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Resumo

De acordo com agéncias de certificagdo aerondutica, a estabilidade de sistemas aeroeldsticos
deve ser assegurada mesmo em condicdes de falhas nos atuadores das superficies de controle.
Estes transdutores transmitem comandos do piloto as superficies de controle, sendo entdo de
extrema importancia para a aeronavegabilidade. Neste contexto, este trabalho consiste em de-
senvolver uma formulagd@o para andlise de estabilidade aeroeldstica considerando atuadores de
superficie de controle em modo de falha. Em particular, considera-se uma representacdo de

falha hidrdulica, o que permite descrever o atuador como um amortecedor viscoso ndo-linear.

Utiliza-se o método pk, amplamente utilizado para o cdlculo da velocidade de flutter, como base
para uma adaptacdo que permite considerar propriedades lineares equivalentes dos atuadores em
modo de falha e, com isto, avaliar a estabilidade do sistema nestas condi¢des de falha. Tais pro-
priedades equivalentes sdo obtidas a partir da impedancia mecanica dos transdutores. O método
pk modificado permite calcular diagramas V-g-f lineares equivalentes, que fornecem resulta-
dos conservativos para predi¢do de instabilidades. As condi¢des de flutter linear equivalentes,
identificadas com este novo método, representam os possiveis pontos de oscilacio de ciclo do
sistema com o atuador em falha. Os resultados sugerem que a abordagem é adequada para a
andlise desta condicdo de falha, sendo de fécil aplicacdo também para sistemas aeroeldsticos
complexos, de multiplos graus de liberdade.

Palavras-chave: Estabilidade aeroelastica. Atuadores de superficie de controle em modo de
falha. Linearizacdo equivalente. Método PK modificado. Flutter linear equivalente. Impedancia

mecanica.



Abstract

According to aeronautical certification agencies, the stability of aeroelastic systems must be
ensured even under failure conditions on control surface actuators. These transducers transfer
the pilot’s inputs to the control surfaces and because of this they are very important for safe
airworthiness. In this context, this work aims to develop an approach to carry out aeroelastic
stability analysis considering a control surface actuator in failure mode. In particular, it is a
conceptual representation of a hydraulic failure, which allows one to describe the actuator as a
nonlinear viscous damper. The pk method, widely used for calculating flutter velocity, is adap-
ted to consider equivalent linear properties of the actuators in failure mode. These equivalent
properties are obtained from the mechanical impedance of the transducers. Using the modi-
fied pk method, linear equivalent V-g-f diagrams are obtained, and they provide conservative
results for predicting the aeroelastic instabilities. Linear-equivalent flutter velocities are identi-
fied, which represent the possible limit cycle oscillation points due to the nonlinear transducer’s
behavior. The results suggest that the approach is suitable for the analysis of this failure condi-
tion, and it can be easily used to investigate complex aeroelastic systems with multiple degrees
of freedom.

Key-words: Aeroelastic stability. Control surface actuators in failure mode. Equivalent linea-

rization. Modified PK method. Linear-equivalent flutter, Mechanical impedance.
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I Introducdo

Sabe-se que antes de se iniciar a comercializagdo de aeronaves, bem como de produtos
em geral, as equipes de engenharia tipicamente definem especificacdes para atendimento de
requisitos, realizam ensaios padronizados, entre outras diversas andlises para predi¢dao de fun-
cionamento. Uma vez finalizado o projeto € possivel obter a homologacdo, que trata-se de
uma certificacdo que garante funcionalidade, integridade ao consumidor, além de qualidade e

segurang¢a.

No Brasil, a ANAC, Agéncia Nacional de Aviacdo Civil é o orgdo responsdvel pela normati-
zacdo, certificacdo, fiscalizagdo, e estabelece autorizagdes € concessdes que tangem o transporte
aéreo de passageiros ou cargas (ANAC, 2018). A certificagdo garante a confiabilidade de que
o produto desenvolvido atende aos requisitos estabelecidos em regulamentos internacionais de
aviagdo, visto que a certificacio da ANAC segue a convenc¢do de Chicago realizada em 1944,

também aceita por diversos outros paises.

No processo de homologacdo de aeronaves é comum a utilizacdo de ferramentas de simula-
¢do computacional devido ao auxilio que proporcionam no desenvolvimento de produtos, como
por exemplo a predicdo do comportamento dinAmico dos sistemas mecanicos e simulacdo de
testes em condi¢des de operagdo, reduzindo a necessidade da confec¢do de protétipos. Os re-
sultados obtidos por esses processos sdo utilizados também como evidéncias que garantem a

integridade do produto nas condi¢des de trabalho simuladas.

No presente contexto, esta dissertagdo de mestrado discute um processo de andlise de esta-
bilidade aeroeldstica para a condi¢cdo de um atuador de superficie de controle em modo de falha.
Trata-se de um escopo em aeroelasticidade, que é o ramo da engenharia que estuda os fendome-
nos associados aos efeitos que os carregamentos aecrodindmicos exercem sobre a estrutura das
aeronaves, incluindo as caracteristicas eldsticas da estrutura, os efeitos e suas implicagdes (BIS-
PLINGHOFF et al., 1996; WRIGHT; COOPER, 2007).

Segundo Collar (1946), entende-se que a aeroelasticidade € responsdvel pelo estudo das
interacoes do par fluido e estrutura, e considera em suas andlises a relacdo entre as forgas ae-
rodindmicas, eldsticas e inerciais, representadas respectivamente por A, E e I no diagrama de
Collar na fig.1, o qual é amplamente utilizado para ilustrar e classificar as possiveis andlises que

podem ser realizadas de acordo com as forgas presentes no sistema (FUNG, 1993).
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Figura 1 — Diagrama de Collar, sendo A as forcas aerodinamicas, E representa as
forcas eldsticas, enquanto I remete as forgas inerciais do sistema.

v
Fonte: Adaptado de Collar (1978)

O estudo da aeroelasticidade estdtica, representado por A.e., ocorre quando se tem forcas
aerodinamicas e elasticas. Analogamente, E.d. representa andlises de estabilidade dinamica,
sendo que, V estd associado a fendmenos de vibracao que ndo possuem influéncia de forca aero-
dindmica, e A.d representa a aeroelasticidade dindmica. Dentre os problemas classicos tratados
na aeroelasticidade, tem-se os fendmenos da divergéncia, contido no campo da aeroelasticidade
estdtica, e o flutter, que pertence ao dominio das andlises da aeroelasticidade dinamica (THE-
ODORSEN, 1935). Em particular, este trabalho compreende um estudo em aeroelasticidade

dindmica envolvendo atuadores de superficie de controle.

Atuadores de superficies de controle sdo dispositivos que permitem o piloto movimentar
a aeronave durante o voo. Apds uma solicitacdo do piloto, o atuador aplica for¢a que permite
a rotacdo de aileron, lemes, profundores, entre outras, alterando a distribuicio de for¢a sobre
o veiculo, gerando entdo uma correspondente alteracdo na direcdo de voo. As figuras 2 e 3
ilustram estas superficies de controle. O aileron € responsdvel pelo movimento de rolamento
da aeronave, por meio do comando das superficies de controle localizadas no bordo de fuga
das asas. O rolamento ocorre em torno do eixo longitudinal da aeronave. J4 o movimento de
arfagem, descrito pela rotacdo da aeronave em relacdo ao eixo lateral, € controlado por meio
das superficies de controle denominadas profundores, as quais estdo localizadas na empenagem.
Por sua vez, o leme, também localizado na empenagem, permite o controle do movimento de

guinada, que consiste na rotacdo da aeronave em relacdo ao eixo vertical (TALAY, 1975).

Tem-se em condigdes reais de engenharia que alguns tipos de falhas, como perda de pressado
hidrdulica, ruptura de fixagcdo, entre outras, podem danificar o sistema de atuagdo, implicando
em ndo se obter na superficie de controle o movimento desejado pelo piloto (MARE, 2016). No
entanto, mesmo nestas condi¢des, de acordo com as normas de certificacdo, a aeronave deve
manter a estabilidade, permitindo ainda que o piloto tenha aeronavegabilidade segura (FAA,
1965). Nas falhas nos sistemas hidrdulicos, tipicamente, o atuador da superficie de controle
exibe o comportamento de um amortecedor viscoso nao linear, conforme destaca Huet et al.

(2011) e como caracterizado por (MARE, 2016) como quadratico. Assim, mesmo nessas con-
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Figura 2 — Representacdo de superficies na empenagem da aeronave.

S~

\— profundor
(elevator)

leme (rudder)

pri)fundor leme
(elevator) (rudder)

Fonte: Adaptado de Talay (1975)

Figura 3 — Representacdo de superficies de controle na asa de uma aeronave.

aileron Asa
flap
aileron
flap

Fonte: Adaptado de Talay (1975)

dicdes, os projetos de engenharia devem assegurar o desenvolvimento de veiculos aéreos livres

de flutter dentro do envelope operacional da aeronave.

Diante deste contexto, o presente trabalho apresenta uma metodologia de andlise de esta-
bilidade aeroeldstica considerando o atuador da superficie de controle como um amortecedor
viscoso ndo linear. A proposta é baseada na sugestdo apresentada no trabalho de Huet et al.
(2011). Considera-se a secao tipica de trés graus de liberdade, com aerodinamica ndo estacio-
ndria de Theodorsen (1935). A proposta compreende uma adaptagdo do método pk para incluir
propriedades lineares equivalentes do transdutor em falha. As propriedades s@o obtidas a partir
da simulagdo numérica e a descricdo matemética de um modelo de for¢ca nao linear, afim de
representar adequadamente o ensaio experimental de impedincia mecanica, que permite des-
crever o atuador em falha através de rigidez e amortecimento lineares equivalentes, para cada

amplitude e frequéncia de movimento de interesse da andlise. Os resultados permitem se obter
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diagramas V-g-f lineares equivalentes, que informam condi¢des de voo com possiveis oscila-

¢oes de ciclo limite. A partir deste estudo tem-se que a metodologia proposta é adequada para

aplicacdes de engenharia.

1.1

Objetivos

O objetivo principal deste trabalho € adaptar o método pk para considerar a influéncia do

atuador de superficie de controle em modo de falha hidrdulica.

Destacam-se entre os objetivos secundarios:

1.2

1.3

Verificar a resposta do sistema dindmico da secdo tipica de trés gdl no envelope aerodi-
namico definido como instdvel, por meio dos graficos V-g-f, bem como discutir o flutter

linear equivalente;

Utilizar uma simulagdo computacional do ensaio de impedancia para obter propriedades

equivalentes de amortecedores viscosos ndo lineares;

Contribui¢des do Trabalho

Ter adaptado o método pk para compreender iteragdes nas frequéncias angulares para
incluir as propriedades lineares equivalentes de atuadores em modo de falha hidrdulica,

descritos por forca de amortecimento ndo linear;

Ter discutido o conceito de flutter linear equivalente e de possiveis pontos de oscilagdes

de ciclo limite.

Organizacdo do Trabalho

O conteudo deste trabalho estd organizado na seguinte forma:

e O capitulo 1 apresenta a introducdo do tema deste trabalho, andlise aeroeldstica do atua-

dor de superficie de controle em modo de falha hidrdulica, expondo de modo genérico, a
motivacdo do estudo desenvolvido, as aplicagdes, assim como o contexto sobre o domi-
nio da aeroelasticidade que abrange simulagdes numéricas com o intuito de predi¢do do

comportamento de sistemas dinAimicos em condi¢des de operagao.

O capitulo 2 discute a dindmica linear do aerof6lio com trés graus de liberdade utilizando-
se como referéncia o trabalho desenvolvido por Theodorsen (1935). Exibe-se as carac-

teristicas geométricas e propriedades fisicas essenciais utilizadas para a modelagem do
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sistema. Além disso, evidencia-se as varidveis que compdem as equagdes do movimento
que representam a dindmica do aeréfolio, assim apresenta-se a formulacio na forma ma-
tricial. Discute-se, também, o conceito de estabilidade e o fendmeno flutter, destacando-
se a necessidade de se considerar os efeitos ndo lineares do atuador em falha descrito por

um amortecedor ndo linear.

No capitulo 3 discute-se as caracteristicas do atuador das superficies de controle, 0 mo-
delo de amortecimento, efeito da falha hidrdulica, o funcionamento do dispositivo anti-
flutter, assim como o método via ensaio de impedancia usado para se obter as proprie-

dades lineares equivalente do dispositivo em falha.

No capitulo 4 apresenta-se o método pk na sua forma cléssica e, também, a versdo mo-
dificada para considerar as propriedades lineares equivalentes do atuador em modo de
falha.

O capitulo 5 compreende as simula¢des numéricas caracterizando o flutter linear, que
representa a condi¢cdo do atuador em modo normal de operagdo (sem falha), além das
simulagdes das condigdes que representam falhas no sistema hidrdulico, que permitem se

obter os diagramas de flutter linear equivalente.

Finalmente, o capitulo 6 apresenta as consideracdes finais do trabalho, além de sugestdes

para trabalhos futuros.
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2 Modelo Aeroelastico

Este capitulo apresenta o modelo dindmico do sistema aeroeldstico de trés graus de liber-
dade, além de apresentar sucintamente o conceito de estabilidade. Também, apresenta-se uma

breve descri¢ao do fendmeno de flutter.

2.1 Secao Tipica com 3 gdl

A figura 4 apresenta a se¢do tipica com trés gdl, representando o deslocamento vertical h(t),
o deslocamento angular do aerofdlio a(f) e o deslocamento angular da superficie de controle
B(t). Suas principais dimensdes sdo a corda ¢, que equivale ao comprimento do aerofélio
delimitado pelos bordos de ataque e de fuga; a semi-corda b = ¢/2, e o posicionamento dos
centros aerodinamico, eldstico, geométrico e de gravidade, indicados pelas letras A" B CeD'.
Também, apresenta-se por E' € F’ os centros eldstico € o centro de gravidade da superficie
de controle respectivamente. Na figura, kj, € a rigidez associada ao deslocamento vertical do

aerofdlio, kq € arigidez torcional e kg € a rigidez torcional da superficie de controle.

2.2 Equacdes do Movimento do Sistema Aeroelastico

A Eq. (1) descreve o movimento do sistema aeroeldstico em condi¢do nominal (sem falha
no atuador), sendo M a matriz de massa, B a matriz de amortecimento estrutural e K a matriz
de rigidez. F, é o vetor de forcas aerodindmicas nao-estaciondrias, que depende do movimento
do sistema aeroeldstico, das caracteristicas do escoamento (velocidade V e massa especifica p)
e da geometria da estrutura, representada pela letra G como apresentado por Wright e Cooper
(2007).

Mii(z) + Bu(r) + Ku(t) = F, (i, u,u,7,V,p,G) (1)
Para a secdo tipica de trés graus de liberdade, o vetor de deslocamentos u(z) é dado por:

T
u(r) = {h(r) 0 ﬁ(t)} @
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Figura 4 — Caracteristicas geométricas de um aerofélio com trés gdl, deslocamento
vertical e angular do aerof6lio h(r) e a(t), e o deslocamento angular da superficie
de controle B(¢). Sendo ¢ a corda do aerofdlio, b a semi-corda, kj, a rigidez ao
deslocamento vertical do aerofdlio, ky a rigidez torcional e kﬁ a rigidez torcional
da superficie de controle. Os pontos A’, B, C' e D’ representam os centro
aerodinimico, eléstico, geométrico, de gravidade do aerofélio, os pontos E’ € F’
identificam os centros eldstico e de gravidade da superficie de controle.
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Fonte: Adaptado de Theodorsen (1935)

Theodorsen (1935) define as rigidezes da se¢do tipica em termos de frequéncias naturais
para um sistema de trés graus de liberdade desacoplado de acordo com as eq.(3), relagdo utili-
zada de modo andlogo por Lima (2016) ao analisar um aerofélio com dois gdl e aerodindmica

estaciondria. Assim, tem-se que

k= mao;, ko = I, kg =I5 095 3)
sendo as inércias Iy e Ig definidas em termos de raios de giragdo ro € rg. Tais raios per-
mitem representar as inércias de determinada forma de aerofélio em fun¢do da semicorda b, tal

que d = br(, 0 que permite definir o raio de giragao como a razao entre a inércia e a massa do
Ty

mb?’

2

sistema multiplicado pela semicorda, ou seja, = Com isto, as inércias do aerofdlio e
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da superficie de controle sdo dadas por:

Iy = m(brg)? @
IB = m(brﬁ)z

Considerando que o centro eldstico de um aerofélio tipicamente pode ndo coincidir com o
centro de gravidade, o momento estatico de massa S € Sg, respectivamente para o aerof6lio
e a superficie de controle, geram forgas, devido a aceleragdo, em todos os graus de liberdade.

Tem-se que

So = mbxy Sg = mbxg (5

sendo x¢ € xg pardmetros admensionais que associados com a semi-corda b definem respectiva-
mente a distancia entre o centro eldstico e o centro de gravidade do aerofdlio, e da superficie de
controle. Observe que as distincias entre os posicionamentos presentes na caracterizagdo da ge-
ometria do aerofdlio na figura 4 estdo em funcio da semi-corda b e associadas a um pardmetro
adimensional, de modo que a distancia seja fixa e representada em metros, uma vez definidos

os parametros adimensionais.

Assim, partir da soma de forcas e momentos atuantes no aerofélio, em cada grau de li-
berdade, pode-se estabelecer o modelo dindmico da Eq. (1), tal que as matrizes de massa M e
rigidez K assumam a configuracdo abaixo. Utiliza-se neste trabalho, a abordagem matematica
desenvolvida por Theodorsen (1935), que desenvolve a anélise aerodindmica a partir do modelo
da placa plana, considerando-se assim, o efeito de acoplamento na matriz de massa enquanto

que a matriz de rigidez possui configuracdo diagonal.

m Sa Sﬁ

M= | S, Iy (Ig +Spb(c—a)) (6)
S (Ig+Spb(c—a)) Ig
k, 0 0

K=| 0 k, O (7)
0 0 kg

Salienta-se ainda que a e cg, tratam-se de pardmetros adimensionais associados a semi-corda,
que relacionam a distancia entre os centros eldsticos e o centro geométrico e, por isto, influen-

ciam diretamente na dinimica do sistema.
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2.3 Amortecimento Estrutural

Considerando a matriz de modos estruturais ® = [®, ... bm®P,] obtida pela solugio do pro-
blema de autovalor [M_IK — lil} ®; =0, sendo A; = a),f(l.), @, (;) a i-ésima frequéncia natural e

®; 0 i-¢ésimo modo de vibrar, para i = 1,...,n, a matriz de amortecimento modal é dada por
Byy = ' BP 8)

Para a matriz de amortecimento estrutural proporcional as matrizes de massa e rigidez, tem-
se Bueno (2007)

B = oM+ B,K ©)]

Substituindo a Eq; (9) na Eq. (8), tem-se as matrizes de massa modal e rigidez modal, respecti-
vamente iguais a Mgy = ' Mb e Kyp = P K.

Sabe-se, também, que a matriz de Byy € diagonal, tal que o i-ésimo elemento da diagonal €
dado por Gawronski (2004)

By, =28, (10)

Assim, definindo um fator de amortecimento &; para cada modo de vibrar n, é possivel se obter
a matriz de amortecimento modal By de acordo com a eq.(11), e, a partir desta especificagdo,

pode-se calcular os valores dos escalares oy, e 8, resolvendo o seguinte sistema:

2(510),1(1) 0 0 0
0 286w, O 0

Byo = an
o 0 0 0
0 0 0 2&,10)”(”)
(07
we Pt =B, (12)
Po

sendo diag( ) a diagonal da matrix tal que diag(By¢) € posicionada como um vetor coluna
n x 1 e representado por Bg ¢- Analogamente, posiciona-se as matrizes diagonais, diag(Mgg ) €
diag(Kye) em vetores de dimensdo n x 1, de modo a obter a matriz W sendo uma matriz n x 2

dada por
o d d
W= [M¢¢ K¢¢] (13)

sendo n o nimero de graus de liberdade do sistema. Note que o sistema da Eq. (12) € obtido

a partir da Eq. (9) reescrita nas coordenadas modais. Ainda, note que a Eq. (12) envolve uma
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matriz retangular e, portanto, uma solu¢ao aproximada pode ser obtida empregando a pseudo

inversa de Moore Penrose W . Entio, o vetor solugdo {a; B}’ é dado por

(073

o =W Bl (14)

Note que a solucdo aproximada permite se obter uma matriz de amortecimento aproximada
B,p, ou seja, B~ oM+ B,K = By, tal que B% = ®'B, »® é uma matriz diagonal dominante,
sendo sua diagonal fungdo de fatores de amortecimento estrutural aproximados &7, i=1,...,n,

com valores proximos aos &; (Eq. 10), isto é, & ~ &; para cada modo. Tem-se entéo que

By = diag(28 w1y, - s 287 0,(n)) = By )

Para clareza de entendimento, perceba que ao se utilizar este procedimento para calcular
os valores de oy, € B, a partir de fatores de amortecimento &; de referéncia, e com estes valores
se obter a matriz de amortecimento estrutural B, os fatores de amortecimento que atuam no
sistema, e influenciam na velocidade de flutter, sdo os valores §l—ap , em vez das referéncias
&i. Por simplicidade, emprega-se neste texto a notagdo &, &o € &g para indicar os fatores de
amortecimento de cada modo estrutural da secdo tipica de trés graus de liberdade, sendo que

correspondem respectivamente a 5{1 P, ‘g’; Pe 5;1 P na notacdo apresentada nesta secao.

2.4 Estabilidade de Sistemas Dinamicos

Pode-se avaliar a estabilidade de um sistema dindmico através da andlise da variacdo tem-
poral da energia. De acordo com Bueno (2014), o conceito de estabilidade de Liapounov (1907)
estabelece que o sistema € dito estdvel, se e somente se, a variagdo temporal da energia do sis-
tema E € negativa, conforme a Eq. (16), sendo uma condic@o necessdria para caracterizar um
sistema como estavel.

i [Eq(1)] <0 (16)
dr "

Sendo o sistema dindmico estavel, sua resposta apresenta amplitude decaindo ao longo do
tempo, conforme ilustra a figura 5. No entanto, o sistema pode também ser marginalmente

estdvel, apresentando amplitude de movimento constante ou, ainda, instdvel, com amplitude
crescente ao longo do tempo.

Outro ponto que cabe andlise e discussdo, no contexto deste trabalho, é que se analisa a
estabilidade da resposta aeroeldstica, e nao a estabilidade do sistema em si, portanto, sistemas
ndo lineares podem apresentar diversas solugdes coexistentes, estdveis ou instiveis, de acordo

com as condicdes de contorno utilizados, ou método de anélise de estabilidade. Evidencia-se a
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Figura 5 — IlustragOes da resposta de um sistema dindmico: estdvel (linha
tracejada, preta), marginalmente estdvel (linha continua, azul) e instavel (linha
pontilhada, vermelha).
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Fonte: Adaptado de Balachandran e Magrab (2011)

ideia proposta por Liapounov (1907) afim de ilustrar e associar graficamente o comportamento e

resultados de instabilidades das respostas aeroeldsticas exibidas nos posteriores capitulos deste

trabalho.



27

2.5 Flutter

A partir das defini¢cdes de Fung (1993), Bisplinghoff et al. (1996), Wright e Cooper (2007),
pode-se descrever o fendmeno flutter como uma oscilagcdo autoexcitante que ocorre quando
um modo de vibrar do sistema aeroeldstico deixa, em determinada condi¢do de voo (p,V),
de dissipar e energia e passa recebé-la do escoamento, o que é caracterizado por um fator de

amortecimento aeroeldstico positivo.

O flutter € um fendmeno perigoso devido ao seu cardter destrutivo e, principalmente, por
sua caracteristica autoexcitante. Com o aumento da velocidade da aeronave atinge-se uma con-
di¢do critica de voo, neste limite operacional, ocorre um decremento acentuado do fator de
amortecimento da estrutura devido ao carregamento aerodinamico. E consequentemente, nesta
condi¢do de voo tem-se o flutter, fendmeno que representa as oscilagdes autoexcitantes que po-
dem aumentar sua amplitude caso este limite operacional descrito como condi¢do critica ndo
seja respeitado. Neste cendrio, tem-se condi¢do de voo insegura, pois pequenos distirbios na
velocidade do escoamento, ou efeitos externos como rajadas de ventos laterais, podem facilitar
e operar como gatilhos para a ocorréncia de oscilacdes com maiores amplitudes e de maior vio-
Iéncia capazes de colapsar a estrutura da aeronave (FUNG, 1993). Por isto, o desenvolvimento
de veiculos aéreos segue rigoroso processo de andlise, resultando na defini¢do de um envelope

de voo no qual a aeronave pode operar (FAA, 1965).

A tipica andlise fisico matemdtica do flutter consiste em avaliar os autovalores do sistema
para cada condicao de voo (p,V), o que permite definir frequéncias e fatores de amortecimento
aeroeldsticos. Com estas informacdes pode-se construir diagramas V-g-f, que apresentam estas
caracterfsticas de forma conveniente, conforme apresentado e discutido no capitulo 5. Trata-se
de uma forma ilustrativa, comumente empregada na andlise de flutter. Também, a andlise de
autovalores permite, a partir dos autovetores, visualizar os modos de vibrar aeroeldsticos para

cada condicao de voo de interesse.

2.6 Nao Linearidades Em Analises Aeroelasticas

O fendmeno de flutter pode ser identificado por uma andlise linear, conforme apresentam
indmeros trabalhos da literatura. No entanto, ndo linearidades estruturais e aerodinamicas po-

dem alterar a estabilidade do sistema.

As origens de ndo linearidades no escoamento normalmente estdo associadas a natureza
de algumas condi¢des do fluxo de ar, como ondas de choque em escoamento transdnico. Por
outro lado, as ndo linearidades associadas a parte estrutural sdo geralmente devido a rigidez,
amortecimento, folgas, atrito, entre outras, conforme destaca Camilo (2007), Almeida (2012),
Vasconcellos (2012).
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Em particular, o presente trabalho concentra-se em realizar uma anélise aeroeldstica na se-
¢ao tipica de trés gdl considerando dois cendrios. No primeiro, o atuador responsédvel pelo mo-
vimento da superficie de controle opera em condic¢fo intacta, também denominada neste texto
como condi¢do nominal. Neste caso, o atuador n@o influencia nas caracteristicas estruturais do
sistema. Por outro lado, no segundo cendrio de andlise, o atuador apresenta uma condic¢ao de
falha, representando uma falha de sistema hidrdulico, porém devido ao dispositivo anti-flutter
que compdem o sistema do atuador € possivel ainda comandar a superficie de controle na condi-
¢do de operacdo denominada modo de falha. Nesta condi¢d@o, o atuador apresenta uma redugdo
de suas propriedades nominais, de rigidez e amortecimento e, adicionalmente, exibe um com-
portamento tipico de um amortecedor viscoso ndo linear, combinado com atrito. Detalhes de
falhas de atuadores de superficie de controle podem ser encontrados na literatura, como por
exemplo no trabalho de Maré (2016), que discute que este tipo de atuador apresenta uma forga
de amortecimento quadratico com efeito de amortecimento de Coulomb, conforme se discute
no capitulo 3.
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3 Atuadores de Superficie de Controle

Neste capitulo sdo apresentadas informagdes gerais sobre um atuador de superficie de con-
trole, além das forcas de amortecimento quadrético e de Coulomb, que descrevem a condi¢do
de falha em estudo neste trabalho. Também, apresenta-se a representacdo linear equivalente
(LE) para a forca ndo linear do atuador em modo de falha, bem como o procedimento do ensaio

de impedancia, que permite se obter a representacdo LE.

3.1 Atuadores Hidraulicos

Em linhas gerais, pode-se dizer que os atuadores hidrdulicos realizam movimentos de
avanco e de recuo da haste. Construtivamente os atuadores de dupla acido possuem duas cama-
ras de pressdo separadas por um &mbolo, como € apresentado na ilustracdo da figura 6. Ainda,
de acordo com a linha de alimentagao hidrdulica, define-se a dire¢do do movimento da haste do
atuador e, no caso dos atuadores de dupla a¢do, associa-se a este componente hidrdulico as val-
vulas direcionais, responsdveis pelo controle de fluxo do fluido hidrdulico, e consequentemente,

do movimento de avango e recuo do transdutor.

Figura 6 — Representagdo ilustrativa do atuador hidrdulico de dupla acdo.

Avango = Recuo

A
A

Alimentagdo Reservatorio Reservatério Alimentagdo
Fonte: Adaptado de Maré (2016)
Para estes atuadores, uma caracteristica dos sistemas hidrdulicos € que a velocidade do mo-

vimento que o atuador realiza estd associada diretamente a pressao na linha de alimentagio

hidrdulica, assim como o fluido de trabalho, pois propriedades fisicas, como densidade e com-
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pressibilidade, influenciam o sistema, em nivel de velocidade e também de for¢a Dilda et al.
(2007). De modo geral, pode-se utilizar o ar como fluido em sistemas que necessitam de maior
velocidade no acionamento. No entanto, os sistemas aeronduticos consideram tipicamente 6leos
visto a necessidade do atuador aplicar considerdveis niveis de forca (CAMARGO, 2010). Para
clareza de entendimento, ilustra-se na figura 7 a representacdo da conexdo entre o atuador hi-
drdulico com a rotacdo da superficie de controle. Note que, enquanto a haste do atuador se
move em translacdo da dire¢do do corpo do transdutor, a superficie de controle gira em torno
do eixo indicado no desenho como hinge line. Observe, ainda, que para pequenos angulos o

deslocamento A do atuador equivale aproximadamente a relagdo A ~ rf3.

Figura 7 — Detalhe da conexdo entre o atuador e a superficie de controle.

hinge line

direcdo da forga
do atuador

superficie
sustentadora
superficie
de controle

Fonte: Adaptado de Talay (1975)

As vantagens da utilizac@o do sistema hidrdulico em aeronaves estd intrisicamente relacio-
nada a caracteristica de reversibilidade do comando das linhas de pressdo, pois diferentemente
dos componentes elétricos, os sistemas hidrdulicos suportam mudangas rdpidas e sequenciais
de direcio (CAMARGO, 2010) . Em relacdo aos sistemas pneumadticos, como utiliza-se o ar
como fluido, sabe-se que apesar do sistema apresentar um maior velocidade de acionamento,
trata-se de um fluido compressivel, sendo assim, a capacidade dos sistemas hidrdulicos em re-
lacdo a forga é maior, pois, o sistema hidrdulico opera em linhas de pressdes de amplitude mais
elevadas.

3.2 Forcas de Amortecimento

No contexto de sistemas dindmicos, pode-se definir que o amortecimento trata-se da dissi-
pacdo de energia que ocorre, comumente por meio da transmissao de calor e som (SANTADE,
2017). Também, tem-se que os atuadores de superficie de controle, particularmente em modo

de falha hidrdulica - o que implica em exibirem comportamento dindmico de amortecedores,
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sdo os elementos mecanicos associados a essa funcao (MARE, 2016).

Basicamente, pode-se classificar as forcas de amortecimento como: lineares e ndo lineares.
Em particular para amortecedores viscosos, descreve-se a forca de amortecimento pela equa-
¢do (17), que utiliza o parimetro ¢ como expoente da velocidade (¢) da haste (SANTADE,
2017). Sendo ¢ # 1, tem-se a for¢a de amortecimento nao linear, que tipicamente descreve um
amortecedor viscoso ndo linear. Tem-se, tanto para um caso ndo linear, quanto linear, que a

forca € descrita, de modo geral, por um parametro C de proporcionalidade a velocidade.

Fu(t) = Cu(r)? (7

Note que para ¢ = 1, na Eq. (17), obtém-se o modelo classificado como amortecimento
viscoso linear, de acordo com Ruzicka e Derby (1971). Trata-se de um dos mais recorrentes
modelos na representacao da dissipacdo de energia em sistemas dindmicos, nos quais, a dissi-
pacdo ocorre devido ao efeito do atrito ocasionado com a movimentag¢do do fluido no atuador
(RUZICKA; DERBY, 1971).

Além deste modelo linear, pode-se citar, também, os modelos ndo lineares mais comuns,
que sao o modelo de Coulomb para ¢ = 0, e o quadrdtico, definido para ¢ =2 (RUZICKA;
DERBY, 1971; BELARDO et al., 2013).

3.2.1 Amortecimento Quadrdtico

Para a representacdo do modelo de amortecimento viscoso nido linear quadrdtico, utiliza-se
a Eq. (18), sendo C o coeficiente de amortecimento, i(t) a velocidade do émbolo e sign( ) a

func¢do sinal.
1, (t) = Ci?sign(i) (18)

Para se estabelecer o ciclo de operacdo do atuador considera-se o movimento de avango
e recuo do componente ao longo do tempo, descrito pela Eq.(19), sendo A a amplitude movi-

mento, @ a frequéncia, ¢ o tempo, e sin( ) a fungdo seno.
u(t) = Asin(or) (19)

Assim, a partir da Eq.(19), obtém-se por derivagdo temporal a velocidade (f) necessdria para

se calcular a forca de amortecimento (Eq. 18). Assim, tem-se que #(t) é dada por

i(t) = Awcos(t) (20)

Para ilustrar, a figura 8 apresenta um exemplo de deslocamento e velocidade do €émbolo do
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atuador, além da respectiva fungdo sinal. Também, a figura 9 exibe o comportamento da forca
de amortecimento quadrdtico para diferentes valores de coeficiente C. Tem-se que a forga f, (1)

é diretamente proporcional a este coeficiente, conforme apresenta a Eq. (18).

Figura 8 — Deslocamento e velocidade do €mbolo do atuador e ilustragao da
fungao sign( ) associada ao movimento paraA =0.2me @ = /4 rad/s .

Desl.[m]

Vel.[m/s)
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 9 — Forca de amortecimento quadrdtico para A = 0.2 m, @ = m/4 rad/s, e
Ci=1,C=2,eC3=5kg/m.

Forga [N]

Tempo [s]

Fonte: Elaborado pelo autor.



3.2.2  Amortecimento de Coulomb

Conforme destaca Maré (2016), o atuador de superficie de controle apresenta forca de atrito.
Em particular, neste trabalho considera-se o atrito de Coulomb para, juntamente com a forca de
amortecimento quadrético, compor a forca ndo linear do atuador em modo de falha. De acordo
com Ruzicka e Derby (1971), Santade (2017), pode-se descrever a for¢ca de amortecimento de

Coulomb, também citada na literatura como atrito de Coulomb, conforme mostra a Eq. (21).

fe(t) = ffSign(u)

sendo fr o

coeficiente e equivale a0 médulo da forga, obtido por fy = UN, na qual N € a

for¢a normal entre as partes e U € coeficiente de atrito dinamico.

fr= K

Figura 10 — Forga de amortecimento de Coulomb para A = 0.1 m, @ = n/4 rad/s,
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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3.3 Forca do Atuador em Modo de Falha

Considera-se neste trabalho que a forca do atuador em modo de falha Faf é composta de trés
componentes. A primeira consiste em uma parcela da rigidez nominal do atuador. Assim, em
particular para a secdo tipica em estudo, tem-se que tal parcela corresponde a fj = k;; B, sendo
k‘g < kﬁ a rigidez reduzida devido a falha - que, de forma ilustrativa, como representar o efeito
de uma diminui¢do da pressdo no sistema hidrdulico que comanda o atuador. Por outro lado, as
demais componentes de Faf correspondem a soma das for¢as de amortecimento quadratico e de

Coulomb, tal que F; /= Jx+ fu1, sendo

Jui(t) = fo(1) + fe(r) (23)

na qual o subescrito n/ € utilizado para indicar a caracteristica ndo linear da forca. De forma
ilustrativa, a figura 11 apresenta trés configura¢des de f;,; obtidas para f; > f., f; =~ f. e, por fim,
Jq < fe. Sdo considerados para pardmetros C = 30 kg/m, e t; = 2.5 X 1073, up, =2.5x10"" e

Uz = 2.5, respectivamente.

Figura 11 — Representacido qualitativa dos aspectos da for¢a ndo linear de acordo
com a predominancia dos efeitos do amortecimento quadritico e de Coulomb.

15

Tempols]

Fonte: Elaborado pelo autor.
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3.4 Representacao Linear Equivalente

A andlise de estabilidade aeroeldstica para o atuador em modo de falha € realizada consi-
derando uma representacdo linear equivalente da forca f,; do atuador em modo de falha. Note
que, uma vez que F, /= fx + fa, 0 termo linear f; pode ser facilmente rearranjado na forma
matricial, como se destaca na Eq. (46). Assim, aplica-se uma abordagem tipicamente definida

na literatura como método da Lineariza¢do Equivalente (MLE).

De acordo com Feixin et al. (2013), o MLE consiste em representar aproximadamente um
comportamento ndo linear utilizando uma equacgdo linear. Assim, tratando-se de uma aproxi-
macao, deve-se avaliar se o resultado obtido é de adequada representatividade. De modo geral,
a forca equivalente resultante ndo deve ter médulo maior que a forga ndo linear que se deseja
representar, pois, no processo de aproximacao utiliza-se a anélise espectral da for¢a ndo linear e
considera-se na aproximacao somente a frequéncia de excitagcdo que contém a maior amplitude,
desprezando-se a contribuicdo das demais frequéncias presentes no espectro. Neste trabalho, de
acordo com a representagdo utilizada para a for¢a ndo linear, obteve-se uma relagdo de cerca de
Jeq = 0.95f,; ao utilizar o MLE.

Neste trabalho considera-se que forca f,; pode ser adequadamente descrita por uma forga
equivalente f., & f,;, uma vez que, ao realizar a simulagdo niimerica no Octave para representar
o ensaio de impedancia os resultados obtidos da razdo entre a f,, pela f;,; variaram entre 0.95 e
0.99, sendo tal forca equivalente composta por duas parcelas, respectivamente proporcionais ao
deslocamento e a velocidade do émbolo do atuador. Em particular, esta representacdo € parti-
cular para cada amplitude e frequéncia de movimento do €émbolo do transdutor. Assim, tem-se
que foq = gk(A, @)u+ge (A, @)it, sendo gi( ) e gg( ) fungdes que descrevem efeitos de rigidez
e amortecimento. Tais efeitos sdo respectivamente denominados rigidez K,,; € amortecimento

C.q4 lineares equivalentes, e permitem escrever a seguinte equacao

Jeq(t) = Keq(A; @)ult) + Ceq (A, @)i(1) (24)

A figura 12 apresenta uma ilustracdo da representacio linear equivalente da for¢a ndo linear
do atuador em modo de falha. Note que, para cada possivel amplitude A e frequéncia @ de
movimento do émbolo, do atuador em modo de falha, tem-se um par de propriedades lineares

equivalentes.
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Figura 12 — Representacao dos elementos que compdem a forca equivalente

JlD)

C,(4,w)

Fonte: Elaborado pelo autor.

3.4.1 Rigidez e Amortecimento Lineares Equivalentes

Para se obter K,, e C,; pode-se aplicar a transformada de Fourier em ambos os lados da
Eq. (24), tal que:

Fog(00) = KegU (@) + Cog joU (o) (25)

sendo j = \/f — 1) o niimero complexo imagindrio puro. Considerando uma oscilagdo imposta
no émbolo do atuador, na frequéncia @y, tal que u = A sin(myt ), pode-se estabelecer relagoes de
entrada e saida na forma D(ay), Z(my) € M,,(®), que representam respectivamente a rigidez

dindmica, a impedancia medanica e a massa aparente do atuador, tais que

D(jw) Keq + j®Ceq
Z(jo) = —jo Koy + Coy (26)
Mg,(jo) —0 K,y — jo'Cy
sendo que
Feq(an) Foq(ap) Feq(ao)
D(wp) = -4 Z(op) = -2 M, =4 27
T A AT )= ) )

e Va(ap) = joopU(wy) é a velocidade e A,(wp) = —@3U () a aceleragio no dominio da

frequéncia.

A partir da Eq. (26) pode-se obter as propriedades lineares equivalente a partir da seguinte

equagao:
{ B Z[D(jay)] — w7 Z(ja)] — 0§ Z[Map(j)]
‘4 = = — (28)
Ceq } J1D(jon)] . —I [Map(jon)]
o R[Z(jan)] wz

sendo #|[ | a parte real e .#| | a parte imaginéria.
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Esta abordagem consiste em considerar a componente da funcao de resposta em frequéncia
(D, Z ou M,,) apenas correspondente a frequéncia @y, na qual ocorre 0 movimento. Assim,
uma vez que se considera f,; & f,;, pode-se submiter o0 atuador a um movimento imposto, nas
amplitude e frequéncia (A, @) de interesse da andlise. Com isto, pode-se aplicar a transformada
de Fourier na forca ndo linear representada pela combinacdo das for¢as de amortecimento qua-
drética e Coulomb e considerando-se ainda a excitagéo harmonica u = Asin(@yt), obtendo-se
F | feq] = Feq €, substituindo F,,(ap) na Eq. (27), é possivel calcular K., (A, ax) e Cey(A, aX)
usando a Eq. (28). Tal procedimento de impor o movimento harménico no atuador, previa-
mente sua conexao no sistema aeroeldstico, € conhecido como ensaio de impeddncia, conforme

se descreve sucintamente a seguir.

3.4.2 Ensaio de Impedancia Dindmica do Atuador

A representagdo linear equivalente do atuador de superficie de controle € de extrema im-
portincia para a certificagdo aeroeldstica de aeronaves. Para isso, comumente, emprega-se o
ensaio de impedancia dinamica, que tem a finalidade de quantificar as propriedades dos atuado-
res operando em condi¢des de pleno funcionamento da poténcia hidrdulica, obtendo-se curvas
caracteristicas que relacionam as varidveis forca, deslocamento, velocidade, frequéncia de ex-
citacdo, como apresentado por Ribeiro e Abreu (2014) na caracterizagdo de um atuador magne-
toreoldgico e, também, por Duarte (2008). No ensaio, testa-se também condi¢des adversas de
funcionamento, como por exemplo reducao da pressao hidrdulica de alimentacio do transdutor,
sendo esta ultima condicdo denominada modo de falha (LAYTON; GAINES, 2007).

Para realizag@o do ensaio de impedancia dindmica utiliza-se um equipamento eletromeca-
nico especifico, o qual, contém na drea de teste do atuador dois acoplamentos, sendo um fixo
e outro moével associado a um transdutor. O atuador é alimentado por um sistema hidrdaulico
auxiliar, representando suas condicdes de funcionamento'. Para immplementar este ensaio é
necessdrio controlar a pressdo hidrdulica p, a temperatura 7', frequéncia de excitagdo @ (ou
seja, de movimento da haste do atuador), amplitude A do movimento da haste, além de forca
resultante e velocidade da haste ao longo do tempo (LAYTON; GAINES, 2007; SANTADE,
2017).

Destaca-se que, assim como o sistema aeroeldstico apresenta uma resposta dinamica dife-
rente de acordo com o envelope aerodinamico (P, Vi.qs), @ impedancia do atuador estd associada
diretamente com o par (A, @). Neste ensaio, a pressdo e temperatura também influenciam, pois o
fluido hidréulico pode ser sensivel a esses parametros, o que exige utilizacdo da instrumentagdo
adequada, como termopares € mandmetros, nas linhas de alimentacdo e retorno, para manté-lo
em monitoramento durante os ensaios (LAYTON; GAINES, 2007) e (SANTADE, 2017).

1Quando estd operando na aeronave, fixado a superficie de controle.
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Para implementacgdo pratica do ensaio, € indispensdvel ter um sistema de aquisi¢ao de sinais
para registrar forca e velocidade na haste do atuador, enquanto € movimentado (note que trata-
se de um movimento imposto e, portanto, exige o sistema auxiliar de atuagdo). No ensaio,
registra-se forca e velocidade para um nimero determinado de ciclos para cada condicdo de
movimento, ou seja, cada par (A, ®). Estas condi¢do sdo definidas pelo engenheiro analista,
que considera as possiveis amplitudes de rotacdo da superficie de controle, bem como a faixa
de interessa na andlise aeroeldstica. Um exemplo de sistema de atuacdo auxiliar € apresentado
na figura 13. O ensaio requer aplicac@o de procedimento padronizado e controlado, como por
exemplo, recomenda-se ndo se considerar os primeiros ciclos de movimento no célculo das
propriedades lineares equivalentes, visto que é importante aguardar a temperatura do fluido
hidraulico se estabilizar (LAYTON; GAINES, 2007).

Segundo o ensaio de impedancia realizado para a aeronave F-22, descrito no trabalho de-
senvolvido por Layton e Gaines (2007), mediu-se o deslocamento no atuador com o auxilio de
um arranjo de lasers, o que resultou em baixos niveis de erros (entre 1 € 2%). Recomenda-se,
ainda, neste trabalho, tipos de carregamentos especificos, de acordo com a condi¢do de operagao
do atuador, sendo ,por exemplo, utilizado os procedimentos de carregamento Alternating Mean
Load e Ramp Load, sendo que o primeiro consiste no carregamento alternado de diferentes in-
tensidades de forgas, e o segundo modelo que consiste no aumento gradual do carregamento do

sistema. Detalhes destes procedimentos podem ser obtidos no trabalho destes referidos autores.

Figura 13 — Esquema de configuragc@o da bancada para realizagcdo do ensaio de
impedancia do atuador hidrdulico.
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Fonte: Adaptado de Layton e Gaines (2007).
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Ao se realizar o ensaio de impedancia considerando o atuador em modo de falha, utiliza-
se como suporte (ou mecanismo de seguranga) um equipamento denominado compensador de
pressdo, que tem finalidade de manter a pressdo hidrdulica do cilindro e, consequentemente, a
rigidez resultante no atuador, este dispositivo trata-se de um dos sistemas de seguranga para o
caso de falha no funcionamento do atuador (LAYTON; GAINES, 2007).

Finalmente, com o controle das condicdes de trabalho do fluido hidraulico, obtém-se a partir
da aquisi¢do de dados do ensaio, a relacio entre os espectros de for¢a e velocidade da haste do
atuador, para cada par (A, ). Observa-se que é essencial para a certificacdo aerondutica que
se conhega o comportamento deste componente, principalmente, em condi¢des ndo favordveis
de operacdo (FAA, 1965). Em particular para o caso de falha se mantém tal necessidade, pois
mesmo nesta condi¢do a aeronave ndo pode exibir a instabilidade aeroeldstica, conforme exigido

pelas agéncias de certificagdo (FAA, 2009).

3.4.3 Atuador Operando em Modo de Falha

Conforme destacam Huet et al. (2011), alguns atuadores de superficie de controle tém
dispostitivos de seguranca, comumente denominados de sistemas o anti-flutter, no caso tratado
por Huet ef al. (2011) o dispostivo € utilizado para equilibrar as pressdes entre as camaras
de pressdo do atuador da superficie de controle, com o intuito de manter a superficie mével
em configuracdo neutra e estdvel. Assim, na presenca de uma falha hidrdulica, tal sistema é
acionado, equilibrando a pressado entre as camaras do atuador por meio de um pequeno orificio.
Com isto, garante-se que as superficies de controle nao sejam bloqueadas de se movimentarem
- que pode implicar em importante prejuizo a aeronavegabilidade em termos de seguranca de
voo. Na figura 14 exibe-se um esquema do dispositivo anti-flutter que, de acordo com Huet ef
al. (2011), tem a fun¢do de evitar o acoplamento aeroeldstico entre os modos de rotacdo, flexdo

e tor¢do da superficie de controle quando o atuador opera em modo de falha.

Para evidenciar a relevancia e necessidade da caracteriza¢do do atuador em modo de falha
na industria aerondutica, Huet ef al. (2011) analisa o comportamento aeroeléstico da aeronave
FALCON, da fabricante Dassault Aviation. Os autores utilizam métodos analiticos, levando em
consideragdo todas as caracteristicas do atuador, assim como a condi¢do de operagdo em modo
de falha e, além disso, também avaliam como a mudang¢a da amplitude e frequéncia de excitagcdo
do atuador podem influenciar na resposta do sistema aeroeldstico. Eles apresentam resultados
qualitativos, compativeis com aqueles apresentados nas figuras 15 e 16, sendo respectivamente
o comportamento de K., e Ce, para o atuador daquela aeronave. Destacam que tais resultados
sdo obtidos por meio da funcio de transferéncia que relaciona a forca com o deslocamento
do atuador, ou seja, a rigidez dindmica D(s). Assim, nota-se que os autores empregam uma
abordagem de representacdo Linear Equivalente para caracterizar o comportamento do atuador,

conforme considerado neste trabalho.



Figura 14 — Representacdo do atuador da superficie de controle, sendo Q identifica
a vazdo do fluido hidraulico, S € a secdo do bocal, AP representa a diferenca de
pressdo entre os reservatorios, d,, é o deslocamento do atuador, e F a for¢a ndo

linear presente no sistema.

aerofdlio
Reservatorio 2

Reservatorio 1 Bocal (O, S, AP)

)

hinge line

(

Fonte: Adaptado de Huet et al. (2011).

Figura 15 — Representacdo qualitativa do comportamento da rigidez equivalente
K., em fun¢@do da frequéncia e do deslocamento do atuador hidraulico operando
em modo de falha.

Freq.

Fonte: Adaptado de Huet et al. (2011).
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Como descricao geral de comportamento das propriedades lineares equivalentes, tem-se que
os atuadores de superficie de controle apresentam uma rigidez linear equivalente crescente com
a frequéncia do movimento. Por outro lado, tipicamente C,, decresce, podendo inicialmente,

em baixa frequéncia, exibir um aumento até um nivel méximo, para entdao decrescer.

Figura 16 — Representacdo qualitativa do comportamento da caracteristica
amortecimento equivalente C,, em funcdo da frequéncia e do deslocamento do
atuador hidraulico operando em modo de falha.

Fregq.

Fonte: Adaptado de (HUET etal., 2011).

Pode-se destacar que um tipico atuador em modo de falha ndo pode ser descrito exclusi-
vamente por um modelo de for¢a de amortecimento quadrética (Eq. 18), visto que Cey(A, ®)
para tal representacdo € linear e crescente na frequéncia, conforme ilustra a figura 17. Ainda,
para tal modelo, tem-se K., ~ 0, 0 que também ndo € consistente com as caracteristicas destes
transdutores em modo de falha. Assim, para este trabalho considera-se o atrito de Coulomb
associado a for¢a quadratica, conforme sugerido em (MARE, 2016). No entanto, esta represen-
tacdo também gera K., ~ 0 e, por isto, por simplicidade, considera-se que a falha do sistema
hidraulico gera redugdo da rigidez e amortecimento estruturais lineares associados ao grau de
liberdade de rotagdo da superficie de controle, ao qual o atuador estd conectado. Detalhes desta

representacao sdo apresentados na secao 4.2.1.



Figura 17 — Comportamento do pardmetro linear amortecimento equivalente Ceq
para um modelo de forca de amortecedor quadratico f,(¢), definida para a
amplitude de A = 0.1m, C = 1.5kg/m , u = 1 x 10~* e frequéncia de excitacio

0 < f <20Hz.
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4  Estabilidade para Atuador em Modo de Falha

Neste tépico, inicia-se com a apresentacido do método cldssico para a predicao de flutter para
sistemas aeroeldsticos, denominado método pk, e exibe-se, posteriormente, as modificacdes
necessdrias do método pk para adequar-se na situacao hipotética de falha hidrdulica no atuador
da superficie de controle, o que implica no tratamento matemdtico do sistema aeroeldstico,

considerando-se as caracteristicas ndo lineares advindas do atuador operando em modo de falha.

4.1 Meétodo pk

Ao analisar a estabilidade de um sistema aeroeldstico dito linear, pode-se discretizar as
etapas da andlise de acordo com as etapas representadas na figura 18. Basicamente utiliza-se o
metddo pk para analisar a estabilidade e verificar a faixa de operacdo da aeronave identificando-

se em quais condi¢des do envelope aerodinamico, favorece o aparecimendo do fenoméno flutter.

Figura 18 — Etapas da andlise aeroeldstica sem a presenca de ndo linearidades.

Atuador Sistema Estabilidade Velocidade
sem Falha Linear Meétodo pk de Flutter

Fonte: Elaborado pelo autor.

A andlise de estabilidade aeroeldstica realizada neste trabalho tem como referéncia o mé-
todo pk desenvolvido por Hassig (1971). O método utiliza como dominio a frequéncia reduzida
descrita na Eq. (29) e a andlise dos autovalores, a solugio € obtida pelo processo iterativo,
garantindo-se a convergéncia entre a frequéncia reduzida e a frequéncia angular do sistema,
considerando-se ainda, o envelope aerodindmico representado pelo par de varidveis p e V.
Outra motivacdo para a escolha do método consiste na sua ampla utilizagdo para solucdo de

problemas académicos assim como problemas préaticos da industria.

wb
k 29
= (29)

No método pk o sistema aeroeldstico € descrito conforme a Eq. (1) considerando ainda o
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termo Fz = 0. No entanto, o vetor referente as for¢as aerodinamicas € escrito em fungdo de

outras varidveis como pode ser observado na Eq. (30).

Fo(ii,u,u,7,V,p,G) = qQ(k)u(s) (30)

sendo ¢ a pressdo dindmica representada na Eq. (31), Q(k) é a matriz dos coeficientes aerodi-
namicos definida para cada frequéncia reduzida k, em que @ representa a frequéncia angular do
sistema, e b a semi-corda aerodindmica como representado na figura 4. Por fim, u(s) trata-se
do vetor de deslocamentos aeroeldsticos descrito no dominio de Laplace. Assim, tem-se que

s = jw é a variavel de Laplace, e sendo j> = —1.
I 2
q9=5pV (31

Em particular, tem-se que Q(k) é uma matriz complexa, definida para cada frequéncia re-
duzida k sendo, neste trabalho, obtida pela formulagdo de Theodorsen (1935) e representada

conforme a eq. (32).
Q(k) = Q (k) +jQ (k) (32)

Observe que utiliza-se os indices R e [ para referenciar-se a parte real e imagindria da matriz.
Note que Q(k) é fungéo de k e consequentemente de @. Neste sentido, escreve-se a Eq. (1) no
dominio de Laplace e, para isso, utiliza-se a Eq. (32) com a informagdo da Eq. (30). Assim,
obtém-se a Eq. (33) em funcdo de @. Note, ainda, que o autovalor obtido no problema deve

representar k utilizado para calcular Q.
{ @M+ joB— jgQ' (k) + K~ qQ* (k)] }u(w) =0 (33)

De acordo com as eq. (31) e eq. (29), pode-se escrever a eq. (34)

! (k
jaQ (k) = jo ﬁpVQT()] (34)

sendo ¢ referente a corda aerodinamica evidenciada na figura 4. Posteriormente, substitui-se a
Eq. (34) na Eq. (33), resultando em

{—w2M+ja) B—%pV% + [K = qQF (k)] }u(a)) —0 (35)

Assim, definindo o autovalor como 4, = j, a Eq. (35) pode ser reescrita Hassig (1971). O

subescrito a indica que trata-se de um autovalor aeroeldstico.

c Qlk)
B=aPV =

{AjM + g + [K— gQR (k)] }u(?ta) —0 (36)
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Escrevendo-se a Eq. (36) na forma matricial, tem-se Ax = sx, sendo s a varidvel de Laplace

e A definida na Eq. (37), no qual I uma matriz identidade e 0 uma matriz de zeros.

Vi
A -MI(B-gpvQ—W) ~M (K - gQR (k)

k (37)
I 0
Assumindo s = A,, a representagdo no espago de estados se torna
Aax(Aq) = A(k)x(A,) (38)

sendo x(A,) = {A.u(A,;) u(A,)}’. Observe que a Eq. (38) representa de fato um problema de
autovalor e autovetor, pois x(A,) é um vetor tal que ao ser multiplicado por A(k) gera como
resultado o préprio vetor x(A,) multiplicado por A,. Conclui-se, assim, que A4, é o autovalor da
matriz A(k) associado ao autovetor x(A,). Com isso, o autovalor obtido deve ser consistente
com a frequéncia reduzida previamente utilizada nos coeficientes aerodinamicos. Resolve-se,

entdo, a seguinte equagao:

[A(k) - AaI] X(Aa) =0 (39)

Esquematizando o processo de solucao do método pk na figura 19 observa-se que, resumi-
damente, inicia-se com a estimativa inicial k(o), calcula-se Q(k), consequentemente, define-se
A, extrai-se N = 2n autovalores, sendo n o nimero de gdl do sistema e verifica-se alguns dos
n /la(l-), com i = 1,2....,n esta associado a k, sendo ),L% = oW (J/(Z) + j), ou seja, um par
imaginério conjugado. Onde (z) indica a z-ésima iteragdo, pois se eventualmente nenhum dos

autovalores obtidos implicam em k = k(°), altera-se o valor de k e se reinicia o processo.

Na prdtica, utiliza-se o critério de convergéncia ao se comparar k@ com k, sendo este o

valor da z-ésima iteragdo aceito se satisfazer a relacdo

25 =0 (W) + j> (40)

]k<z>_k<z—l>] > £ se k&) < 10 ou

41
‘k(z)_k(z_l)‘ >¢e ke ge kD > 1.0 “

sendo geralmente € = 0,001 ou inferior e definido como critério pk ou condi¢do de parada para

a convergeéncia.



Figura 19 — Representac@o do algoritmo de solu¢do do método pk sendo Q(k) a
matriz aerodindmica e A (k) a matriz que representa o sistema no espago de
estados.
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4.2  Atuador em Modo de Falha

Como exposto previamente neste texto, considera-se como atuador em modo de falha a
condi¢do em que hd presenca de falha no sistema hidrdulico que aciona o atuador a partir de
um comando do piloto, ou piloto automdtico. Nestes casos, apds acionamento de sistemas
anti-flutter, tem-se as caracteristicas ndo lineares no sistema aero-servo-elastico, conforme dis-
cutem Belardo et al. (2013), Feixin et al. (2013). Assim, nesta condicao de falha, aplica-se uma
representacdo linear equivalente para descrever de forma aproximada a for¢a ndo linear gerada
pelo atuador. No entanto, uma vez que tais propriedades dependem de amplitude e frequéncia
de movimento (A, w), é preciso realizar uma alteracdo no método pk, pois este considera pro-
priedades estruturais constantes, e por isto apenas busca convergéncia para matriz aerodindmica

utilizada na solugao de autovalores, conforme discute-se na se¢do 4.1.

Diante do contexto apresentado, tem-se neste trabalho uma modificagdo no método pk para
considerar as propriedades lineares equivalentes sendo alteradas, para cada frequéncia corres-
pondente a frequéncia reduzida empregada no cdlculo da matriz aerodinamica, durante o pro-
cesso de busca de convergéncia de k. Com isto, os resultados deste método pk modificado
sdo denominados lineares equivalentes. Entdo, tem-se velocidades de flutter linear equivalente
que, de acordo com esta abordagem, implicam em condicdes de voo (ou seja, p,V) de pos-
siveis oscilagdes de ciclo limite. Os significados fisicos e as interpretacdes sdo discutidos na
secdo de resultados desta pesquisa (se¢do 5.3.1). Ainda, a figura 20 apresenta uma sequéncia
esquemadtica desta estratégia de andlise.

Figura 20 — Etapas da andlise aeroeldstica com atuador em modo de falha.

Atuador Sistem: Andlise Estabilidade Possiveis
com Falha nﬁos I?nej\r Linear Método pk Oscilagdes de
Equivalente modificado Ciclo Limite

Fonte: Elaborado pelo autor.

4.2.1 Equagdo do Movimento para Sistema com Atuador em Falha

Entende-se como método pk modificado a andlise de estabilidade do sistema aeroeldstico
que considera a presenga de um atuador em modo de falha. Nesta condi¢do, deve-se adicionar
a equacdo do movimento do sistema dinamico eq. (1), no lado esquerdo da equacdo, o vetor
F,; de for¢a ndo linear do atuador em modo de falha hidrdulica. Para o sistema em estudo
neste trabalho, este vetor € apresentado na eq.(42), sendo 3 x 1, uma vez que cada componente
estd diretamente associada a um dos gdl presentes no sistema. Sabe-se também que fr}l’l (t) e

£ (t) sao nulos, pois a origem da forga ndo linear estd associada a superficie de controle, e
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consequentemente, ao gdl B. Assim, somente a componente jfl (1) é ndo nula.

IO, 0
Fu(t)=14 f%) ¢=3 0 (42)
JM0) /M0,

Posteriormente, considera-se a linearizacdo equivalente para representar de modo aproxi-
mado a for¢a ndo linear, ffl(t), de acordo com a Eq. (24). Assim, tem-se a forca linear equiva-

lente associada ao gdl 8

0 =KL (0,A)B+C (0.A)B(1) (43)

leq
Conforme mencionado na secao 3.4.3, por se considerar a associag¢do das forcas de amor-
tecedores quadratico e Coulomb - que implicam em rigidez linear equivalente nula, assume-se
B
Kleq
a reducdo da rigidez nominal do atuador, porém para um patamar constante (para cada nivel
de severidade de falha). Com isto, a forga ffl(t) ¢ reescrita tal que ffl(t) ~ ki; B(t)+ fult), o
que permite um rearranjo matricial das equa¢des do movimento (veja f;; na Eq. 23). Tem-se,

(w,A) — ki; contante, tal que kf; < kg. Isto significa considerar que a falha hidrdulica gera

entdo, o vetor de forga linear equivalente F,, proporcional aos vetores de deslocamento e ve-
locidade considerando as matrizes de rigidez e amortecimento lineares equivalentes K., € C,y,

respectivamente. Assim,
Foy (1) = Kequ(t) + Coqu(2) (44)
sendo, em particular para a se¢do tipica de 3 gdl,

Keq(0,A) = diag(0, 0, K} ) )
_ B
Ceq(@,A) = diag(0, 0, Cleq)

Devido a condi¢do de falha no atuador e consequente reducdo de propriedades nominais,
para realizar a andlise de estabilidade, € necessdrio alterar as matrizes estruturais de rigidez e
amortecimento, K e B, respectivamente. Em particular, a rigidez kﬁ nominal (do atuador sem
falha) deve ser substituida por k! , sendo, entdo, K do sistema nominal alterada para K tal que

K = diag(ky, ka. K}) (46)

Procedimento similar € realizado para a matriz de amortecimento B, que € alterada para
B. Neste caso, considera-se que o atuador em falha afeta a capacidade de amortecimento do
sistema, reduzindo os fatores de amortecimento. Assim, a matriz de amortecimento do sistema
em falha é tal que B = Otl{ M-+ [3{ K. Os parimetros Ocl{ e [3{ sdo obtidos a partir da defini¢cdo de

fatores de amortecimento de referéncia para o sistema com falha, ou seja, cﬁ}{ , i({: et [J; . Entdo, a
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matriz B£ o€ dada por:
B}, = diag(&], &l &) (47)

Considerando a matriz B?; ¢ © Uma matriz W/ definida em termos de diag(M) e diag(K), pode-
se resolver a Eq. (14) para se obter ocbf e ﬁbf .

A partir das representagcdes das propriedades de rigidez e amortecimento para o sistema

com o atuador no modo de falha, tem-se a seguinte equacdo do movimento:

Mii(r) + [1_3+ Ceq] u(r) + Ku(r) = F, 48)

4.2.2 Método pk Modificado

Para andlise da estabilidade aeroeldstica com o atuador em modo de falha, a primeira mo-
dificagdo no método pk consiste resolver o método para cada possivel amplitude de movimento
A. Para isto, o analista deve considerar a faixa de rotacgio possivel para a superficie de controle
0 < B < Bax- Assumindo que para a amplitude maxima de rotagdo f,,, existe uma amplitude
Apmayx, também mdaxima, de movimento no émbolo do atuador da superfice de controle, a faixa
0 < A < A, deve ser discretizada em ny pontos. Assim, tem-se ny possiveis amplitudes de

movimento do €mbolo do atuador e, entdo, n4 solugdes do método pk modificado.

O método proposto considera uma segunda modificacdo em relagdo ao pk classico proposto
por Hassig (1971). Tal modificagdo consiste em alterar, iterativamente, as propriedades lineares
equivalentes do atuador K.y (®,A) e Coy(®,A), de forma compativel com a frequéncia reduzida
k. Assim, além de buscar a convergéncia da matriz aerodindmica - nos termos do método pk
descrito na se¢do 4.1. Assim, fixada uma amplitude A para a qual se tem as propriedades line-

ares equivalentes do atuador em modo de falha, inicia-se o processo iterativo com a frequéncia

KOy
reduzida inicial k© e, para cada velocidade V se tem a frequéncia angular 0 =

as-
sociada. Entdo, incluindo na equa¢do do movimento (Eq. 48) as correspondentes propriedades
Kog(0(©),A) e Cpy (0, A), pode-se resolver o problema de autovalor.

A solucdo do problema de autovalor iterativo, conforme no método pk classico, consiste em
extrair os autovalores da matriz dindmica aeroeldstica, escrita no dominio da frequéncia. Para
a condigio de falha tem-se A(k,A), visto que o problema é resolvido para cada amplitude A.
Neste caso, a matriz dindmica é dada por:

c Q)

_M—1<]_3+Ceq—ZpV - ) ~M! (K+ K, — gQF (k)

I 0

A= (49)

Em relacdo a versao cldssica do método, o pk modificado apresenta uma restri¢do adicional
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para se buscar convergéncia. Na versdo convencional altera-se na matriz dindmica, durante o
processo iterativo, a matriz aerodinamica. No entanto, no método pk modificado para a andlise
em estudo neste trabalho exige alteragdo também nas matrizes K., € C.;, uma vez que as pro-
priedades lineares equivalentes do atuador em modo de falha ndo sdo constantes na frequéncia.

A figura 21 apresenta uma ilustragdo da sequéncia do algoritmo de solugdo.

Figura 21 — Representacdo do algoritmo de solucdo do método pk modificado
considerando o atuador em modo de falha, sendo Q(k) a matriz aerodindmica e
A (k) a matriz que representa o sistema aeroeldstico no espago de estados.
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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5 Resultados e Discussoes

Este capitulo apresenta resultados e discussdes a partir de simulagcdes numéricas computa-
cionais considerando a secdo tipica de trés graus de liberdade e o atuador em modo de falha
hidrdulica, descrito pelo amortecedor viscoso ndo linear combinado com atrito, conectado a

superficie de controle.

A tabela 2 apresenta os pardmetros fisico-geométricos que definem o aerofélio que repre-
senta o sistema em andlise. Tem-se que as frequéncias fp, fo € fg sdo usadas para calcular os
valores de rigidezes estruturais, conforme apresenta Theodorsen (1935). Também considera-se
um modelo com corda aerodindmica média de 0,9 metros, com massa por unidade de enverga-

dura de 9 kg/m.

Tabela 2 — Caracteristica fisico-geométricas do aerof6lio de trés gdl

semicorda aerodinamica b=0.45m
massa do aerofélio m =9 kg/m
frequéncia de plunge fn=06Hz
frequéncia de pitch fo. = 10Hz
frequéncia de rotagdo da s.c. Jp=13Hz
c.e. do aerofélio em relagdo ao c.g. a,=-—0.4
c.e. da s.c. em relacdo ao c.g. cg=0.7
c.gr. do aerofdlio em relagdo ao c.e. Xq = 0.1
c.gr. da s.c. em relagdo ao c.e. xg =0.01
raio de girag¢do do aerofélio rg = (0.5)%
raio de giracdo da s.c. rg = (0.0125)%

Fonte: Adaptado de Bueno (2014).

Nesta tabela, c.e. representa o centro eldstico do aerofélio, c.g. o centro geométrico, c.gr.
o centro de gravidade e s.c. a superficie de controle. Estes centros correspondem na figura 4
respectivamente aos pontos B’, C’, D’, sendo ainda os pontos E’ e F’ o c.e. e o c.g. da superficie

de controle.



52

5.1 Predi¢do de Flutter

Para caracterizar as condi¢des de voo com comportamento dindmico estdvel do aerofdlio,
deve-se identificar a velocidade de flutter do sistema. Como regra geral. deve-se assegurar
que a ocorréncia do flutter se dé fora do envelope operacional de voo dos veiculos aéreos. Caso
contrdrio, o veiculo apresenta respostas que crescem exponencialmente com o tempo, conforme
ilustrado na figura 5. Em particular, neste trabalho a velocidade de flutter € obtida a partir do
método pk, conforme descrito previamente nesse texto. Assim, para o sistema na condi¢do
nominal, tem-se o diagrama V -g-f mostrado na figura 22, sendo f a frequéncia aeroeldstica e g
o fator de amortecimento aeroeldstico, sendo g a varidvel comumente utilizada na representagio
deste diagramas, entretanto, g € & apresentado nas seg¢des anteriores representam o mesmo
fator de amortecimento do sistema. Apresenta-se os resultados para uma velocidade Vi, =
V\/p/po, sendo py a densidade do ar ao nivel do mar, que permite representar o par (p, V),
que descreve a condi¢do de voo, por um Unico parametro, que simplifica e facilita expressar os
resultados na forma gréfica.. Nesta condi¢do nominal, que compreende o atuador sem falha, e
portanto descrito por rigidez kg constante, a velocidade de flutter € identificada como V = 22,5
m/s.

Figura 22 — Variagdo das frequéncias aeroeldsticas e do fator de amortecimento g

para o aerofélio com trés gdl em fungiio de Vieqs € p = 1, 125kg/m>. Identifica-se
Vier = 23,5 mis € fruper = 5,9 Hz.
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Conforme previamente mencionado, o método pk consiste de um processo iterativo que
avalia se a frequéncia reduzida k corresponde a uma frequéncia aeroeldstica do sistema, as-
sociada, por sua vez, a um autovalor ),a(,-), extraido da matriz dindmica aeroelastica. Somente
modifica-se a condi¢do de voo e se reinicia o processo iterativo se obter convergéncia atendendo

o critério de parada via o erro pré-definido como aceitdvel.

No grafico a esquerda da figura 22, evidencia-se a evolugdo das frequéncias aeroeldsticas
em funcao da velocidade equivalente Vi,,. Esta ilustragdo, caracteriza o aerofélio com trés gdl
e, por isso, sdo apresentadas trés curvas, sendo cada uma associada a um modo aeroeldstico do
sistema. A partir desses resultados, nota-se que a frequéncia aeroeldstica associada a translagao
do aerofélio, gdl h, apresenta a menor variagdo em fung¢do do aumento de Vi,.s. A frequéncia
aeroeldstica associada a rotag¢ao do aerofdlio, gdl o, aumenta cerca de 4 Hertz, enquanto que, o

gdl B apresenta menor diminui¢do em torno de 2 Hertz.

Analisando-se, ainda, a figura 22, no gréfico V-g, tem-se os resultados referentes ao com-
portamento do fator de amortecimento dos modos aeroeldsticos em fun¢do da velocidade equi-
valente. Define-se como condi¢do estdvel do sistema aeroeldstico, velocidades equivalentes
que possuam o fator de amortecimento negativo, portanto, g < 0. Por outro lado, valores de
g > 0 representam condig@o de instabilidade e, ainda, define-se a velocidade de flutter Vi rer
como aquela para a qual tem-se g = 0. Note que assim, tem-se nesta velocidade uma condi¢do
marginalmente estavel, sendo entdo o sistema instavel para V > Vyj.,. Neste caso, tem-se
Viturer = 22,5 m/s e, portanto, o sistema € instdvel para V > 22,5 m/s, sendo esta velocidade

indicada na figura por uma linha vertical.

Fisicamente, devido a natureza do fenomeno flutter, interpreta-se que a presenca de um
fator de amortecimento negativo, ou seja, g < 0, ¢ um indicativo que o sistema aeroeldstico estd
dissipando energia, o que remete a estabilidade ao longo do tempo de acordo com o conceito
de Liapounov (1907). Entretanto, para valores de g > 0, tem-se o acimulo de energia ao longo
tempo, 0 que associa-se a autoexcitacdo do fendmeno flutter, e sua caracteristica de aumento
exponencial das oscilagdes que implicam em condicdo insegura de instabilidade, que gera falhas

catastréficas, implicando no colapso da estrutura.

A figura 22 mostra que o modo de plunge se torna instdvel, definindo o flutter. Assim,
diz-se que o mecanismo de flutter é definido predominantemente por este modo. Por outro
lado, considerando novos valores de rigidezes definidos pelas frequéncias esturutrais f;, = 16,
foa =25e fg = 11 Hertz, tem-se um novo mecanismo de flutter definido pelo modo de rotagio
da superficie de controle. Na figura 23 tem-se os resultados do diagrama V-g-f para o aerofélio

de trés gdl para estes novos parametros.

No gréfico a esquerda na figura 23, observa-se a evolugdo das frequéncias aeroeldsticas
naturais em relagdo a velocidade equivalente. Nessas condi¢des, nota-se um crescimento dos

valores da frequéncia aeroeldstica associada a rotagdo da superficie de controle, enquanto que
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Figura 23 — Variacao das frequéncias aeroeldsticas e do fator de amortecimento g
para o aerofdlio com trés gdl em funcao de Vi, se p =1, 125kg/m?>. Identifica-se
Vflutter =27,6 m/se fflutter = 14,0 Hz.
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Fonte: Elaborado pelo autor

as frequéncias associadas a translagdo e rotagdo do aerofdlio, representadas pelas varidveis h e
o, diminuem. Por outro lado, o diagrama V-g mostra que o modo de pifch mantém aproximada-
mente 0 mesmo nivel de amortecimento aeroelédstico em todo o envelope de voo, enquanto que
o modo de plunge torna-se mais amortecido e o modo de rotagdo da superficie de controle perde
amortecimento, tornando-se instavel definindo o flutter do sistema. Nesta condi¢ao identifica-se
o flutter em Vi, = 27,5 m/s. Com este resultado tem-se claramente que diferentes mecanismos

de flutter podem definir a instalibidade do sistema.

A partir da comparacgdo dos resultados das figuras 22 e 23 tem-se que aerofdlios similares,
no que tange aos aspectos dos posicionamentos dos centros eldsticos, de gravidade, aerodi-
namico, além das caracteristicas como a corda e raio de giracdo do aerofdlio, porém ao se
modificar as rigidezes dos modos se obtém diferentes mecanismos de flutter, embora neste caso

exista pequena alteracfo na velocidade de instabilidade.

5.2 Funcdo de Resposta em Frequéncia Aeroeldstica

Os resultados descritos nas figuras 22 e 23 podem ser verificados, de forma qualitativa,

também usando a fun¢do de resposta em frequéncia aeroeldstica, calculada para as diferentes
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condi¢des de pressdo dindmica. A matriz de funcdo de resposta em frequéncia (FRF) para o
sistema nominal € apresentada na Eq. (50).

Q'(x)
k

H(w) = {—w2M+jw

—1
B-— ng + [K—qQR(k)]} (50)

Sabendo que cada elemento H;; da matriz de FRFS representa a relagdo entre o espectro de
deslocamento no i-ésimo gdl e uma entrada no gdl j, a figura 24 mostra a FRF para o plunge
(Hp1) nas velocidades equivalentes de 10 m/s a 40 m/s. Nota-se que a pressdo dinamica altera
as frequéncias aeroeldsticas (correspondentes ao picos), bem como o nivel de amortecimento

do sistema.

Na figura 24 nota-se a primeira frequéncia aeroeldstica do sistema encontra-se em torno de
6 Hz, conforme indicado no diagrama V-g-f. Também, tem-se que os picos se deslocam para
a esquerda, ou seja, com o aumento da velocidade equivalente Vi, a frequéncia aeroeldstica
diminui, sendo compativel com os resultados da primeira configuracdo de aerofdélio analisada
(Fig. 22).
Figura 24 — Andlise FRF do gdl A, translagao vertical do aerofdlio,

considerando-se os parametros: p = 1.225 kg/m3, m =9kg, c =0.9m, xo = 0.1,
xXg = 0.01, a, = —0.4, cg = 0.7, w, = 6 Hz, wg = 10Hz, wg = 13Hz, rq = V0.5 ¢

rg = /0.0125.
0.2 T—V=10ms
‘- =V =20 m/s‘
R . , V =30 m/s

-0.3f ' ‘|I \ Zoom |V = 40 m/s

H / Hmﬂx
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Similarmente, a figura 25 mostra a FRF H»,, com destaque para o modo de pitch, que revela
uma alteragdo mais significativa nas frequéncias e fatores de amortecimento aeroeldsticos em
relagdo ao modo de plunge. Ainda, a partir da figura 26, nota-se comportamento semelhante

para o modo de rotacdo de superficie de controle.
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A partir desta verificagdes qualitativas, tem-se resultados consistentes aos diagramas V-g-
f. Ainda, para algumas curvas, € possivel se obter a frequéncia de alguns dos modos (ou seja,
aquelas associadas ao picos). No entanto, este procedimento é dependente da discretizagdo em

frequéncia considerada para o cdlculo das FRF no algoritmo computacional.

Figura 25 — Andlise FRF do gdl «, rotagdo do aerofélio, considerando-se os
parametros: m = 9kg, ¢ =0.9m, xo = 0.1, xXg = 0.01, a;, = —0.4, cp = 0.7,

wy, = 6Hz, wo = 10Hz, wg = 13Hz, rq, = V0.5 ¢ rg = 4/0.0125.

Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 26 — Andlise FRF do gdl 3, rota¢do da superficie de controle do aerofélio,
considerando-se os parametros: m = 9kg, ¢ = 0.9m, xo = 0.1, xg = 0.01,
a, = —0.4, cp= 0.7, wp, = 6Hz, wo, = 10Hz, wg = 13Hz, r¢ = \/0_5 e
rg =v0.0125.

Freq. [Hz

Fonte: Elaborado pelo autor.
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De forma complementar, pode-se aplicar a transformada inversa de Fourier em cada uma
das FRFs H;; de interesse para se observar as respostas aeroeldsticas ao impulso. Assim, de-
finindo convenientemente uma velocidade menor, e a velocidade de flutter, para cada uma das
duas configuracdes de aerofdlios investigadas, pode-se obter o histérico temporal para cada um

dos graus de liberdade do aerof6lio.

Nos resultados considera-se p = 1.225kg/m>. Em particular, a figura 27 exibe as respostas

para Vieq,s = 10 m/s. Os resultados confirmam a estabilidade do sistema.

Ainda, tem-se que cada gdl dissipa a resposta ao impulso com amortecimento aeroeldstico
diferente, pois cada modo aeroeldstico tem diferente fator de amortecimento, e a resposta de
cada um deles € dominada pelo respectivo modo aeroeldstico. Para clareza de entendimento,
assumindo ¥ = [¥; ¥, W3] a matriz de modos aeroeldsticos para uma determinada condi¢do
do voo, tem-se que u = Yuy, (similarmente 4 mudanga para coordenadas generalizadas, na qual
u = Puy), 0 que permite escrever 1 =V hy + ¥ 200 + W 13By, sendo, por exemplo, ¥ um
coeficiente no modo de plunge ¥ = {¥;; Y2 lI’31}T € hy o deslocamente generalizado de

plunge. Assim, a resposta h é dominada pelo termo W/, enquanto & é por Wy oy € B por
W33 By.

Figura 27 — Resposta dinimica no dominio do tempo dos gdI’s A(z), a(t) e B(¢) do
aerof6lio considerando-se Vi,,s = 10 m/se p = 1.225kg/m3. Tem-se
Vieas < Vflutter =23,5mis.
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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Diferentemente do resultado anterior, a figura 28 € obtida para Vi, ligeiramente acima da
velocidade de flutter, tal que o fator de amortecimento aeroeldstico do primeiro modo (que cor-
responde ao modo instdvel, conforme Fig. 22), é positivo. Entdo, verifica-se que a translagio
vertical representada pelo gdl A(t) apresenta pequeno incremento ao longo do tempo, expres-
sando, assim, o acimulo de energia. Note que os demais gdl permanecem estdveis, conforme

observado no diagrama V-g-f.

De forma similar, a figura 29 mostra a funcio de resposta aeroldstica ao impulso para o
aerofdlio definido pela segunda configuracao (Fig. 23). O resultado é mostrado para uma velo-
cidade menor que a de flutter e, portanto, tem-se o sistema estavel (Vi.,s = 20 m/s). Por outro
lado, para velocidade aproximadamente a de flutter, porém com fator de amortecimento aero-
eléstico positivo (ou seja, acima da velocidade de flutter), tem-se o resultado da figura 30, que
destaca os dois primeiros modos aeroeldsticos estdveis, porém a rotacdo de controle com ampli-
tude crescente ao longo do tempo, também de forma compativel com o resultado apresentado

pelo diagrama V-g-f.

Figura 28 — Resposta dindmica no dominio do tempo dos gdl’s A(t), et (t) e B () do
aerofdlio considerando-se Vi, = 23.5m/s e p = 1.225kg/m3. Vieas = Vflutter-

h(t) / hmax

o, (t) / amax

tempo [s]

B) / B max

tempo [s]

Fonte: Elaborado pelo autor.
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Figura 29 — Resposta dindmica no dominio do tempo dos gdI’s A(t), ¢ () e B(r) do
aerofdlio considerando-se Vi, = 20m/s e p = 1.225kg/m>. Sendo
Vieas < Vflun‘er =27,6 m/s.

0 0.5 1 1.5 2 2.5
tempo [s|

a / tumax

0 0.5 1 15 2 2.5 3

tempo [s]
1 - -T - - - - — - T - - - -/ 1
; o) =/
:QE 0 A
~
= .05 -
1 e (O H, o J
0 1 2 3 4 h @
tempo [s]

Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 30 — Resposta dindmica no dominio do tempo dos gdI’s A(t), ¢ () e B(¢) do
aerofdlio considerando-se Vi, = 27,6m/s e p = 1.225kg/m3. Vieas = Vitutter-
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Com os resultados exibidos até aqui, observa-se que o método pk identifica adequadamente

as condigoes criticas do sistema aeroeldstico, uma vez que, verificou-se pelas funcdes de trans-
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feréncia a mesma evolugdo das frequéncias aeroelésticas em fun¢do da velocidade equivalente
Vieas» @assim como a instabilidade da resposta do sistema ao impulso para condi¢des abaixo
da velocidades de flutter e acima de Vjy,e, definidas pelo método pk, obtendo-se respectiva-
mente, comportamento estdvel e instdvel, em ambas configuragdes dos aerofélios. Nas andlises
evidencia-se ainda a ocorréncia da resposta instdvel nos gdl correspondentes aos verificados no

método pk.

5.3 Atuador em Modo de Falha

A partir da andlise do atuador em condi¢do nominal, pode-se avaliar a condi¢do de fa-
lha. Nesta condigd@o, que ilustra um efeito tipico de perda de pressdo no sistema hidrdulico, o
transdutor exibe comportamento de um amortecedor viscoso nao linear. Em particular, neste
trabalho considera-se uma perda parcial de pressdo, o que na pratica implica em uma redugdo
da rigidez nominal do atuador. Em consequéncia, ocorre a reduc@o do amortecimento estrutural
do sistema aeroeldstico o que implica em significativa redu¢do na velocidade de flutter, como
mostra a tabela 3. Neste caso, o valor da rigidez da superficie de controle, kg, exibe apenas um
percentual de seu valor nominal. Note, por exemplo, que para 30%kg a velocidade de flutter €
17 m/s, ocorrendo na frequéncia de 7,7 Hertz. Despreza-se também nessa hipétese da queda de
pressdo, qualquer contribui¢do do atuador em relacéo ao fator de amortecimento, sendo portanto

os & apresentados na tabela 3 referentes aos fatores de amortecimento estruturais aparentes.

Tabela 3 — Velocidade de flutter de acordo com mudancas na rigidez devido a
queda de pressdo e perda de amortecimento

. ap
k;; (% de kﬁ) Vituter (MIS) | friusrer (HZ) Fat(;lr de EimOI‘t(;ClmeTto, élﬁ (%)
10 10,3 4,5 0,4 0,1 0,1
20 14,4 6.4 0,5 0,2 0,1
30 17,0 1,7 0,5 0,2 0,2
40 19,7 9,0 0,6 0,3 0,2
50 20,3 9,8 0,6 0,3 0,2
60 21,6 10,6 0,6 0,4 0,3
70 22,4 11,3 0,6 0,4 0,3
80 23,7 12,1 0,8 0,5 0,4
90 25,0 12,9 1,0 0,7 0,4
100 27,7 14,0 1,9 1,1 0,5

Fonte: Elaborado pelo autor.

Os resultados apresentados na tabela acima sdo obtidos por uma anélise convencional usando
o método pk. Para ilustrar, a figura 31 e a figura 32 apresentam o diagrama V-g-f para 10% e

20% de kg, que implica na velocidade e frequéncia de flutter respectivamente iguais a 14,4 m/s
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e 6,4Hze 10,3 m/se 4,5 Hz.

Figura 31 — Diagrama V-g-f para kg =0, lkg (sem incluir o atuador em modo de
falha), sendo a velocidade de flutter V0, = 10,3 m/s € fripper = 4,5 Hz.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 32 — Diagrama V-g-f para ki; = 0,2kg (sem incluir o atuador em modo de
falha), sendo a velocidade de flutter Vo, = 14,4 m/s € friyer = 6,4 Hz.
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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5.3.1 Flutter Linear Equivalente

Para inclusdo do efeito do atuador em modo de falha € preciso inicialmente obter as pro-
priedades lineares equivalentes, conforme descrito na se¢ao 3.4.3, para as amplitudes de inte-
resse. Em particular, para ilustrar a metodologia proposta, a figura 33 apresenta o coeficiente de
amortecimento linear equivalente para as amplitudes de ensaio de impedancia de 5 cm e 3 cm,
obtidas por meio da utilizacdo do MLE associado a for¢a ndo linear descrita como combinagdo
dos modelos quadréticos e de Coulomb como descrito anteriormente na secao 3.4.1. Ainda,
note que, conforme previamente descrito neste texto, o modelo considerado ndo apresenta rigi-
dez linear equivalente. Os resultados apresentados nesta se¢do, leva em consideragdo o atuador
da superficie de controle atuando como um amortecedor, o que é denominado modo de falha,
sendo assim, aqui considera-se ndo s6 a perda parcial de pressao, mas também a contribui¢ao
do atuador no amortecimento do sistema, por meio da adicdo as equacdes do movimento de um

fator de amortecimento equivalente.

Figura 33 — Amortecimento linear equivalente para amplidudes: A = 0,05 m (linha
azul com simbolo x) e A = 0,03 m (linha vermelha com simbolo [J) para
C=107kg/mepu=2x10"%
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Fonte: Elaborado pelo autor.

A partir das propriedades lineares equivalentes € possivel resolver o método pk modificado
para cada amplitude. Note que a solug@o gera uma velocidade de flutter linear equivalente, que
fisicamente indica apenas uma representacdo do movimento do sistema. Isto porque o atuador
em modo de falha gera uma forca nao linear no sistema aeroeldstico e, devido sua natureza
dissipativa, tal for¢a gera um movimento assintoticamente estdvel até que a pressdo dindmica

seja suficiente para gerar uma oscilacio de ciclo limite (OCL). No entanto, note que a predi¢do
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da OCL € possivel ser obtida por uma andlise temporal, a partir da integracdo das equacdes
do movimento! (Eq. 48). Por outro lado, a predicio do flutter linear equivalente, que envolve
uma solug@o no dominio da frequéncia, baseia-se na hipétese da OCL de ciclo limite ter apenas
um harmdnico, correspondente a frequéncia do flutter linear equivalente (FLE), com amplitude
de rotacdo da superficie de controle correspondente a amplitude do ensaio de impedancia (para
qual a solucao do método pk modificado foi obtida). Caso a hipétese se verifique, o FLE (obtido
para o sistema linear equivalente) é uma representacio linear da OCL (que ocorre no sistema
fisico, real, ndo linear). Caso contrério, a predi¢ao do FLE ndo € fisica, implicando do sistema

real apresentar um movimento assintoticamente estdvel.

Para clareza de entendimento, considere que o atuador em modo de falha, que neste caso é
descrito pela combinacdo das forcas ndo lineares de amortecimento, dissipa energia em quanti-
dade igual, ou maior, que sua representacdo linear equivalente. Pode-se facilmente compreender
tal afirmac@o ao se observar que a for¢a do atuador em modo de falha pode exibir componentes
harmdnicos mesmo para um movimento imposto como em tunica frequéncia, conforme ilustra
a figura 34, obtida para f = 6.5 Hz (note que o eixo de frequéncia estd normalizado por f),
A=0,03m,C =107 kg/me u =2 x 10~*. Também, sabe-se que o movimento real da super-
ficie de controle pode ter mais que um harmdnico?, o que também implica em maior dissipacio

de energia no dispositivo real, nfo linear, do que em sua representacdo linear equivalente.

Figura 34 — Espectro em frequéncia da forga f;,; para um movimento harmoénico
imposto, com frequéncia f = 6.5 Hz,A=0,03m,C= 10" kg/me u =2 x 104,
Harmonicos 3f e 5f evidentes.

Freq.Normalizada

Fonte: Elaborado pelo autor.

10 que neste caso requer escrever as forcas acrodinimicas no dominio do tempo - o que nio é escopo deste
trabalho.

’De maneira geral tem-se que o movimento da superficie de controle para o atuador em modo de falha pode até
mesmo nao ser harmonico.
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Considerando as amplitudes de ensaio de impedancia iguais a 5 e 3 centimetros, para uma
condic¢do de k;; de 20%kg, C = 10~kg/me u =2 x 1074, os diagramas V-g- f lineares equiva-
lentes s@o obtidos respectivamente conforme as figuras 35 e 36. Sdo obtidas as velocidades de
FLE respectivamente iguais a Vy(.,) = 17,4 m/s e 20,5 m/s, cujas frequéncias correspondentes
S80 fr(jeq) = 7,0 Hz € 7,7 Hz. Assim, tem-se que a inclusdo das propriedades lineares equiva-
lentes do atuador em modo de flutter suprimem o flutter que € verificado para k;; =0,2kg, em

Viiuster = 14,4 m/s (conforme tabela 3) - que existe se f;; € desprezada.

Para comparacdo direta da situacio descrita, organizou-se a tabela 4 abaixo, verificando que
o aumento da amplitude do atuador de A = 3 para A = 5 centimetros, implica na diminuicao da
velocidade de flutter equivalente, observe ainda, que os outros parametros ndo foram alterados,
~ c . ~ I _
sendo a queda de pressdo também mantida na proporcao de kﬁ =0,2kg.

Figura 35 — Diagrama V-g-f linear equivalente paraA =5 cm, C = 107> kg/m e
i =2 x 1074, implicando na velocidade de FLE igual a 17,4 m/s.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Tabela 4 — Velocidade V() e frequéncia fr(,,) de flutter linear equivalente

ki; =0, 2kg, amplitudes de ensaio de impedancia A e for¢a ndo linear
fu = constante.

klf3 (% de kg) | A (cm) | C(kg/m) il Viteq) (M/S) | [r(1eq) (H2)

20 5 107 2x10~% 17,4 7.0
20 3 105 |[2x10% 20,5 7,7

Fonte: Elaborado pelo autor.
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Figura 36 — Diagramas V-g-f linear equivalente para A = 3 cm, C = 10~kg/m e
i =2 x 10, implicando na velocidade de FLE igual a 20,5 m/s.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Caso as propriedades lineares equivalentes do atuador em modo de falha (que correspondem
a componente f,;) permanecam inalteradas (C = 10 °kg/m e u = 2 x 10~%), porém se tenha
uma menor forga total do atuador Faf reduzindo kg, pode-se obter uma diferente condi¢do de
estabilidade aeroeldstica linear equivalente. Em particular para kg =0, lkg, as figuras 37 e 33
apresentam os diagramas V-g-f lineares equivalentes respectivamente para amplitudes A =5 e
3 cm. Nestes casos sdo obtidas as velocidades de FLE respectivamente iguais a Vy(;,q) = 10,4
m/s e 20,5 m/s, com frequéncias correspondentes de fr(,) = 5,8 ¢ 6,8 Hz, evidenciando a
reducdo de k;; em relacdo a k;; = 0,2kg. Os resultados descritos estdo também organizados na
tabela 5, que evidencia novamente, que o sistema operando em modo de falha associado a ag¢do
do dispositivo anti-flutter, faz com que o sistema exiba um fator de amortecimento maior, se
comparado com o cendrio de falha que considera somente a queda de pressdo, em que se tem a

velocidade de flutter V., = 10,3 m/s (na tabela 3).

Tabela 5 — Velocidade Vy ;) e frequéncia f7(;.q) de flutter linear equivalente para

kg =0, lkg, amplitudes de ensaio de impedancia A e for¢a ndo linear f,.

kg (% de kg) | A (cm) | C(kg/m) u Vitteq) /S) | friieq) (Hz)
10 5 1075 [2x10~* 16,4 5.8
10 3 1075 | 2x107* 20,5 6,8

Fonte: Elaborado pelo autor.



Figura 37 — Diagrama V-g-f linear equivalente paraA = 5 cm, C = 107> kg/m e
i =2 x 10, implicando na velocidade de FLE igual a 16,4 m/s.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 38 — Diagramas V-g-f linear equivalente paraA =3 cm, C = 107> kg/m e
i =2 x 107, implicando na velocidade de FLE igual a 20,5 m/s.
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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Por outro lado, fixando kg = 0, 1kg e reduzindo fy tal que C = 107 kg/me u = 1074,
a capacidade dissipativa do sistema aeroeldstico é também reduzida, implicando em menores
velocidades de flutter linear equivalente. As figuras 39 e 40 apresentam os diagramas V-g-f
lineares equivalentes respectivamente para amplitudes A =5 cm e 3 cm. Para este caso, tem-se
as velocidades de FLE respectivamente iguais a V() = 13,3 m/s e 15,4 m/s, com frequéncias
correspondentes de fr(.,) =5, 1 € 5,6 Hz, analogamente os dados estdo apresentados na tabela

6, e verifica-se a condi¢do V() —10,3 M/s. As propriedades lineares equivalentes nesta

>Vflutter
configuracio de forca f,,; sdo mostradas na figura 41.

Figura 39 — Diagrama V-g-f linear equivalente paraA = 5 cm, C = 10 kg/m e
u = 10~*, implicando na velocidade de FLE igual a 13,3 m/s.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Tabela 6 — Velocidade V() e frequéncia fr(,,) de flutter linear equivalente para

k‘[% =0, lkg, com modifica¢do nos pardmetros da for¢a ndo linear f;.

Ky (% de kg) | A (cm) | Ckg/m) | 1 | Vieg) (0/5) | freq) (H2)
10 5 10 1074 13,3 5.1
10 3 10 1074 15,4 5,6

Fonte: Elaborado pelo autor.



Figura 40 — Diagramas V-g-f linear equivalente paraA =3 cm, C = 107> kg/m e
u = 10~%, implicando na velocidade de FLE igual a 15,4 m/s.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 41 — Amortecimento linear equivalente para amplidudes: A = 0,05 m (linha
azul com simbolo x) e A = 0,03 m (linha vermelha com simbolo L) para
C=10"7kg/me pu =104
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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Deve destacar que, enquanto o diagrama V-g-f - que € obtido para o sistema linear (que
nao considera f;;;) - apresenta frequéncias e fatores de amortecimento aeroeldsticos para todas as
condi¢des de voo (p,V) para as quais sdo calculados, os diagramas V-g-f lineares equivalentes
(Figs. 36 a 39) tém informacao potencialmente fisica apenas em (p,Vf(leq)), sendo os demais
resultados apenas numérico matematicos. Esta interpretacdo deve-se ao fato de que os V-g-f LE
sdo calculados considerando propriedades lineares equivalentes do atuador ndo linear, obtidas
para o transdutor particularmente em movimento harmdnico simples (amplitude constante e
uma frequéncia fixa) - que corresponde ao ensaio de impedancia. Assim, apenas a condicdo de
fator de amortecimento aeroeldstico g (., (no FLE), que corresponde a g = 0, € compativel

com a fisica descrita pela solugao.

Note que a explicagéo anterior menciona que os pontos do envelope de voo (p, Vf(leq)) des-
crevem uma situagdo apenas potencialmente fisica, pois conforme descrito previamente nesta
secdo de resultados, o FLE representa uma possivel OCL, que eventualmente pode de fato ser
apenas uma condic¢do assintoticamente estdvel uma vez que a energia dissipada por f,,; (Eq. 23)
¢ sempre maior ou igual a f,,(¢) (Eq. 24) pois o MLE garante isso ao utilizar somente a contri-

buicdo da forga ndo linear na frequéncia de excitacao.
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6 Consideragoes Finais

Neste trabalho se apresentou a discretizacdo matemadtica do sistema dindmico represen-
tado pela secdo tipica associada a uma superficie de controle, sendo assim, caracterizou-se um
aerofdlio com trés gdl. A partir da teoria desenvolvida por Theodorsen (1935) foi possivel estru-
turar as equagdes do movimento que regem o sistema aeroeldstico. E, em seguida, organizou-se
as informagdes de modo matricial para posterior implementa¢do numérica usando linguagem

computacional interpretada no software livre Octave.

Discutiu-se também, em mais detalhes, o desenvolvimento do método pk, sendo este uma
ferramenta amplamente utilizada na industria aerondutica para a andlise de estabilidade dos
sistemas aeroeldsticos, sendo entdo utilizada durante os processos de idealiza¢do e desenvol-
vimento dos projetos aeronduticos com o intuito de auxiliar nas tomadas de decisdo, além de
predizer resultados experimentais e permitir as simulagoes de aerofélios com outras configura-

coes.

E possivel visualizar também que no Software (2004) o algoritmo do método pk estd imple-
mentado e presente no software, o qual é utilizado pela inddstria devido a caracteristica de ra-
pida convergéncia do processo iterativo presente no algoritmo de andlise de estabilidade. Neste
ponto, observou-se nas simulacdes realizadas no decorrer do desenvolvimento do algoritmo que
s@o necessdrias cerca de cinco iteracdes para obter a convergéncia de uma frequéncia reduzida
k com um erro da ordem de € = 10~ 4, por isso a sua popularidade, o algoritmo apresenta uma

velocidade vantajosa de execucdo.

Apresenta-se ainda, na se¢do de resultados, os diagramas V-g-f com o intuito da identifi-
cacgdo das condicdes criticas de voo, ou limites operacionais da aeronave, a partir da andlise do
envelope aerodindmico. Por meio dos V-g-f apresentados, identifica-se a velocidade de flutter

Vtiuster € @ frequéncia de flutter [, do sistema aeroeldstico em andlise.

A andlise da resposta de sistemas aeroeldsticos sdo necessdrios para obtengdo da certifica-
¢do e homologacgdo dos projetos aeronduticos (FAA, 1965), sendo que o método pk auxilia na
predi¢do dos limites operacionais, a partir da resposta dindmica da secdo tipica de trés gdl e
andlise do envelope aerodinamico. Dentro deste escopo, é necessdrio e exigido segundo a FAA
(2009) obter um método que identifique as novas condi¢des limites do sistema aeroeldstico em

caso de falha no atuador da superficie de controle do aerofélio.
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Por isso, este trabalho considera a andlise do fendmeno flutter na se¢do tipica com trés
gdl, com aerodinamica ndo estaciondria de Theodorsen. A pesquisa compreendeu a andlise de
flutter considerando um atuador de superficie de controle em modo de falha, considerando-se
nessa condi¢do falha hidrdulica, e descrevendo o comportamento dindmico do atuador como

um amortecedor ndo linear, como evidénciado na secdo 3.3 e proposto por Maré (2016).

Apresentou-se portanto, os cendrios de perda de pressdo hidraulica, no qual simula-se nu-
mericamente a perda de rigidez nos comandos das superficies de controle, alterando-se con-
sequentemente o fator de amortecimento do sistema dindmico, caracterizando-se assim, 0 ae-
rofélio operando em modo de falha devido a queda de pressdo. Observou-se nos resultados
mostrados na tabela 3, utilizando ainda neste ponto o método pk associado a queda de pres-
sdo, constata-se que a perda de rigidez do sistema aeroeldstico, € consequentemente, fatores
de amortecimento §(i) menores que os nominais. Com isso, observou-se também que o range
operacional do sistema aeroeldstico em relacdo ao envelope de voo estdvel ou seguro, tornou-
se menor, ou seja, com a presenca da falha hidrdulica a velocidade de flutter ocorre em uma
velocidade menor que a obtida no sistema aeroeldstico nominal. Sendo observado a relagdo
proporcional entre os parametros, com a queda de pressdo, utilizando-se k;; representando a

rigidez da superficie de controle, tem-se a queda do médulo de Ve

Em outro tépico, exibe-se o cendrio do atuador em modo de falha, devido a presencga e acao
do dispostivo anti-flutter, o qual modifica a funcdo do atuador da superficie de controle e passa

a exibir funcao de amortecedor.

Com o intuito, de obter portanto, as novas condigdes criticas ou limites operacionais do sis-
tema aeroeldstico para os cendrios de funcionamento em modo de falha, modificou-se o método
pk, inserindo nas equacdes do movimento a for¢a ndo linear advinda do atuador devido a falha
hidrdulica, utilizando-se para isso a caracterizacio das propriedades equivalentes do atuador em
modo de falha descrita graficamente por Huet ef al. (2011) e utilizando-se ainda como referéncia
o modelo matemaético da for¢a ndo linear do atuador em modo de falha evidenciado por Maré
(2016). Além disso, para adequagdo da modificagdo do método pk foi necessdrio implementar
o Método Linear Equivalente (MLE) e realizar a simulag@o do ensaio de impedancia realizado
em atuadores, afim de definir o banco de dados das propriedades equivalentes que modificam

as matrizes estruturais do sistema dinamico inicialmente definido.

Verificou-se ainda, que o MLE permite uma aproximacgdo da for¢a ndo linear do atuador
de modo conservativo, sendo portanto, a forca equivalente aproximada e menor que a forca
ndo linear. Outro detalhe na elaboracdo do método pk modificado foi que para ndo prejudicar
a caracteristica de rdpida execucdo do método pk, criou-se por meio de simulagdo numérica
o banco de dados das propriedades equivalente separadamente, de acordo com cada situagdo
proposta, levando-se em conta os aspectos da for¢a ndo linear envolvida (parametros C e W),

assim como as amplitudes A e frequéncias de excitacdo @ do atuador.
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Assim, o novo método € resolvido para cada possivel amplitude de movimento harmonico
que a superficie de controle pode ter, o que pode ser definido em funcdo das caracteristicas
geométricas de cada veiculo aéreo. A abordagem considera, simultaneamente o processo de
convergéncia da frequéncia reduzida, as alteragdes das propriedades mecanicas que descre-
vem, de forma equivalente e linearizada, a dindmica do atuador em falha para cada amplitude e

frequéncia de movimento.

O método pk modificado considera o atuador em modo de falha representados por propri-
edades de rigidez e coeficiente de amortecimento lineares equivalentes. Estas propriedades sao
extraidas da forga ndo linear do transdutor, obtida para cada amplitude e frequéncia de movi-
mento, a partir da impedéancia mecanica. Neste sentido, o trabalho descreveu suncintamente

alguns aspectos bdsicos do ensaio de impedancia para auxiliar o entendimento do leitor.

Ao executar o método pk modificado notou-se pequena variagdo no tempo de processa-
mento do método iterativo, sendo que em apenas alguns pontos do envelope aerodinamico fo-
ram necessdrias mais do que cinco iteracdes para atender ao critério pk. Com isso, obteve-se 0s
diagramas V-g-f-equivalentes que delimitam as novas condigdes criticas do sistema aeroelds-

tico em modo de falha, definido neste trabalho como velocidade de flutter equivalente Vj,,,.

Em particular, o caso de falha considerado implicou em descrever a for¢a do atuador em
modo de falha em termos de uma rigidez linear equivalente constante, na frequéncia e na am-
plitude, enquanto que este nao € comportamento tipico de atuadores aeronduticos, conforme
discute Huet ef al. (2011). No entanto, esta simplificacdo foi adotada neste trabalho e, portanto,
pode ser objeto de futuras investigacoes neste tema. Além disso, identifica-se nos resultados
obtidos nos diagramas V-g- f-equivalentes, velocidade de flutter equivalente Vj,, superior aos
valores obtidos quando considerado o cendrio que assume somente queda de pressdo, e sendo
ainda, estes valores identificados pelo método pk modificado menores quando comparados ao
sistema nominal, evidenciando-se assim o aumento do fator de amortecimento do sistema ae-
roelastico devido a mudanca de comportamento do atuador para amortecedor ndo linear como
sugere Huet ef al. (2011), Maré (2016).

Organizando-se as velocidades criticas em ordem crescente, tem-se a seguinte sequéncia, a
menor velocidade associada ao cendrio que considera somente a queda de pressao, a velocidade
de flutter equivalente tem-se o atuador operando como amortecedor ndo linear, e posteriormente
a maior velocidade de flutter sendo o melhor cendrio simulado, em que o sistema aeroeldstico

apresenta suas caracteristicas nominais.

O trabalho desenvolvido apresenta portanto, resultados coerentes a andlise de estabilidade
aeroeldstica no que tange a identificagdo das velocidades criticas nos cendrios citados para um
aerofdlio discretizado com trés gld, além de comprovar que o MLE, apesar de conservativo, é
vélido e representa adequadamente a for¢a ndo linear presente na superficie de controle quando

esta opera em modo de falha, pode se afirmar ainda, que com a modificacdo do método pk ndo
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houve perda significativa na velocidade de execucao do algoritmo e que os resultados obtidos e
apresentados nos V-g- f-equivalentes, sdo indicadores de possiveis pontos criticos, sendo assim,
o método permite um norteamento para as condi¢des criticas de operacdo do aeréfolio em modo

de falha, auxiliando desse modo, posterior andlise e verificacdo das OCL.

6.1 Sugestdes para Trabalhos Futuros

A seguir sdo apresentadas algumas sugestdes de trabalhos futuros:

e avaliar via pk modificado novos modelos de for¢cas nfo lineares que representem atua-
dores em modo de falha, especialmente para se considerar as variagdes na rigidez linear

equivalente.

e avaliar o sistema ndo linear no dominio do tempo para verificar se as possiveis oscilagdes

de ciclo limite de fato ocorrem.

e investigar o quanto esta abordagem linear equivalente pode ser conservativa, € quais as

implicagdes em um projeto de aeroanave.

e realizar ensaios experimentais em tineis de vento para comprovar as observacdes e pre-

dicoes.
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ANEXOS A

A.1 Aerodinamica nao Estacionaria

Este apéndice apresenta as equacdes que definem a aerodinamica ndo estaciondria da se¢do
tipica de trés graus de liberdade, conforme estabelece (THEODORSEN, 1935). Nestas equa-
coes ¢ representa a corda do aerofdlio e a € um parametro admensional que multiplica b, a
semi-corda. Assim, consequentemente, define-se a distancia entre o centro eldstico e o centro
de gravidade do aerofdlio.

T :—%\/1—c2(2+cz)+ccos_l(c) (51)
B=c(l—c*)—V1—=c2(1+c*)cos ! (c) +c(cos ! (c))? (52)

T3 =— (% +cz) (cos(c))* + %C\/ 1—c2cos ' (c)(7+2c%) — %(1 — (5 +4) (53)

Ty=cos ' (¢) +cv/1—¢2 (54)
Ts = —(1—¢*) — (cos ! (¢))? +2¢V/T— 2cos ™ (c) (55)
To =T (56)
T = —(%-FCZ) cos_l(c)—i-%cmw-l-%z) (57)
Ty = — /1= 22 +1) +ccos™ (¢) (58)

3



Ty =

[l(\/ 1—c2)? —|—aT4]

1

213

Tio=V'1—c2+cos '(c)

Tip =cos '(c)(1—2¢) +V1—c2(2—¢)

Tio=V1-c2(24¢)—cos ' (¢)(2c+1)
1

T13=§[—T7—(C—Q)T1]

Ty = ! +1

4= 16 2

Iis=Ty+To

T16:T1—Tg—(c—a)T4+—

1
T17=—2T9—T1+<(1—§)T4

Iy =Ts—TuTho

1
T19=—§T4T11

(39)

(60)

(61)

(62)

(63)

(64)

(65)

(66)

(67)

(68)

(69)
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ANEXOS B

B.1 Representacdo Linear Equivalente

O modelo de forga ndo linear utilizado para obtengdo dos resultados apresentados nas figu-
ras 42 e 43 apresenta caracteristica dissipativa. Por isso, os valores da rigidez linear equivalente
K., evidenciados sao desprezados na composi¢ao da for¢a equivalente f,,. Estes valores de
K.q4 sdo apenas numéricos, que ndo descrevem efeitos de rigidez. Por outro lado, o pardmetro
Ceq representa a caracteristicas dissipativas do atuador em modo de falha, de acordo com os

mddulos da for¢a quadrdtica f, e de atrito f., que compdem a for¢a ndo linear f,;.

Figura 42 — Rigidez K., e amortecimento C,, lineares equivalentes para amplitude
A=0.1m,C=1.5, u =0.0001 e frequéncia de excitacdo 0 < f < 20Hz devido a
forca quadratica.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.



Figura 43 — Rigidez K., e amortecimento C,, lineares equivalentes para amplitude
A =0.1m, C =0.00001, u = 10 e frequéncia de excitacdo 0 < f < 20Hz devido a
forca de atrito.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.



B.2 Forca de Amortecimento de Coulomb

Nesta secio exibe-se o comportamento grifico dos parametros rigidez e amortecimento
equivalente representados pelas varidveis K, € Ce, respectivamente. Considera-se a figura 44
somente a variagdo do parametro C(; relacionado a for¢a de amortecimento de Coulomb f..
Assim, mantém-se constante a componente da for¢a de amortecimento quadrética f,, sendo o
md&dulo do coeficiente de atrito dindmico igual a 4 = 2. Utiliza-se ainda, os seguintes dados para
a obtengdo dos resultados exibidos na figura 44, amplitude do atuador ug,, = 0.1m, frequencia
de excitagdo @ = /4 rad/s, e a faixa de frequéncia 0 < f < 30 Hz.

Figura 44 — Comportamento de C,, para diferentes valores de C, considerando
u=12e0< f<30Hz.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2018



B.3 Forca de Amortecimento Quadratico

Nessa andlise considera-se a for¢a quadrdtica f, constante e com pardmetro C = 1.5, e
evidencia-se na figura 45 a relac@o entre o parametro C,, em fung@o da variagdo do coeficiente

de atrito i, para amplitude do atuador A = 0.1 m e frequencia de excitagdo de 0 < f < 30 Hz.

Figura 45 — Comportamento de C,, para diferentes valores de i, considerando
C=0,1kg/me0< f<30Hz.

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018





