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RESUMO

Neste trabalho foi projetado, construido, caracterizado e verificado um aparelho experimental para
investigar o fendmeno de flutter. O aparato experimental construido possui 2 graus de liberdade,
composto por dois pares de vigas de aco mola que fornecem rigidez em translagdo e um fio-mola que
fornece rigidez em rotacdo. Foi utilizado um modelo de asa rigida feito de isopor com o perfil NACA
0012. Utilizando um modelo aerodinamico nao estaciondrio implementado no software MatLab, foi
encontrada uma velocidade critica de flutter tedrica de 9,5 m/s. Realizando ensaios em tinel de vento
com o aparelho experimental, encontrou-se um valor de 9 m/s para a velocidade real. Obteve-se um
erro de 5,5% entre as velocidades tedrica e real. Pode-se concluir que o dispositivo construido atendeu
as expectativas e obteve resultados esperados, visto que foi possivel observar fendmenos aeroelésticos

com caracteristicas semelhantes ao flutter.

PALAVRAS-CHAVE: Aeroelasticidade. Flutter. Modelo experimental. Ttnel de vento



ABSTRACT

In this work, an experimental device was designed, built, characterized and verified to investigate the
flutter phenomenon. The constructed experimental apparatus has 2 degrees of freedom, composed of
two pairs of spring steel beams that provide protection in translation and a spring wire that provides
security in rotation. A rigid wing model made of Styrofoam with the NACA 0012 profile was used.
Using a non-stationary aerodynamic model implemented in MatLab software, a theoretical flutter
critical velocity of 9.5 m/s was found. Carrying out tests in a wind tunnel with the experimental
apparatus, a value of 9 m/s was found for the real velocity. An error of 5.5% was obtained between
theoretical and real velocities. It can be concluded that the constructed device met expectations and
obtained expected results, since it was possible to observe aeroelastic phenomena with characteristics

similar to flutter.

KEYWORDS: Acroelasticity. Flutter. Experimental model. Wind tunnel.
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1 INTRODUCAO

Fendmenos aeroeldsticos sdo resultados da interagdo entre forgas eldsticas, inerciais e aerodina-
micas. Nesse sentido, for¢as aerodindmicas sao induzidas por deformagdes estdticas ou oscilatdrias
da estruturas, assim como por for¢as externas ao sistema. Tais fendmenos ja sdo observados desde
o inicio da aviacao, de acordo com os relatos de (COLLAR| 1959), (ASHLEY 1970),(GARRICK}
1976), (GARRICK; 111, |{1981), (FRIEDMANN]| 1999).

Aeroelasticidade € a area do conhecimento que tem como foco o comportamento de um corpo
eldstico imerso em um escoamento aecrodinamico. Os fendmenos aeroeldsticos podem ser divididos em
fendmenos de estabilidade ou de resposta, e estes subdivididos em fendmenos estiticos e dindmicos
(FOERSCHING, |1979).

Os problemas aeroelésticos ganharam maior destaque a partir dos primeiros anos da Segunda
Guerra Mundial, pois a busca por aeronaves mais rapidas e leves fez com que tais problemas se
tornassem mais presentes na aviagdo. A principio, as velocidades empregadas eram relativamente
baixas e as estruturas rigidas o suficiente para impedir a maioria dos fendmenos aeroeldsticos, no
entanto ao aumentar as velocidades e a flexibilidade das estruturas, aumentou-se significativamente
a ocorréncia de tais fendmenos. Assim, o estudo do comportamento aeroeldstico teve um grande
impacto no projeto de aeronaves da época, sendo até hoje objeto de grande importancia no projeto das
aeronaves atuais (DUGUNDIJI, [2003)).

O flutter € um fendmeno aeroeldstico dinamico, que entre todos os outros se destaca, devido a que
sua ocorréncia estd ligada intimamente a falhas estruturais catastréficas. Tal fendmeno ocorre quando a
aeronave ou um de seus componentes, passa a apresentar um comportamento oscilatério e autoexcitado
ao ultrapassar uma determinada velocidade de voo, essa velocidade é chamada de velocidade critica de
flutter (BISPLINGHOFF; ASHLEY|{1962), (FUNG, [2008)). Para velocidades menores que a de flutter,
toda oscilacdo serd amortecida. No entanto, ao ultrapassar a velocidade critica, ao sofrer qualquer
perturbacdo a aeronave ird comecar a oscilar de maneira autoexcitada e com amplitude crescente,
gerando assim falhas estruturais.

Por conta do caréter catastréfico do flutter, os ensaios em voo sd@o mais complexos e perigosos.
Assim, testes em tinel de vento s@o uma alternativa mais segura e vidvel para estudar o fendmeno
aeroeldstico. Existem duas abordagens comumente utilizadas nesses testes. A primeira € a utilizacdo de
modelos de asas flexiveis, como proposto por (MUKHOPADHYAY||1995). Este método se aproxima
mais de um caso real de flutter, no entanto é muito mais complexo e tende a danificar os equipamentos
utilizados e o tunel de vento. Sendo assim, a segunda abordagem € considerada mais segura. Nela
utilizam-se modelos de asas rigidas combinados com dispositivos flexiveis, conforme sugerido por
(WASZAK)] 1998), (KO; STRGANAC; KURDILA,[1999), e (CHOWDHURY; SARKAR| 2003).

No presente trabalho serd realizado o projeto, construcdo e testes em tunel de vento de um aparelho
experimental para flutter, utilizando um modelo de asa rigida. Para isso, serdo analisados modelos
j& existentes na literatura. Assim, partindo das referéncias pesquisadas um modelo préprio serda

projetado no software SolidWorks. Posteriormente, a constru¢cao do modelo serd realizada seguindo as
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especificagdes do desenho. Tendo finalizado a constru¢do do aparelho, serd realizada a caracterizagdo
do modelo experimental. Tendo obtido os pardmetros, um modelo numérico serd implementado a
fim de determinar a velocidade critica de flutter. Por fim, testes em tinel de vento serdo realizados,
com o intuito de determinar experimentalmente a velocidade de flutter e compara-la com a obtida

teoricamente.

1.1 MODELO DE UMA SECAO TIPICA

Na figura [I] temos o esquemadtico de uma seg¢do tipica com dois graus de liberdade (rotagdo e
translacdo) que serd utilizada para representar o sistema analisado. Tem-se o deslocamento horizontal
h com sentido positivo para baixo, e a variacao angular o com sentido hordrio como positivo. A rigidez
associada ao movimento de translagdo estd representada por uma mola linear kj,, enquanto que para

rotacdo tem-se uma mola de torc¢do k,, ambas estdo fixadas no eixo eldstico da secdo.

Figura 1 — Secao tipica com dois graus de liberdade.

\ 4

Fonte: Adaptado de (TAVARES! 2009).

Segundo (HODGES; PIERCE, |2011)), a equacdo de movimento de uma secao tipica para dois graus
de liberdade é dada por:

mh + kph + Sai = —L (1)
Soh+ Ia+ Koo =M 2)

Onde m € a massa do aerofdlio; [, € o momento de inércia do perfil aerodindmico em torno do
eixo elastico; S, € o momento estitico da estrutura; h se refere a aceleracgdo vertical; e &v € a aceleracdo
angular.

Para obter uma estimativa da velocidade critica de flutter do modelo experimental serd realizada
uma simulacdo numérica. Nela, o modelo aerodinamico ndo estaciondrio utilizado serd a aproximagao
exponencial de (JONES| |1938), uma versao alternativa aos modelos classicos de (THEODORSEN,
1935) e de (WAGNER| 1924) representada no espaco de estados e que € capaz de representar carrega-

mentos aerodinamicos associados a movimentos arbitrarios de aerofdlio.
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Este modelo leva em consideracdo comportamentos ndo lineares, portanto tornou-se uma boa opg¢ao
para modelar o dispositivo experimental, visto que este possui diversas ndo linearidades devido a
diversos fatores, como por exemplo, folga no fio-mola. Além disso, outro fator levado em consideracao
na escolha do método foi que este modelo j4 foi utilizado em diversos trabalhos com propostas seme-
lhantes, em que ndo linearidades também estavam presentes no dispositivo experimental, mostrando-se
ser um método valido para estimativa do comportamento da asa.(SOUSA| 2016) (VASCONCELLOS|
2012)

1.2 OBIJETIVO

O objetivo do trabalho € o projeto, construcao, caracterizacdo e validagdo de um modelo expe-
rimental para a investigacdo de fendmenos aeroelésticos. Resumidamente, para alcancar o objetivo

proposto os seguintes processos serdo realizados:

1. Pesquisa de modelos experimentais ja existentes.
2. Realizacao do projeto em software CAD.

3. Constru¢do do modelo experimental.

4. Caracterizacdo dos parametros experimentais.

5. Simulacdo Numérica do modelo experimental.

6. Ensaios em tunel de vento.
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2 PROJETO E CONSTRUCAO

2.1 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Para elaboracdo do projeto do modelo experimental foram analisados trabalhos anteriores, a fim de
encontrar a configuracao que pudesse ser adequada para atender os objetivos do trabalho dentro dos
recursos disponiveis e as caracteristicas do tinel utilizado nos experimentos.

Ap6s analisar trabalhos experimentais de diversos autores, o que mais se destacou foi o dispositivo
para ensaios aeroeldsticos utilizado por (CONNER| [1996). O aparato consistia em dois pares de vigas
biengastadas dispostas em paralelo, que ofereciam rigidez a flexdo, e um fio-mola que passava por um

eixo tubular para fornecer rigidez a torcdo. Esse eixo estava localizado a um quarto do comprimento

da asa e conectado ao dispositivo flexivel.

Figura 2 — Aparato experimental proposto por Conner.

Fonte: (CONNER| [1996).

Esta configuragdo foi escolhida pois ¢ um modelo validado que ja foi amplamente utilizado em

diversos trabalhos anteriores (SOUSA| [2016) e (TAVARES, 2009). Além disso, outro ponto que levou
a escolha desse modelo foi a facilidade com que este poderia ser adequado ao tinel de vento disponivel,

como também a possibilidade de modificar diversos parametros a fim de possibilitar a ocorréncia do

fendmeno de flutter dentro da faixa de velocidade disponivel do tinel de vento.

2.2 DISPOSITIVO PROJETADO E CONSTRUIDO

O aparato experimental consiste de uma asa rigida feita de ISOPOR, contendo um eixo de aluminio
de 10 mm de diametro localizado a % de corda, sendo montada verticalmente ao longo de sua
envergadura. As extremidades do eixo estdo ligadas a duas placas de aluminio através de rolamentos e
mancais, garantindo assim o deslocamento angular da se¢do. As placas por sua vez estdo engastadas
dois pares de vigas flexiveis de aco mola por meio de uma de suas extremidades, permitindo o
movimento de translacdo da asa. Para adicionar rigidez ao grau de liberdade de tor¢do, na placa

superior também foi adicionado um suporte para apoiar um fio de aco mola com didmetro de 1,5 mm
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que atravessa o eixo de rotagdo. Além disso, para garantir que o fendmeno de flutter ocorra dentro da
faixa de velocidade disponivel do tinel de vento, foi acrescentada uma barra roscada atravessando a
asa, permitindo assim o ajuste do CG. Por fim, a outra extremidade das vigas de aco mola estao fixadas
em um quadro soldado feito de metalon.

Figura 3 — Desenho CAD do dispositivo projetado.

Fonte: Producdo do préprio autor.

Antes de iniciar a constru¢ido do modelo, todo o projeto foi desenhado no software CAD SolidWorks,
a fim de evitar retrabalho e desperdicio de materiais. Na figura[3]temos o modelo desenvolvido. Apés

a confirmacao da viabilidade do modelo utilizando o software, foi realizada a constru¢do do modelo.

Figura 4 — Etapas do processo de constru¢do do aparato experimental.
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Na figura 4] temos as etapas do processo de construgdo. Primeiramente, foi construido o quadro
de suporte, para isso foram cortados os pedacos de metalon seguindo as medidas do desenho, que
posteriormente foram soldadas. Em seguida, foram usinadas as placas de aluminio utilizando uma
fresadora, para garantir que as placas fossem idénticas, ambas foram esquadrejadas e furadas juntas,
evitando assim qualquer desalinhamento do eixo na montagem. O eixo de aluminio foi torneado e
furado para encaixar encaixar nos mancais e ser atravessado pelo fio-mola. As vigas de aco mola
foram cortadas a partir de uma barra maior, e furadas para serem fixadas posteriormente. Para prender
as vigas de aco mola, assim como apoiar o fio-mola, foram usinados diversos suportes a partir de
cantoneiras. Assim, com todas as pecas usinadas, foi realizada a montagem do aparato experimental.

Para a realizagdo dos testes foi utilizado uma asa rigida feita de isopor com o perfil NACA 0012 (figura
B).

Figura 5 — Asa rigida utilizada nos ensaios.

Fonte: Producgdo do préprio autor.
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3 CARACTERIZACAO DOS PARAMETROS EXPERIMENTAIS

A fim de fornecer dados ao modelo numérico utilizado para estimar a velocidade de flutter
do modelo, foi realizada uma identificacdo dos parametros experimentais. Primeiramente, foram
identificados os pardmetros inerciais do modelo: massas de translacdo e rotacdo, posi¢do do CG e
momento de inércia da se¢do. Em seguida, também foram estimadas as razdes de amortecimento
e rigidez dos dois graus de liberdade do sistema (translacao e rotagdo). Para conseguir determinar
essas caracteristicas do sistema, foram realizados testes em diversas condi¢des, que foram filmados e
posteriormente analisados utilizando o software Tracker. Este programa permite analisar as filmagens
e fazer o rastreio de pontos, que a partir de uma escala previamente definida, consegue fornecer as
posi¢cdes em cada instante de tempo dos pontos de referéncia, gerando assim os gréaficos que foram

utilizados para determinar os parametros do dispositivo experimental.

3.1 PROPRIEDADES INERCIAIS

A massa total em rotagdo (Aerofdlio + Eixo + Haste) € de 0,49 kg. Enquanto que a massa em
translacdo que inclui a massa em rotacdo somada com as placas, mancais, vigas e elementos de fixagao
possui um total de 2,34 kg. O CG foi determinado equilibrando a asa, ja com o eixo central e a haste
de ajuste do CG, em cima de uma tira de mdf com espessura de 2mm, e medindo a distancia entre o

ponto de equilibrio e o eixo eléstico. Essa distancia foi de 40mm.

Figura 6 — Fotografia do modelo em configuracdo de péndulo para a medi¢do do momento de inércia.

Fonte: Produg¢do do préprio autor.
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O momento de inércia /,, foi determinado colocando a asa horizontalmente em uma condicao de
rotagdo livre, como mostra a figura[6] Entdo, foi aplicado um angulo arbitrdrio de entrada no sistema
e a oscilagdo foi medida a partir do software de andlise de video (figura[7) com a filmagem feita
do experimento. Os dados obtidos estdo mostrados na figura 8] e com esses dados foi encontrado
o periodo de oscilagdo do sistema, com um valor de 0,733s. Utilizando a equacdo do péndulo,
T, = 2m \/W, onde m é a massa em rotagdo, g € a aceleragdo da gravidade local (9.7876

m-s ~2), e d é a distancia entre o eixo eldstico e o0 CG, o momento de inércia foi determinado como
2,61 x 1073 kg-m?.

Figura 7 — Interface do software Tracker. Determinacao do periodo de oscilagao.
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Fonte: Producgdo do préprio autor.

Figura 8 — Gréfico da posi¢do vs tempo do modelo em configuracdo de péndulo.
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3.2 RAZAO DE AMORTECIMENTO

Pelo método de decremento logaritmico (CRAIG, |1981)), a razdo de amortecimento para um baixo

amortecimento (¢ < 0.2) pode ser aproximada por,

1
(=—-2L (1)
2w Uqg

onde up € ug sdo dois picos de deslocamentos sucessivos. Para obter a razao de amortecimento do
grau de liberdade de translagdo, o movimento de rotacdo foi travado e um teste de vibracao livre foi
realizado (figura[9). Assim, com os dados obtidos do teste e[I]a razdo de amortecimento para translagio
foi determinada como sendo ¢, = 0,016. Temos também a partir da figura[9] que a frequéncia natural

amortecida do grau de liberdade de translacdo € wg, = 20,17 rad/s.

Figura 9 — Teste de vibragdo livre para translacao.
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Fonte: Producédo do préprio autor.

Do mesmo modo, foi realizado um teste de vibracao livre para rotagdo (figura |10}, porém desta vez
restringindo o movimento de translacdo do modelo. Assim encontrou-se a razdo de amortecimento de

rotagdo como sendo (, = 0,113, e a frequéncia natural amortecida de rotacdo como sendo wy, = 12,54
rad/s.

Figura 10 — Teste de vibracdo livre para rotagdo.
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Fonte: Producédo do préprio autor.
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3.3 RIGIDEZ

A frequéncia natural ndo amortecida é uma caracteristica prépria do sistema, dependendo apenas

de sua massa e rigidez, podendo ser determinada por,

Wo = —_ (2)
m

onde m € a massa do sistema e £ a rigidez. Por sua vez, sabendo a massa do sistema e a frequéncia

pode-se determinar a rigidez, rearranjando a equagdo da seguinte maneira,

k= mwg 3)

Com a razdo de amortecimento e a frequéncia natural amortecida, pode-se determinar a frequéncia

natural ndo amortecida utilizando a seguinte relagao,

Wag = wo/1 — (2 4)
Wd
—\/1—7@ %)

As equagdes acima referem-se ao grau de liberdade de translacdo, para o grau de rotagao o processo

Wy =

¢ realizado de maneira semelhante porém para obter a frequéncia natural ndo amortecida € utilizada a
seguinte equacao:
k
Wo =1/ — (6)
I
Onde I, é o momento de inércia da se¢do. Entdo, conhecendo o momento de inércia e a frequéncia do

sistema, pode-se rearranjar a equacao para obter-se a rigidez de rotacdo do sistema,

k= 1w (7)

Assim, utilizando dados obtidos nos testes de vibracao livre para translagcdo e rotagdo, sabendo
que a massa de translacdo do sistema é de m = 2,34 kg e o momento de inércia para rotagdo é de [, =
2,61x1073 kg-m2, a rigidez para translacdo encontrada foi de k;, = 952 N/m e para rotagio k, = 0,414
N/m.
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3.4 SUMARIO DOS PARAMETROS EXPERIMENTAIS

Os pardmetros experimentais obtidos nos experimentos foram sintetizados na tabela I}

Tabela 1 — Pardmetros aeroeldsticos experimentais.

| Simbolo | Valor | Unidade | Descri¢do |

b 0,125 m Semi corda
l 0,50 m Envergadura

c -0,0625 m Distancia entre o eixo eldstico e metade da corda
Lo 0,04 m Distancia do CG

m 0,49 kg Massa de rotagcao

my 2,34 kg Massa de translacao

I, 0,00261  kg:m?  Momento de inércia

ke 0,414 N-m Rigidez (rotagdo)

kp, 952 N-m Rigidez (translacao)

Ca 0,113 — Razdo de amortecimento (rotacao)

Ch 0,016 — Razio de amortecimento (translacao)

Wa 12,62 rad/s Frequéncia natural ndo amortecida (rotagdo)

wp, 20,17 rad/s Frequéncia natural ndo amortecida (translagdo)

Fonte: Producdo do préprio autor.
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4 RESULTADOS

4.1 RESULTADOS TEORICOS

Com os dados obtidos presentes na tabela [I] utilizando o software MATLAB com o modelo
aerodinamico implementado, foram rodadas diversas simulagdes para diferentes velocidades do
escoamento. Nas figuras[TT]e[I2] temos a resposta no tempo para uma velocidade de escoamento de 9
m/s, em translagdo e rotacdo respectivamente. Observa-se um comportamento amortecido do sistema,

indicando assim estar abaixo da velocidade de flutter.

Figura 11 — Resposta no tempo de translacdo simulada para velocidade de escoamento de 9 m/s

12 14 16 18 20

10
t[s]

fonte: Elaborada pelo préprio autor.
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Figura 12 — Resposta no tempo de rotagdo simulada para velocidade de escoamento de 9 m/s
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Fonte: Produgéo do préprio autor.

Em seguida, na figuras [I3]e [I4]temos resposta do sistema no dominio do tempo para a velocidade
do escoamento de 9,5 m/s. Pode-se observar que o sistema estd apresentando caracteristicas proprias

do fendmeno de flutter, oscilando de maneira auto excitada e com amplitude constante.

Figura 13 — Resposta no tempo de translacdo simulada para velocidade de escoamento de 9,5 m/s

_15 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
t [s]

Fonte: Producdo do préprio autor.
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Figura 14 — Resposta no tempo de rotagdo simulada para velocidade de escoamento de 9,5 m/s
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Fonte: Producdo do préprio autor.

Por fim, nas figuras [I3] e [I6] temos a simula¢do para uma velocidade de 10 m/s. O sistema jd
ultrapassou a velocidade critica de flutter, apresentando oscilacdes auto excitantes com amplitudes
crescentes, sendo um comportamento comum a sistemas instaveis. Portanto, utilizando a simulacao

numérica a velocidade critica de flutter tedrica encontrada foi de 9,5 m/s.

Figura 15 — Resposta no tempo de translagdo simulada para velocidade de escoamento de 10 m/s
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Fonte: Producgdo do préprio autor.
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Figura 16 — Resposta no tempo de rotacao simulada para velocidade de escoamento de 10 m/s

50 T T T T T T T T T

20

e e e e e e mre———

_50 1 1 1 1 1 1 1 1 1
o 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
t [s]

Fonte: Producdo do préprio autor.

4.2 RESULTADOS EXPERIMENTAIS

Para realizacio dos experimentos, o aparato experimental foi montado a frente da saida do tunel de
vento soprador, conforme mostra a figura[I'7] Nos ensaios realizados foram utilizados instrumentos
de medicao para medir tanto o escoamento do sistema quanto os deslocamentos nos dois graus de
liberdade da asa. O tinel possui duas tomadas de pressao conectadas a um manometro digital que envia
a diferenca de pressao a um microcontrolador Arduino que retorna a velocidade do escoamento. Uma
camera foi posicionada perpendicularmente acima do aparato, e pontos de referéncia foram marcados
para posteriormente as filmagens dos ensaios serem analisadas com o software de andlise de video,
obtendo assim os deslocamentos nos graus de liberdade do sistema.

Foram realizados varios ensaios variando a velocidade do escoamento em (7,0; 8,15; 8.4; 9,0; 9,5
m/s). Essas velocidades foram escolhidas tendo em vista o ajuste disponivel no inversor do motor
do tdnel de vento, como também dando preferéncia a velocidades préximas a velocidade critica de
flutter encontrada com o modelo numérico. Para cada ensaio, foi aplicada uma perturbacio arbitraria
no sistema e foram medidos os deslocamentos em translagdo e rotacdo do modelo no dominio do
tempo. Essas respostas permitem visualizar a evolucdo do comportamento do sistema a medida que
este caminha para a velocidade critica de flutter.

Nas Figuras [18] e [I9) observa-se a resposta do sistema no dominio do tempo para a velocidade
do escoamento de 7 m/s. Na primeira figura temos o deslocamento em translagdo, enquanto que
na segunda o deslocamento angular. A partir de uma entrada (pequeno deslocamento inicial em
translacdo) observa-se que a resposta oscilatoria do sistema aeroeldstico, em ambos graus de liberdade,

€ amortecida com a evolu¢do do tempo.
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Figura 17 — Aparato experimental montado a frente do tinel de vento soprador.

Fonte: Producdo do préprio autor.

Figura 18 — Resposta no tempo de translacio para velocidade de escoamento de 7 m/s.
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Fonte: Producdo do préprio autor.
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Figura 19 — Resposta no tempo de rotagcdo para velocidade de escoamento de 7 m/s.

a

@ [°]

I [s]

Fonte: Producdo do préprio autor.

Somente para a velocidade de 7 m/s foi realizado um segundo ensaio, porém aplicando uma
perturbacdo inicial maior ao sistema, as respostas estdo nas figuras 20| e 21} Observa-se que as
condi¢des iniciais nao alteram o comportamento amortecido do sistema. Sendo assim nos ensaios

subsequentes foram aplicadas perturbacdes arbitrarias ao sistema.

Figura 20 — Resposta no tempo de translac@o para velocidade de escoamento de 7 m/s a uma condi¢ao
inicial maior.
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Fonte: Producgdo do préprio autor.
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Figura 21 — Resposta no tempo de rotacao para velocidade de escoamento de 7 m/s a uma condicao
inicial maior.
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Fonte: Produgéo do préprio autor.

Nas figuras [22]e 23] observa-se a resposta do sistema no dominio do tempo para a velocidade do
escoamento de 8,15 m/s. Na primeira figura temos o deslocamento em translacdo, enquanto que na
segunda o deslocamento angular. Verifica-se que o sistema apesar de continuar sendo amortecido, teve
uma reducio do amortecimento aerodindmico, tendo em vista que as oscilagdes penduram até o tempo
t=37s.

Figura 22 — Resposta no tempo de translacio para velocidade de escoamento de 8,15 m/s
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Fonte: Producgdo do préprio autor.
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Figura 23 — Resposta no tempo de rotagdo para velocidade de escoamento de 8,15 m/s.
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Fonte: Producdo do préprio autor.

Nas figuras [24] e 25| observa-se a resposta do sistema no dominio do tempo para a velocidade do
escoamento de 8,4 m/s. Observa-se que o sistema esta se aproximando do comportamento caracteristico
do flutter, no entanto a amplitude ndo foi constante. Essa faixa de transicao provavelmente se deve as
caracteristicas nao lineares do sistema, erros em alguma etapa da montagem ou folgas nas jun¢des que

podem ter acrescentado essas ndo linearidades.

Figura 24 — Resposta no tempo de translagc@o para velocidade de escoamento de 8,40 m/s
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Fonte: Producdo do préprio autor.
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Figura 25 — Resposta no tempo de rotacao para velocidade de escoamento de 8,40 m/s.
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Fonte: Producdo do préprio autor.

Nas figuras [26] e [27) observa-se a resposta do sistema no dominio do tempo para a velocidade do
escoamento de 9 m/s. O sistema oscila de maneira auto excitada e com amplitude constante, a partir
de uma perturba¢do minima ao sistema, tal comportamento possui caracteristicas proximas ao flutter,
porém devido a ndo linearidades do sistema, o modelo apresentou um comportamento mais proximo

de oscilacdes de ciclo limite (LCO).

Figura 26 — Resposta no tempo de translagcdo para velocidade de escoamento de 9 m/s
30
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Fonte: Producdo do préprio autor.
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Figura 27 — Resposta no tempo de rotagdo para velocidade de escoamento de 9 m/s.
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Fonte: Producdo do préprio autor.

Nas figuras 28] e [29) observa-se a resposta do sistema no dominio do tempo para a velocidade
do escoamento de 9,5 m/s. O escoamento estd a uma velocidade maior do que a velocidade critica
de flutter. Sendo assim, observa-se caracteristicas tipicas de um sistema instavel: oscilacdes auto

excitantes com amplitudes crescentes.

Figura 28 — Resposta no tempo de translacio para velocidade de escoamento de 9,5 m/s
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Fonte: Produgédo do préprio autor.
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Figura 29 — Resposta no tempo de rotagdo para velocidade de escoamento de 9,5 m/s.
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Fonte: Producdo do préprio autor.

Portanto, a velocidade critica de flutter medida experimentalmente foi de 9 m/s. Utilizando o
modelo numérico a velocidade critica de flutter tedrica foi 9,5 m/s. Entre a velocidade calculada e
a velocidade medida temos um erro de 5,5%. Esse erro provavelmente se deve a nio linearidades
do sistema, causadas por folga no fio-mola e também o atrito nos rolamentos que nao puderam ser

perfeitamente computadas no modelo tedrico.
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5 CONCLUSAO

Um dispositivo experimental para analise de fendmenos aeroelasticos foi projetado e construido.
Foi realizada a caracterizagdo dos parametros experimentais por meio de ensaios. Um modelo
aerodinamico foi implementado com os dados do aparelho, e assim foi obtido a velocidade critica de
flutter tedrica de 9,5 m/s. Tendo uma previsdo da velocidade de ocorréncia do fendmeno, o dispositivo
experimental foi montado a frente do tinel de vento soprador e foram realizados diversos ensaios.
Com os testes realizados foi possivel determinar a velocidade de flutter como sendo 9 m/s. Obteve-se
um erro de 5,5% entre a velocidade medida e a velocidade prevista pelo modelo.

Assim, pode-se concluir que o dispositivo experimental atendeu as expectativas e obteve-se 0s
resultados esperados, visto que foi possivel observar fendmenos aeroeldsticos com comportamento
proximos ao do flutter previsto, porém devido a ndo linearidades causadas por folgas e assimetrias
na montagem, o sistema apresentou caracteristicas proximas a oscilagdes de ciclo limite ao invés
do fendmeno linear de flutter. As etapas para alcangar o objetivo do trabalho: projeto, construcgao,
caracterizacdo e validag@o do dispositivo experimental foram concluidas com sucesso e obteve-se um
erro relativamente baixo (5,5%) entre a velocidade critica de flutter experimental e tedrica.

Algumas sugestdes para trabalhos futuros:
1. Modificar o projeto do dispositivo experimental para se obter 3 graus de liberdade;
2. Utilizar outros métodos para obtencao dos dados experimentais;

3. Investigar novas formas de acoplar o eixo da asa nas placas usinadas a fim de diminuir o atrito

causado pelos rolamentos;
4. Diminuir a massa total do sistema utilizando furos de alivio;

5. Estudar o efeito causado pelo uso de outros perfis aerodinamicos.
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