Il CAIM 2010

San Juan - Noviembre 2010

~ET R REE ”ﬁ ‘ Segundo Congreso Argentino
- wm . - . W EmEE = . . PN
AR A ENE R &= de Ingenieria Mecanica
- . = mEwWEER

Analisis dindmico no-lineal de las oscilaciones auto-excitadas
de una seccién alar con dos grados de libertad

Walter Castelld, Sergio Preidikman, Alejandro Brewer

Departamento de Estructuras, Facultad de Ciencias Exactas Fisicas y Naturales,
Universidad Nacional de Cérdoba, Casilla de Correo 916, (5000) Cérdoba, Argentina.
e-mail: wcastello@efn.uncor.edu

RESUMEN

La respuesta de estructuras flexibles a solicitaciones de origen aerodindmico es generalmente de naturaleza
no-lineal. La caracteristica del comportamiento aeroelastico depende, no solo, de las propiedades de los
subsistemas involucrados (estructural y aerodinamico) sino también de la manera en que estos dos subais-
temas se combinan. La respuesta no-lineal de una seccién alar con dos grados de libertad ha sido amplia-
mente estudiada.

La importancia del andlisis de sistemas aeroelasticos radica en su capacidad para predecir la respuesta de
algunos componentes criticos de una aeronave. Por ejemplo, la pérdida de rigidez en las superficies de control
es causa de niveles inaceptables de vibraciones de la aeronave. Estas vibraciones deben ser evitadas, pues
la transicion entre vibraciones indeseables y “flutter” es en general difusa. Y como es sabido, el flutter de las
superficies de control puede dafiarlas provocando la pérdida de la aeronave.

En este trabajo se estudia numéricamente la dinamica no-lineal de un sistema aeroelastico con comportamiento
estructural no-lineal cubico y “juego” en la rigidez torsional de la seccion alar. El modelo de orden reducido
emplea las hipotesis de la conocida “seccién tipica”. Las cargas aerodinamicas se obtienen mediante el uso
de un método de red de vortices bi-dimensional, inestacionario y no-lineal. Las ecuaciones que gobiernan el
sistema aeroelastico son integradas numérica, simultanea, e interactivamente en el dominio del tiempo.

El modelo desarrollado permite determinar la amplitud y la frecuencia de las vibraciones auto-excitadas
inducidas por el cambio en la rigidez torsional, la incidencia en la velocidad de flutter del sistema aeroelastico,
y la apariciéon de ciclos limite. Los resultados provenientes de las simulaciones numéricas muestran una
importante correlacién con los obtenidos por otros autores, ademas el modelo matematico presentado en
este trabajo resulta ser mas eficiente y preciso, en particular para los casos altamente no-lineales.

Palabras Claves: ciclos limite, aeroelasticidad no-lineal, dindmica estructural.
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1. INTRODUCCION

Los aviones de alto desempefio son, en general, susceptibles a una variedad de fenédmenos aeroelasticos
con comportamiento no lineal. En la dltima década se ha observado un interés generalizado en el estudio de
estos fendmenos aeroelasticos no lineales, y ciertamente la literatura en esta area es muy extensa. Una revision
del estado del arte asociado al andlisis aeroelastico no lineal puede verse en los trabajos [1], [2] v [3]. En estos
trabajos, los autores proveen una completa revisién de las teorias de andlisis y de los modelos computacionales
y experimentales concebidos para estudiar estos fendmenos, discutiendo también el grado de correlacién
entre los resultados experimentales y numéricos. En particular en [2] y [3], se hace especial énfasis en el
estudio de las oscilaciones de ciclo limite (Limit Cycle Oscilations, LCOs), ya que la aparicion de este fenébmeno
en aeronaves en vuelo en épocas recientes ha resultado ser una experiencia muy perjudicial. Las LCOs son
vibraciones auto-excitadas de amplitud limitada, producto de la interaccion no lineal fluido-estructura. La aparicion
de LCOs se debe, entre otras, causas a: presencia aerodinamica e inercial de dispositivos de almacenamiento
de combustible, interacciones de cuerpo rigido (el caso de las alas volantes) y juego o pérdida de rigidez en
las superficies de control, etc.

El juego excesivo puede causar vibraciones inaceptables de la estructura de la aeronave durante el vuelo, y
estas vibraciones en las superficies de control deben ser evitadas porque pueden eventualmente provocar
flutter. Este fenémeno debe evitarse ya que puede ocasionar dafios en la estructura de las superficies méviles
y consecuentemente pérdida de control. La potencial aparicion de LCOs incrementa el costo de desarrollo,
certificacion, y mantenimiento de aeronaves; y esto esta relacionado con el sobre dimensionamiento, los
ensayos, y el mantenimiento necesarios para aumentar la vida atil. A modo de ejemplo cabe citar que la
FAA propuso adoptar nuevas directivas, relativas al juego de superficies de control, para todos los modelos
Boeing 777. Estas directivas establecen que se deben efectuar mediciones peridédicas del juego de los
elevadores izquierdo y derecho, y del timén de direccion. Estas directivas, que incluyen acciones correctivas,
lubricacion repetitiva, etc., de las superficies méviles, se originaron a partir de reportes de ensayos en vuelo
gue referidos a la aparicién de vibraciones inducidas por juego en las superficies de control.

Desde el punto de vista experimental se han llevado a cabo diversas experiencias, talvez las mas ampliamente
citadas sean los estudios experimentales realizados en el tlnel de viento de baja velocidad de la Universidad
de Duke. Una completa descripcion del modelo experimental, y los resultados obtenidos, para una seccion
alar con juego en el grado de libertad de giro en la superficie de control se puede encontrar en el trabajo de
Dowell et al. [4]. M&s recientemente se incorporo al tinel de viento un generador de rafagas, el cual ha permitido
también estudiar las incidencias de los cambios abruptos en la velocidad sobre las LCOs.

En lo referente al area computacional, para captar la naturaleza del comportamiento es necesario que los
modelos contemplen la no linealidad de: la aerodinamica y la estructura. En consecuencia, el analisis paramé-
trico de estos sistemas conlleva un gran esfuerzo computacional, y por ello la economia de calculo resulta
fundamental. El andlisis de problemas aeroelasticos empleando modelos basados en la mecéanica de fluidos
computacional (CFD) resulta prohibitivo. Una revision de los métodos de analisis empleados, muestra que las
diferencias entre los mismos estan originadas principalmente en el modelo aerodinamico.

Los modelos aeroelasticos no lineales se pueden dividir en: (a) modelos de orden reducido basados en las
ecuaciones de movimiento en su forma de espacio-estado no lineales, en donde la aerodinamica no lineal
se incorpora a través de funciones de carga (ej.: las funciones de Wagner que son una aproximacion de las
de Theodorsen o el modelo de estado finito propuesto por Peters), algunos trabajos en esta area son [4],
[5], [6], [7], v [8], en este Ultimo ademas se estudia la respuesta del sistema a rafagas; y (b) modelos de orden
reducido basados en métodos discretos, en esta area se puede citar el articulo [9] en donde se aplica el
método de balance armonico y se incluyen solo los modos armonicos dominantes (esto es valido sobre la
hipotesis del comportamiento armonico de las LCO).
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Por otra parte en [10], se hace una comparacién entre los métodos de balance arménico y el método de
elementos espectrales donde se emplea la ventaja que brinda el método de elementos finitos en la discreti-
zacion del dominio y en lugar de funciones de forma se emplea la descomposicion espectral de frecuencias.
Otros modelos de orden reducido estan basados en los autovectores o “modos dominantes” del flujo, que
surgen de un andlisis previo en diferencias finitas o elementos finitos. A partir de estos autovectores se puede
luego reconstruir el comportamiento dinamico no-lineal del fluido. A esta linea pertenecen los trabajos [11] y
[12], mas recientemente [13] y [14] muestran resultados obtenidos en régimen transonico a partir de las
ecuaciones de Euler linealizadas.

En este trabajo se estudia el comportamiento no-lineal y las caracteristicas de flutter de un sistema aeroelastico
gue presenta juego en uno de sus grados de libertad. Se ha desarrollado un modelo numérico de orden
reducido de la versién aeroelastica de la conocida “seccion tipica”. Para simular el comportamiento aeroe-
lastico del sistema, el ala se ha modelado estructural y aerodinamicamente como una placa plana rigida. El
modelo estructural posee dos grados de libertad: el desplazamiento vertical y la rotacién alrededor del eje
elastico de la seccién alar. Las cargas aerodinamicas se determinan empleando un método de red de vortices
inestacionario y no-lineal, que ha sido empleado con éxito en los trabajos [15], [16], y [17]. Las ecuaciones
gue gobiernan la dinadmica del sistema aeroelastico son integradas numéricamente e interactivamente en el
dominio del tiempo.

El contenido de este trabajo se resume a continuacion. La Seccion 2 presenta un resumen del comportamiento
de los sistemas aeroelasticos que muestran oscilaciones de ciclo limite. La Seccién 3 introduce el modelo
aeroelastico propuesto en este trabajo, primero se desarrollan los modelos estructural y aerodinamico no-
lineal, y después se define el método de acoplamiento e integracion en el tiempo. La Seccion 4 presenta
algunos de los resultados obtenidos y se los compara con otros trabajos. Por Ultimo la Seccién 5 contiene
un resumen de las conclusiones obtenidas.

2. AEROELASTICIDAD NO-LINEAL

Los trabajos [1] y [3] presentan una revision de los fenédmenos aeroelasticos en general, y en particular definen
algunos conceptos basicos que resultan importantes en el momento de establecer los objetivos de un analisis
aeroelastico no lineal. El primero sin duda esta asociado con la distinciéon entre los fendbmenos que son
estatica o dindmicamente no-lineales. En el area de la aeroelasticidad, el término sistema lineal suele
asociarse a modelos (fisicos 0 matemético) cuya respuesta ya sea estatica o dinamica es lineal, o bien un
modelo donde la respuesta estatica es no-lineal, y la respuesta dinamica es lineal. Por ejemplo un modelo
estructural es lineal si la deformacién resulta (linealmente) proporcional a la carga, estatica o dinamica, a la
cual esta sometido el modelo. Por otra parte un modelo aerodinamico es lineal cuando, por ejemplo, el cambio
en la presion es (linealmente) proporcional al cambio en la direccion local de la corriente libre o en la magnitud
de la velocidad, asociadas a la geometria del cuerpo inmerso en el fluido. Habitualmente este es el dominio
de los modelos matematico basados en pequefias perturbaciones. Por supuesto las ondas de choque y la
separacion de flujo no forman parte de los fendmenos lineales. Siguiendo estas definiciones, un sistema
aeroelastico lineal es aquel compuesto por modelos estructural y aerodinamico del tipo lineal.

Existe un amplia variedad de efectos aeroelasticos no-lineales que pueden producir la aparicion de LCOs en
aviones de alto desempefio. Ignorar el comportamiento no-lineal de la estructura o la no-linealidad aerodinamica,
puede llevar a predicciones incorrectas de estos fendmenos aeroelasticos. Debido a esto, el estudio de la
aparicion de LCOs y la variacion en la amplitud de las mismas cuando cambia algin parametro, hace necesario
emplear modelos aeroelasticos dinAmicamente no-lineales. Habitualmente no existe un mecanismo disparador
simple que provoque la aparicion de LCOs, a menos que se construya especificamente un modelo fisico para su
posterior ensayo en vuelo o en tlnel de viento, que es precisamente lo que se estudia en este trabajo.
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Figura 1: Respuesta de sistemas que presentan LCOs.
(a) No lineal con cambios suaves. (b) No lineal con cambios de abruptos de comportamiento.

La Figura 1 muestra las posibles evoluciones de la amplitud de las LCOs en funcién del cambio en la velocidad
de la corriente libre. La Figura 1-a (bifurcacién supercritica), corresponde a un sistema aeroelastico que es
estable frente a cualquier tipo de perturbaciones por debajo de la velocidad de flutter, velocidad que puede
determinarse con un modelo aeroelastico lineal. Una vez superada la velocidad de flutter, un efecto no-lineal
cualquiera puede provocar la aparicion de LCOs cuya amplitud es mayor en la medida que aumenta la velocidad.
En algunos casos, la existencia de las LCOs con este tipo de no-linealidad “benigna” es bien recibida, pues evita
la aparicién de oscilaciones con crecimiento abrupto (flutter violento) que son catastroficas para la estructura.

La Figura 1-b (bifurcacion subrcritica) muestra otro caso general de comportamiento no-lineal de los sistemas
aeroelasticos. En este caso ademas de la existencia de LCOs més alla de la velocidad de flutter, también se
da la aparicion de tres LCOs por debajo de la velocidad de flutter. Se observa también que existen posiciones
estables (linea continua) y posiciones inestables (linea de trazos). Un ciclo limite resulta estable cuando frente
a pequefias perturbaciones, el sistema vuelve a la misma situacién al cabo de un tiempo. Por el contrario los
ciclos limites resultan inestables cuando, ante pequefias perturbaciones, el ciclo limite se aleja del estado original
convergiendo a un nuevo estado de equilibrio estable. Por ejemplo, si el sistema se encuentra en cualquier
punto perteneciente a la linea de trazos, una pequefia perturbacion haria que el mismo se moviera a algin de
las posiciones definidas por las lineas continuas, ver Figura 1-b. Este tipo de no linealidad resulta “perjudicial”,
porque la misma presenta un ciclo de histéresis, y en algunos casos para lograr la desaparicién de las LCOs
es necesario disminuir la velocidad muy por debajo de la velocidad de flutter.

El objetivo de este trabajo es cuantificar la amplitud y la frecuencia de las oscilaciones en funcion del cambio
en la velocidad de la corriente libre, ademés de la incidencia del juego de la superficie de control en la aparicién
y comportamiento de las LCOs en la seccion tipica con alerén. Con este objetivo se ha desarrollado un modelo
numeérico capaz de simular el comportamiento del sistema ala/aire, componentes de un Unico sistema aero-
elastico dinamico no-lineal. Las ecuaciones diferenciales que describen la evolucién temporal del sistema
aeroelastico se integran numéricamente, en forma interactiva y simultanea en el dominio del tiempo.

3. FORMULACION DEL PROBLEMA AEROELASTICO

La simulacion numérica del comportamiento estructural del ala se realiz6 empleando un modelo simplificado
como el que se muestra en la Figura 2-a. El problema se ha estudiado a través del acoplamiento de dos
subsistemas: un modelo estructural y un modelo aerodinamico, estos subsistemas forman un Unico sistema
dinamico. El subsistema correspondiente al modelo estructural esté formado por la seccion tipica, mientras que
el subsistema aerodindmico lo constituye la corriente libre que incide sobre la secciodn tipica.
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b)

Figura 2: Esquemas de la seccion tipica.
(a) Modelo fisico con dos grados de libertad. (b) Modelo estructural considerando la seccién como placa plana.

El ala se ha considerado como un cuerpo de pequefio espesor de modo que puede modelarse, estructural y
aerodinamicamente, como una placa rigida y uniforme. Como se observa en la Figura 2-a el sistema posee
dos grados de libertad: un desplazamiento vertical (h) y un giro (6) de la seccién alrededor del centro
elastico del ala (c.e.), asociados a la flexién y a la torsién del ala respectivamente. Por otra parte el flujo de
aire, que define la corriente libre, se considera potencial con una velocidad en el infinito V,, y un angulo de
incidencia (o &ngulo de ataque) sobre el conjunto definido por a.

Aerodinamicamente, el ala es modelada como una lamina vorticosa. Debido a que el flujo es inestacionario,
hay vorticidad que se desprende desde el borde de fuga del ala y es convectada hacia el flujo de aire con la
velocidad local de las particulas formando la estela. La vorticidad contenida en la porcion de la estela cercana
al ala tiene asociado un campo de velocidades que afecta las cargas aerodinamicas actuantes sobre la placa.
Y dado que la vorticidad presente en la estela fue generada por la presencia de la placa un tiempo atras, las
cargas aerodindmicas actuales dependen, de alguna manera, de lo que sucedi6é en el pasado. Esto suele
indicarse diciendo que el modelo aerodinamico, usado en este trabajo, tiene memoria. En simulaciones numeé-
ricas desarrolladas en este trabajo, la forma y posicién de la estela, como asi también la intensidad de la
vorticidad contenida en ella son determinadas como parte de la solucion.

En los apartados siguientes se describen en detalle los dos subsistemas asociados con el modelo estructural y
el modelo aerodinamico; y ademas se presenta el esquema de acoplamiento e integracién numérica de las
ecuaciones de movimiento del sistema dinamico resultante.

3.1. Modelo Estructural

En este modelo estructural simplificado el comportamiento elastico del ala esta representado por dos resortes:
un resorte de accion lineal que se carga cuando el ala experimenta un desplazamiento vertical y que genera
una fuerza restauradora que trata de llevar el centro elastico del ala a su posicion de equilibrio, y un resorte
de accion torsional que se carga cuando el ala cambia su orientacién y que genera un momento que trata de
devolver el ala a su posicion horizontal. Por simplicidad se considera restringido el desplazamiento horizontal
del ala, aunque no habria ningln inconveniente en adicionar ese nuevo grado de libertad al sistema.

La seccion transversal del ala se modela como placa rigida y uniforme, y se presenta en forma esquematica
en la Figura 2-b. Los grados de libertad utilizados para describir la configuracién de este modelo son: el
desplazamiento vertical del centro elastico h(t), y el giro de la placa respecto de un eje que pasa por el centro
elastico 0(t). El desplazamiento vertical se considera positivo hacia arriba y los giros se consideran positivos
cuando tienen sentido horario. Las rigideces asociadas a los dos grados de libertad se indican mediante Ky,
y Kg, respectivamente, las cuales modelan la rigidez flexional y torsional del ala.
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Las ecuaciones no-lineales de movimiento se pueden obtener a partir de las ecuaciones de Lagrange. La
energia cinética del ala, T, esta dada por:

T=%mh2+§|e 6> -S,cosoh 6 (1)

donde m es la masa del alay Sy, e Iy son el momento estatico masico y la inercia masica respecto del c.e. del
ala. Se debe observar que en el caso de emplear las ecuaciones no lineales, algunos de estos parametros
masicos resultan ser funciones de la configuracion del ala a través del ngulo 6 (ej.: S = S,, c0s0).

La energia potencial, U, se puede escribir como:

U_l

_EKhh2+%Keez )

siendo los coeficientes K; las rigideces asociadas a los dos grados de libertad de la seccién tipica (indicados

en la Figura 2-b).

Aplicando las ecuaciones de Lagrange a las ecuaciones (1) y (2), pueden obtenerse las ecuaciones de
movimiento no-lineales del sistema estructural:

2 2 2
{mdh+8 de}+ ST(QJ +K,h = Q,

de T dt? dt
3)
d’h d’o
|:SQF+ISW:| +K66 = Qe

en la ecuacion (3) se han separado explicitamente los términos asociados a la parte masica, de los términos
de segundo orden que surgen como consecuencia de la no-linealidad de las ecuaciones de movimiento
(donde el coeficiente St = S, sinB). En la ecuacién (3) todas las propiedades masicas son especificas, y
estan dadas por unidad de longitud del ala.

Los términos independientes Q; representan las fuerzas aerodinamicas generalizadas por unidad de
longitud, y estdn dadas por las siguientes integrales:

Q, = UCWAp(a,t) d&l cos0 y Q, = jCWAp(a,t) gde 4)

siendo Cw la cuerda del ala. Por otra parte, Ap es la diferencia entre las presiones en la cara superior y la
cara inferior de la placa plana que modela el ala. La variable de integracién &, representa la posicion de los
puntos sobre el ala relativos al centro elastico. La diferencia entre las presiones en la cara superior e inferior
del ala, Ap, se obtiene del modelo aerodinamico.

En el modelo de analisis propuesto en este trabajo, las ecuaciones (3) y (4) se combinan con las correspon-
dientes al modelo aerodinamico para luego integrarlas simultanea e interactivamente y obtener h(t) y 6(t). La

diferencia de presiones, Ap, depende explicitamente de h, 6, hy 6, e implicitamente de hy 6.

3.2. Modelo Aerodinamico

En el modelo aerodindmico propuesto, las cargas aerodindmicas no-lineales y no-estacionarias sobre la
placa se obtienen empleando el método de red de vértices inestacionario (UVLM) ([15] y [16]). La placa
plana es una lamina vorticosa, e introduce una discontinuidad en la componente tangencial de la velocidad
del fluido. La discontinuidad en la componente tangencial de la velocidad del fluido, junto con la variacion
temporal del potencial de velocidades, producen una diferencia entre las presiones en las caras superior e
inferior de la placa plana que representa el ala. Esta diferencia de presiones es la responsable de las cargas
aerodinamicas que actla sobre el ala.

A los fines de que la diferencia de presiones en el borde de fuga sea nula, el efecto de la discontinuidad en
la componente tangencial de la velocidad del fluido debe cancelar exactamente el efecto producido por la
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variacion temporal del potencial de velocidades. Es decir, la discontinuidad en la componente tangencial de
la velocidad (vorticidad) persiste hasta, inclusive, el borde de fuga. Y en consecuencia se emite vorticidad
desde el borde de fuga hacia el fluido, la cual es transportada con la velocidad local de las particulas para
formar las estelas.

Cualquiera sea su ubicacion, un vdrtice tiene asociado un campo de velocidades que es irrotacional con excepcion
del punto donde el vortice estd ubicado. EI campo de velocidades asociado a la vorticidad interactia con el
campo de velocidades asociado a la corriente libre, satisfaciendo la condicién de no-penetraciéon sobre la
placa. Por lo tanto la vorticidad contenida en la estela modifica el campo de velocidades préximo a la placa
Yy, por ende, la vorticidad sobre la misma. Dado que la vorticidad existente en la estela fue generada por, y
convectada desde, la placa un tiempo atras, el campo de velocidades es dependiente de la historia del
movimiento.

En el caso de flujo uniforme y estacionario, el valor exacto de la fuerza y el momento aerodinamico que actlian
sobre una placa plana pueden obtenerse considerando que: (a) toda la vorticidad esta concentrada en un Unico
vortice ubicado a una distancia de un cuarto de la cuerda, medida desde el borde de ataque, y (b) la circulacion
de este vortice debe ajustarse de tal manera que se satisfaga la condicién de no-penetracién en un Unico
punto del solido ubicado a una distancia de tres cuartos de la cuerda, también medida desde el borde de
ataque. El punto del solido donde se impone la condicion de no-penetracion se denomina punto de control.

DETALLE DE UN
VORTICE DE ESTELA

DETALLE DE UN PANEL

Figura 3: Modelo de analisis aerodinamico basado en la red de voértices no-lineal e inestacionaria.

En la presente formulacién, la placa es dividida en un nimero finito de elementos o paneles. El tamafio de
cada panel debe ser suficientemente pequefio de manera que el flujo dentro de él pueda aproximarse como
flujo uniforme. Ademas, los cambios temporales deben ocurrir en una escala que sea “lenta” en comparacion
con el tiempo que le toma a una particula de fluido recorrer la longitud de un panel. La disposicién de los
paneles en la placa plana puede verse en la Figura 3. En la misma figura puede observarse, también, un
panel tipico y el modelo de vortices discretos utilizado para modelar las estelas.

La velocidad en un punto de coordenadas X, = (xp,yp), asociada a un vértice discreto con circulacién T,
ubicado en un punto con coordenadas x, =(X,.Y, ), esta dada por:

) vl 1 -0 B .

La condicién de no-penetraciéon que debe cumplirse en los puntos de control tiene la forma:
(Y, +V.+V, -V )h0=0 (6)

donde, V, +V, +V,, representa la velocidad de una particula de fluido proxima a una placa, asociada a: los
vortices adheridos a la placa, la corriente libre y los vértices contenidos en la estela, respectivamente. Por
otra parte, V, es la velocidad con que se mueve la superficie de la placa y n es el vector unitario normal a
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esta superficie. En los puntos de control de la placa que representa el ala se tiene:
V, -fi=|V,|cos(o+0) V.-A=hcosb+&0H V, -i=(u,)sin6+(v,) cosd 7

donde, &; es la posicion del punto de control del panel ‘i’ con respecto al sistema de coordenadas local
ligado al ala con origen en el centro elastico; y (u,); Y (Vy)i Son las componentes, expresadas en el sistema
de coordenadas globales, de la velocidad total de una particula de fluido sobre el punto de control ‘i’
inducida por la estela.

Las incOgnitas de este problema son las circulaciones de los vortices adheridos a la placa y pueden
obtenerse a partir de la ecuacién (6) como se indica a continuacion:

NN

) = DAL = (L -V.-V,)h ®)

=1

135>

(yp )

donde los escalares A;, conocidos como coeficientes de influencia aerodinamica, representan la componente
normal de la velocidad en el punto de control del panel ‘i’, asociada a un vértice de circulacion unitaria (I" = 1)
ubicado en el panel ‘j'. El limite superior del rango ‘j’ de la sumatoria es NN = NP+1, donde NP representa
el nimero de paneles utilizados en la discretizacién del ala.

Ademas de las ecuaciones provenientes de la condicion de no-penetracion sobre el ala, existe una ecuacion
adicional que garantiza la conservacién de la vorticidad y permite definir la magnitud del vértice de arranque en
el borde de fuga del ala. Esta Ultima ecuacién es necesaria para satisfacer el requerimiento de Ap nulo en el
borde de fuga (denominada habitualmente como condiciéon de Kutta). En cada paso de tiempo, un nuevo
vértice de arranque junto al resto de los vortices discretos contenidos en la estela, son convectados empleando
la velocidad de la particulas de fluido ubicadas donde cada uno de estos vdrtices. De esta manera, como se
establecid previamente, el desarrollo de la estela durante la simulacion es parte de la solucién del problema.

Las cargas aerodindmicas son calculadas aproximando las integrales dadas en las ecuaciones (4) mediante
sumas finitas. La diferencia de presion entre las caras de cada panel se obtiene a partir de la versién no-
estacionaria de la ecuacion de Bernoulli:

oo V-V

V-V p_

donde ¢ es la funcién potencial de velocidades, p es la presion estética y p es la densidad. Lejos de la
seccion alar y su estela, las condiciones se asumen como estacionarias de tal manera que:

P,
P

2
H(t) = %+ = cte (10)

Siguiendo la metodologia propuesta en [15] y [16], la diferencia del coeficiente de presion, ACp;, entre las
caras del panel “i” en su punto de control puede calcularse como:

_ 3[2 L ()-1,(t-ay ri<~m—~s)-i1 a

Ap,
T V& %

siendo V,, = /Jé(\/p +V, +V, ),y ademas:

ACpi =

V.-t = —hsin® (12)

Las fuerzas aerodinamicas generalizadas, dadas por las ecuaciones (4), pueden ahora reescribirse como:

Q, = %p V2 KZACpi A&ijcose} y Q = ép v: {ZACPi A E.:i:| (13)

i=1 i=1

donde &; representa el brazo de palanca para el momento realizado por la diferencia de presion ACp; en los

puntos de control ‘i’ del ala.
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3.3. Integracioén de las ecuaciones de movimiento del sistema dindmico no-lineal

Antes de proceder con la integraciébn numérica de las ecuaciones de movimiento, resulta conveniente
introducir las siguientes variables adimensionales:

h =L, 0 =0, £ = L&, t = —t (14)

donde ()* denota magnitudes adimensionales y L. = 2b es la cuerda del ala (ver Figura 2). Reemplazando
estas magnitudes en las ecuaciones (3) e introduciendo el vector, [:{h(t),e(t)}T, las ecuaciones de
movimiento no-lineales pueden reescribirse:

[M(r)]i+[K(r)]r = @(ri)-b(Li) (15)

siendo M, K, g y b la matriz de masa, la matriz de rigidez, el vector de cargas generalizadas y el vector de
términos no-lineales, respectivamente. Estos términos se definen en las ecuaciones (16) y (17).

Ss KiLe
_ m'L, _ m'V?2
M(r)=| .. y K(r)= o (16)
SeLc 1 O CGKGLC
Iy V2
2 /NP
%[ ACpiAaiJcose S; o2
g(r.i) = y  b(ui)=|mL (17)
~ L* NP
e N ac, a8 0
2'9 i=1

Introduciendo el vector de estado y ={r,i}' = {h, 0, h, 6} , €l sistema de dos ecuaciones diferenciales de
segundo orden (15) puede ser escrito como un sistema de cuatro ecuaciones diferenciales de primer orden:

leZ 02><2 02><2 ]'ZXZ 02><1
_ y =1 - y + _ (18)
0, [M()]|™ |-[K()] 0,.|" |-m@®)+q(r.f)-b(ri)

debe notarse que, cuando el sistema es no-lineal en 6 el coeficiente ¢, en la ecuacion (16) se hace nulo y
aparece un término rﬁ(e) que se define como:

0 0
m(0) = L2 = 19
R L TD] R -
V2 K,0

donde f(0) es la funcién que define el comportamiento del resorte cuando el mismo es no-lineal. El sistema
de ecuaciones (18), puede reescribirse de manera simple:

[A]y = [B]y+c (20)

Esta ecuacion se integra numéricamente en el dominio del tiempo mediante un esquema predictor-corrector
de cuarto orden. En cada paso de integracion, la estela se convecta a su nueva posicion garantizando que
las particulas de fluido transportan la vorticidad, y al mismo tiempo la placa se mueve a una nueva posicion
segun las ecuaciones de movimiento. Los detalles del método de integracion pueden encontrase en [16].

4. RESULTADOS NUMERICOS

El objetivo de este apartado es determinar el comportamiento del modelo aeroelastico no-lineal, frente a dos
casos: (a) una ley cubica en la rigidez asociada al grado de libertad de torsién, y (b) una ley bi-lineal con
juego (freeplay), tal como se observa en la Figura 4. En este trabajo el comportamiento de la rigidez
flexional se mantiene lineal.
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Figura 4: Respuesta del resorte en la rigidez torsional del modelo aeroelastico. (a) Cubico. (b) Freeplay.

Los parametros de analisis han sido elegidos para obtener un problema equivalente al estudiado en [18], y
estos son C =0.254 m,a=-0.5C, o, = 7.7229 1/s, 0y = 38.6147 1/s, m = 6.211 kg/m, |, = 0.0250 kg—mzlm
y Sw = 0.1972 kg-m/m. Para el caso no-lineal cubico se ha adoptado un coeficiente By = 3.0, mientras que
en el caso de freeplay se ha adoptado un juego AS = 0.5 grados (iniciando en 8; = 0.25 grados hasta un
8, = 0.75 grados, lo cual se pone de manifiesto en la Figura 4. Se ha resuelto el sistema dinamico lineal con
los parametros indicados, a fin de obtener la velocidad de flutter del sistema lineal la cual es V; = 31.8 m/s.

4.1. Resultados del caso (a) — Cubico

En este caso la funcién de respuesta del resorte obedece a la siguiente ley m(0) = Rﬁ = Re (9 +30° ) , ver Figura
4-a. La Figura 5-a muestra el diagrama de bifurcaciones obtenido en este trabajo y se lo compara con los
resultados presentados en [18]. En abscisas se tienen velocidades adimensionalizadas respecto de la velocidad
de flutter lineal y en ordenadas la mitad de la amplitud de los LCOs desarrollados. Existe una buena concor-
dancia en los resultados presentados en [18], en particular a velocidades cercanas a las de flutter. En la
medida que la velocidad aumenta y en consecuencia la amplitud de los LCOs aumenta, surgen discrepancias
provenientes de los diferentes modelos aerodindmicos empleados en [18] y en este trabajo.
4.2. Resultados de caso (b) — Freeplay
Para este caso, la respuesta del resorte de torsion esta dada por una funcion bi-lineal del tipo:

_ __ 059,659,

m(6) = K6 =4 _ ] (21)

Ke(e—é‘>i)—>9£81 0 629,

Esta se muestra en la Figura 4-b. Los resultados obtenidos, son los mostrados en la Figura 5-b.

15 25
73 7y Este trabajo
S | 3 i . Wong et al. [18]
S S 90k
= '2r 2 “r
@ [ @ r *
e} e} -
2 9t —— Estetrabajo 2 15F .
=3 i . Wong et al. [18] =3 A .
IS L IS
< s < . .
6F 1.0F
a i b
[ ) i 7 )
sk 0.5F
[ 1L L 1 N L. . 1 TN PR PN TR B
0002 04 06 08 727 V/IVi 095 5.2 0.4 0.6 0.8 107 V/IVi

Figura 5: Respuesta del sistema dinamico completamente no-lineal. (a) Cubico. (b) Freeplay.
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Al igual que en el caso anterior, se han graficado amplitud de las oscilaciones en torsion respecto de la
velocidad adimensionalizada. En este caso existen discrepancias a velocidades cercanas a flutter cuando
se lo compara con [18]. Sin embargo dada la naturaleza altamente no-lineal de este caso, y el modelo

aerodinamico no-lineal e inestacionario empleado en este trabajo, estas diferencias son previsibles.

En la Figura 6 se ha graficado la evolucién temporal de h(t) y 6(t) correspondiente a una corrida de 400 seg
(32000 pasos), para una velocidad de la corriente libre de: (a-b) 6.4 m/s, (c-d) 16 m/s, y (e-f) 22.4 m/s. Las
velocidades corresponden a cada una de las tres zonas delimitadas en la Figura 5-b. A velocidades muy bajas
(VIV; = 0.2) el comportamiento es un LCO arménico simple (ver Figura 6-b) y a velocidades mas proximas a
la de flutter (V/V; = 0.7) se puede observar un comportamiento armoénico mas complejo (Figura 6-f).

En la Figura 5-b dentro de la zona delimitada por el sombreado, alternan estados con LCOs arménicos
complejos y a algunas velocidades se observa un comportamiento caético. La Figura 6-d (V/V¢ = 0.5)
muestra un caso donde aparentemente se desarrolla una LCO, sin embargo si se observa con detenimiento
se puede ver que las oscilaciones no dejan de crecer, esto es, no logran desarrollarse LCOs.
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Figura 6: Respuesta del sistema con juego en el grado de libertad torsional para distintas velocidades.

5. CONCLUSIONES

En este trabajo se ha presentado un modelo que permite analizar problemas no-lineales asociados a
fendmenos aeroelasticos. EI modelo desarrollado ha demostrado ser muy efectivo para el estudio de
problemas altamente no-lineales, e inclusive en la prediccién de dinamica del tipo cadtica. Comparativamente
con el modelo empleado en [18], este modelo muestra la enorme ventaja de que no es necesario disminuir
el paso de tiempo (en la integracion de las ecuaciones del sistema dindmico) para captar correctamente los
cambios abruptos en la rigidez de los resortes. Estos cambios abruptos en la rigidez, son los que precisamente
suceden en las superficies de control cuando presentan el fenédmeno denominado “juego” o freeplay.

Ademas, el hecho de emplear un modelo aerodinamico inestacionario y no-lineal, permite definir de manera
mas precisa el acoplamiento aerodinamico-estructural del sistema. Esto trae aparejado una mejor correlacion
entre el modelo matemaético y los resultados experimentales.
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A partir de estos resultados se pretende ahora estudiar un caso de tres grados de libertad, el cual esta

asociado al problema de las aeronaves que presentan juego en las superficies de comando. Para este

nuevo problema existen soluciones experimentales y es lo que empleara para la verificacién completa del

modelo matematico presentado en este trabajo.
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