi¢des extremas de operagdo das aeronaves, hoje tal condi¢do se da no dia-a-dia dos
voos de transporte regular de passageiros e das aeronaves militares. De inicio, fendmenos
aparentemente misteriosos levaram a perda de diversas vidas humanas e equipamentos, dando
origem ao mito da “Barreira do Som”. Atualmente, sabe-se que os referidos fenomenos tém
origem no complexo, porém previsivel, escoamento transonico que incide sobre as estruturas.

Coube aos engenheiros desenvolver ferramentas analiticas e computacionais que
propiciassem algar voo de maneira segura nas proximidades e além da tdo famosa “barreira”.
Do ponto de vista de aeroelasticidade, tratou-se de compreender e prever principalmente os
aspectos bastante peculiares ligados a estabilidade estrutural neste regime, além das
caracteristicas de resposta dinamica.

Neste trabalho, abordou-se primeiramente a evolucdo das teorias que nos permitiriam
compreender os aspectos fisicos fundamentais ligados ao escoamento nao-estacionario em
regime transonico. Partiu-se dos primeiros estudos baseados em teoria potencial linearizada,
capaz de gerar as extremamente Uteis matrizes de coeficientes de influéncia, passando pelos
métodos de corre¢do usados desde os anos de 1960, até os equacionamentos viscosos € nao-
lineares, cuja solugdo se da através de técnicas numéricas mais sofisticadas. Procurou-se,
dessa forma, expor as limitagdes e capacidades de cada abordagem. Evidenciou-se o poder

das técnicas de CFD para a solug@o de problemas de aerodindmica transonica ndo-estacionaria
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aplicada a aeroelasticidade. Ao mesmo tempo, verificou-se, mesmo com os recentes avancgos,
a impossibilidade do custoso emprego de tais técnicas a escala industrial, o que, por
conseguinte, explica o ainda inegavel predominio dos métodos de correcao na tentativa de

prever os efeitos transonicos relevantes para a estabilidade aeroeléstica das aeronaves.

5.2 Comentarios sobre o Estudo

Tendo em mente a grande variedade de métodos de corre¢do disponiveis, porém
observando a caréncia de maior entendimento de suas capacidades, prosseguiu-se a uma
extensa revisdo analitica de referéncias classicas sobre o escoamento transdnico nao-
estacionario, tomando por base tanto desenvolvimentos tedricos quanto experimentais, de
forma a melhor compreender os aspectos fisicos fundamentais que o cercam.

Com base nesses trabalhos, notou-se que, se por um lado, o escoamento transonico
nao-estacionario € intrinsecamente nao-linear, de outro, sob determinadas condi¢des, seria
razoavel considerar que oscilagdes nado-estacionarias poderiam ser linearizadas em torno de
condi¢des de referéncia nado-lineares. Além disso, os resultados tedricos e experimentais
estudados atestam que, apesar de haver efeitos ndo-lineares tipicamente ndo-estaciondrios, as
ndo-linearidades predominantes tém origem nas condigdes estaciondrias, legitimando em
parte o emprego de métodos de correcdo como se faz hoje nas aplicagdes industriais.

Visando a ter com clareza quais efeitos transonicos seriam mais relevantes do ponto de
vista de estabilidade aeroelastica, analisaram-se os resultados publicados na literatura por
diversos autores. Concluiu-se que o transonic dip, além de ser o mais importante do ponto de
vista de seguranca de vdo, seria aquele que mais se prestava a determinacao pelo emprego de
metodologias mais simplificadas, apesar de se ter constatado que alguns tipos de ciclos limite

— LCO’s — de origem aerodindmica poderiam ser previstos como instabilidades classicas em
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analises lineares, desde que os carregamentos aerodinamicos fossem devidamente corrigidos.
Entretanto, ndo foi possivel estabelecer regras gerais no que tange aos efeitos dos movimentos
das ondas de choque sobre as asas imersas em escoamento transonico ndo-estacionario, visto
que um numero muito grande de variaveis, incluindo as propriedades dinamicas da estrutura
em estudo, exerce grande influéncia sobre o comportamento aeroelastico. Contudo, constatou-
se que, uma vez presentes as nao-linearidades aerodinamicas dominantes, desprezar seus

efeitos seria uma ma decisio.

5.3 Anédlise Comparativa entre os Métodos

Com intuito de se poder avaliar na pratica as capacidades de alguns métodos de
corre¢do na captura dos efeitos transonicos para estabilidade aeroeléstica, escolheram-se trés
formulagdes distintas a serem detalhadas e implementadas: 1* — método NLR, baseado no uso
da distribuicdo estacionaria de numero de Mach local em torno da asa para o célculo das
matrizes de coeficientes de influéncia; 2* — método SKEM, embasado na hipdtese de
linearidade das perturbagdes ndo-estaciondrias em torno de uma condigdo estaciondria nao-
linear, o qual gera matrizes de corre¢do de downwash a partir de dados de entrada de pressao
de regime estacionario, delegando a teoria linearizada o computo dos efeitos de freqiiéncia
ndo-nula; 3* — método Dau-Garner, elaborado com base em uma série de hipdteses semi-
empiricas, também faz uso de dados de entrada de pressdo estaciondrios para a elaboracdo de
campos de pressdo nao-estacionarios.

As trés metodologias foram implementadas, e seu emprego foi testado no célculo de
estabilidade aeroelastica de trés diferentes asas. Para tal finalidade, recorreu-se a formulagao e
solugdo de um problema de autovalores, cujas informagdes de entrada eram as caracteristicas

dindmicas modais das estruturas, além da geometria para o calculo das matrizes
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aerodindmicas, as quais seriam corrigidas. Tanto as interpolacdes de cargas e deslocamentos
entre modelos aerodinamico e estrutural, quanto a solugdo do problema de autovalor foram
realizadas utilizando métodos amplamente usados em ambiente industrial. Como entrada para
os métodos de corregdo, utilizaram-se solugdes de CFD obtidas pelo codigo CFL3D, através
de uma formulagdo de Navier-Stokes com média de Reynolds. E muito importante frisar que
os resultados e conclusdes obtidos neste trabalho, assim como qualquer outro baseado em
métodos de correcao, dependem totalmente desses dados de entrada, sendo este um ponto de
altissima sensibilidade para o sucesso da tarefa a que se propds o autor.

Os calculos das velocidades de flutter para as trés diferentes asas testadas
possibilitaram o contato com diferentes aspectos ligados ao emprego dos métodos de correcao
para a previsao de efeitos nao-lineares. Para uma asa pouco espessa como a AGARD 445.6
#3, onde o comportamento da aerodindmica ¢ bastante linear at¢ nimeros de Mach bastante
elevados, o emprego de métodos de correcao € pouco efetivo, pois eles ndo adicionam muita
informacao ao que um codigo Doublet Lattice é capaz de prever. Entretanto, quando as nao-
linearidades afloram, o fazem de maneira mais intensa, conforme previsto na literatura por
regras de similaridade transonica, e os métodos de correcdo ndo foram capazes de prever o
ocorrido, apesar de nesse caso o método Dau-Garner ter se mostrado o mais satisfatorio.

Para uma asa espessa e pouco alongada, como a PAPA supercritica, os métodos
SKEM e NLR mostraram desempenho adequado na reproducgdo fronteira de estabilidade da
condi¢do de angulo de ataque médio a = 1°, e falharam no caso em que o angulo de ataque
médio era a = 0°. Conforme se viu, a condi¢cdo de angulo de ataque nulo possuia duas ondas
de choque sobre o extradorso, sendo que uma delas se esvaia durante as oscilagdes da asa,
levando a uma quebra na hipdtese de linearizacao local, ao passo que para o = 1° tem-se um
escoamento transdnico “classico”, cuja linearizacdo local ¢ mais plausivel. Enquanto isso, o

método Dau-Garner falhou completamente na tentativa de replicar ambas as condigdes. Em
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principio, atribuiu-se o fato a alta tridimensionalidade do escoamento sobre a asa, o que nao ¢
contemplado nas hipoteses semi-empiricas em que o método se apdia.

Por fim, para uma asa de geometria complexa, como a YXX, a falta de linearidade no
comportamento dos gradientes de pressdo sobre a asa implicou a falha do emprego dos
métodos SKEM e Dau-Garner, enquanto o método NLR conseguiu reproduzir de maneira
muito satisfatoria a fronteira de estabilidade. Curiosamente, a falta de linearidade se mostrou
bem maior para os numeros de Mach mais baixos do escoamento ndo-perturbado. Para
numeros de Mach mais altos, como Mach 0,80, a linearidade aumenta, o que resulta também
numa melhor correlagdo com os resultados experimentais documentados na literatura.
Conjectura-se que, uma vez obedecida a linearidade, os trés métodos teriam sido
razoavelmente satisfatorios.

Um ponto muito interessante que deve ser enfatizado no presente trabalho ¢ a
capacidade que o método NLR teve de prever as fronteiras de estabilidade, mesmo em casos
em que a configuracdo do escoamento sobre as asas era bastante complexa. Em geral, os
métodos de correcdo ja tentam incorporar os efeitos de nao-linearidade em sua “forma final”,
1.e., nas distribuicdes de pressdo. Estas, no entanto, sdo conseqiiéncia de uma série de
fendmenos fisicos, entre eles a ndo-uniformidade de propagacdo das perturbagdes, que € o
efeito capturado pela utilizagdo do nimero de Mach local na elaboragdo das matrizes AIC, e
na propria imposi¢do das condigdes de contorno. A dindmica das oscilagdes das ondas de
choque, aspecto cuja reproducao € perseguida na maioria dos casos, pareceu nao ser sempre o
fator determinante das fronteiras de estabilidade das asas, pelo menos com base nos resultados
do presente trabalho.

Ao fim desse processo, pode-se afirmar que a adequagao, ou nao, de um ou outro
método de corregdo para o calculo de estabilidade em regime transénico estd intimamente

ligada a observancia das hipoteses sobre as quais cada método se fundamenta. Tal afirmagado
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parece um tanto 6bvia, mas sua importancia nem sempre ¢ ressaltada em alguns ambientes
industriais de engenharia, em que os processos sdo padronizados ¢ hd pouco o que ser variado
em termos de metodologias de trabalho. Além disso, deve haver uma prévia analise da propria
geometria da asa cuja estabilidade sera calculada, e, ao menos, das condi¢des estacionarias do
escoamento que a circunda, a fim de que se estabelecam quais fenomenos se deseja, ou se
consegue, capturar. Conforme se viu neste trabalho, dependendo da asa analisada houve um

método distinto que se mostrou mais adequado.

5.4 Sugestdes para Trabalhos Futuros

Ha uma série de outros trabalhos de grande valor que poderiam ser realizados como
continuagdo deste que aqui se apresenta. Entre eles estd o ajuste misto das matrizes de
coeficientes de influéncia através de dados de entrada de pressdo e de coeficientes
aerodinamicos globais das superficies sustentadoras medidos em ensaios em tinel de vento.
Os dados de pressdo, em geral oriundos de simulagdo em CFD, serviriam para ajustar os
perfis de distribuigdo, enquanto os coeficientes globais se prestariam a uma calibragdo mais
fina das amplitudes globais dos carregamentos, sendo tal abordagem bem comum na
industria. Esse tipo de estudo poderia esclarecer, ao menos em parte, 0 pequeno, porém
evidente, desvio sistematico nas curvas de velocidade de flutter obtidos para a asa PAPA
supercritica quando comparadas aos dados experimentais.

Outra contribuicdo adicional de grande valor ao que aqui se apresentou seria a
realizagdo de um estudo detalhado e sistematico das distribui¢des de pressdo ndo-estacionarias
obtidas através do emprego dos diferentes métodos nos pontos de flutter das trés asas

analisadas. Esse estudo auxiliaria sobremaneira na compreensdo de quais aspectos nao-
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lineares sdo efetivamente reproduzidos pelos métodos, € quais sao determinantes do ponto de
vista de estabilidade.

Este trabalho também poderia ser complementado através da correlagdo que se poderia
fazer entre o comportamento das curvas de coeficientes aerodinamicos estacionarios, em
especial de sustentagdo e momento de arfagem, e o comportamento das respectivas asas do
ponto de vista de estabilidade. Dentro desse escopo, o mais importante seria tentar associar
eventuais ndo-linearidades nas curvas de coeficientes a efeitos nao-lineares nas fronteiras de
estabilidade. Afinal, conforme visto na revisdo da literatura, os aspectos ndo-lineares nao-
estacionarios sdo “acusados” ja nas curvas dos referidos coeficientes. Ainda, poder-se-ia
verificar qual a eficacia dos métodos de correcdo para célculo de estabilidade nas regides em
que o comportamento das curvas de coeficientes ¢ linear, e nas em que a linearidade falha.

Por fim, como este trabalho abordou apenas asas fixas, sugere-se como extensao um
estudo sobre a aplicagao dos métodos de correcdo a sistemas de asas rotativas, para os quais €
bastante frequente a ocorréncia de escoamento transOnico nas regides das pontas das asas.
Como ponto de partida, poder-se-ia tomar o caso do voo pairado, cuja complexidade tanto do

escoamento quanto da dinamica do movimento ¢ bem menor do que do voo horizontal.
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Baixar livros de Literatura de Cordel
Baixar livros de Literatura Infantil
Baixar livros de Matematica

Baixar livros de Medicina

Baixar livros de Medicina Veterinaria
Baixar livros de Meio Ambiente
Baixar livros de Meteorologia
Baixar Monografias e TCC

Baixar livros Multidisciplinar

Baixar livros de Musica

Baixar livros de Psicologia

Baixar livros de Quimica

Baixar livros de Saude Coletiva
Baixar livros de Servico Social
Baixar livros de Sociologia

Baixar livros de Teologia

Baixar livros de Trabalho

Baixar livros de Turismo
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