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INTRODUCCION

El fendmeno analizado en este trabajo es el flutter, el mismo se caracteriza por ser una
inestabilidad dinamica que ocurre por interaccién entre fuerzas aerodinamicas no
estacionarias, fuerzas elasticas y de inercia. Dicho fendmeno ocurre a cierta velocidad de
vuelo y posee una frecuencia de oscilacion especifica definida por la interaccion aeroelastica
entre el flujo y la estructura.

En el afio 1935 T. Theodorsen[1] desarrollé una teoria analitica que define las ecuaciones
que gobiernan el movimiento de un ala en flutter para 3 grados de libertad (movimiento
vertical, cabeceo y giro del comando) a partir del desarrollo de las ecuaciones de Lagrange
en cada grado de libertad. Ademas en dicho trabajo introdujo una férmula para determinar
las fuerzas aerodinamicas durante el desarrollo del fenémeno.

El objetivo de este trabajo es validar una herramienta analitica para predecir el fenébmeno
de flutter en alas utilizando la teoria antes mencionada, y desarrollar las practicas y
procedimientos experimentales para el estudio del flutter en tanel aerodinamico. Con el
modelo ya construido se verificara la velocidad de ocurrencia y frecuencia de flutter
mediante ensayo en un tunel de viento turbulento.

ANALISIS TEORICO

Modelo estructural

J. Garrick y T. Theodorsen[ 2] al haber realizado calculos de flutter a una serie de alas y
verificaciones mediante ensayos de las mismas, llegaron a la conclusién que las
caracteristicas aeroelasticas en términos de la velocidad de viento y la frecuencia de
oscilacién del perfil situado al % de la semienvergadura, eran muy proximas a las obtenidas
para el ala completa. Por ello el modelo analitico corresponde a dicho perfil, reemplazando
la accion del resto del ala mediante un resorte de torsion y uno de flexion, como se observa
en la Figura 1.
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Figura 1. Modelizacion del ala para el estudio de flutter.

Se plantean las ecuaciones de Lagrange para dos grados de libertad, el desplazamiento

vertical “h” y el giro alrededor del centro elastico “@ ”. A través de las mismas, se llega a las
ecuaciones de movimiento para los grados de libertad mencionados(1):
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Modelo aerodinamico

Para obtener la fuerza de sustentacion(2) y el momento aerodinamico(3) se utiliza el
modelo de Theodorsen; el mismo expresa dichas fuerzas a través de una funcién de
transferencia C(k).

1
L =pb*(U,md + mh — mbad) + Eﬁpﬂmbﬂ'[k][ifm:x +h+b (E_ a)d’] ()2

= o o - o 1 . 3
My = —pb* [‘.‘EG—— R-)Umbti‘-l-ﬁb‘ G+ u‘):r'— mrbh] + ZpUmb‘fr(m+E)C[k][Umuf+ h+ bG—— )n ()

Donde C(k) es un numero complejo con parte real “F(k)” y parte imaginaria “G(k)”.Ambas
w. b

partes dependen de k(k - T) que se define como frecuencia reducida del fenémeno. En la
Figura 2 se observa dicha funcion C(k).
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Figura 2. Funcién C(k).

Resolucién analitica
Se suponen soluciones del tipo armonico para ambas coordenadas con la misma
frecuencia; se llega a un sistema matricial como el siguiente(4);

[ 250G =6) @)

Para que el sistema no posea solucién ftrivial, el determinante del mismo debe ser igual a
cero. Al calcular dicho determinante se obtiene un numero imaginario. Para resolver el
sistema se introduce un nuevo parametro “X” que posee la siguiente forma (5);

) ®

Al resolver el determinante se llega a dos ecuaciones de segundo grado para la parte
real(6) y la parte imaginaria (7)del nuUmero mencionado; para que sean solucion del sistema
ambas partes deben ser igual a cero:

Parte real

- AyB, 26 C42F
Re =030, (1 - grg )" + [Qu Ry — gnlaa) + Qo (Bp — g2/ )IX + 2 + z =

T

0 (6)

Parte imaginaria

- 1 C,26
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)

|III Aeronautica



4° Jornadas ITE - 2017 - Facultad de Ingenieria - UNLP

Donde los parametros no mencionados son operaciones matematicas del sistema [2].
Para resolver el sistema se asume un rango de valores positivos de k y se calculan los

valores de X correspondientes en ambos casos. Se grafican los resultados de VX vs 1k, y
se identifica el momento en que ambas raices son iguales.
Con ese punto se calcula la velocidad de flutter mediante la relacién (8).
_ TeWeb1l 1

= R

(8)

Con dicha velocidad y frecuencia reducida se calcula la frecuencia del fendmeno de
flutter.

METODOLOGIA

Modelos experimentales

El primer modelo consistia en una placa de 2mm x 83mm x 350mm, tamafo de una placa
comercial disponible en el mercado. Las propiedades del material se obtuvieron del “Wood
Handbook: Wood as an Engineering Material”[4].

Las frecuencias de los primeros modos de vibrar del modelo, se obtuvieron inicialmente
mediante un software de elementos finitos (FEM). En el mismo se identifican los dos
primeros modos, uno de flexion y uno de torsion. En la Figura 3se ven los datos arrojados
para el primer modelo.

e

Figura 3. FEM placa plana 2mm.

Se verificd el primer modo de la placa plana realizando un ensayo simple que consistia
en desplazar la punta del ala para hacerla oscilar libremente y se registra la sefial de un
acelerémetro convenientemente ubicado en el modelo. Se observé una diferencia respecto a
los resultados FEM, por lo que se optd por utilizar la frecuencia obtenida en el experimento.
El modo torsional no pudo ser verificado correctamente mediante el ensayo experimental
debido a la dificultad de excitar adecuadamente dicho modo.

Como segundo y tercer modelo se eligieron placas planas con la misma geometria que el
caso anterior, pero colocandoles refuerzos longitudinales y diagonales con el fin de
aumentar la rigidez flexional y torsional, sucesivamente. Al igual que en el caso anterior se
obtuvieron las frecuencias de los primeros modos y se verificaron experimentalmente para
cada caso.

Una vez obtenida una buena caracterizacién de las placas planas y en funcién de los
resultados obtenidos, en los que se evidencid la influencia de la frecuencia de torsion en la
definicion de la frecuencia de flutter, se construyen alas rectangulares procurando minimizar
la rigidez torsional. Se construyeron dos alas rectangulares con perfil NACA 0009 sin torsién
geomeétrica, que posees seis partes principales, como se observa en la Figura 4.
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Figura 4. Configuracion del ala con el larguero al 40% de la cuerda.

En el primer modelo de ala se coloco el larguero principal al 50% de la cuerda, el centro
de gravedad y de giro coincidian con el mismo (fue verificado experimentalmente). Para la
segunda ala se adelanté la posicién del larguero principal al 40% de la cuerda, casi en
coincidencia con el centro de gravedad de las costilas. En ambos modelos el
empotramiento se realizé unicamente sobre el larguero principal.

Al igual que en las placas planas se realizé un FEM para obtener las frecuencias de los
primeros modos de vibrar, al igual que en los casos anteriores. Se observé un primer modo
de flexion y un segundo de torsion.

1.1. Ensayos y adquisicion de datos

Se realizaron pruebas en un tunel de viento cerrado con una seccidn de prueba
rectangular de 1.4m x 1.0m x 7.5m, que posee un rango de velocidades de 0 a 20 m/s. se
colocaron los modelos de forma que los mismos queden coincidentes con el centro de la
seccion de prueba para evitar los efectos de pared. Dichos modelos se sujetaron por la raiz
mediante un empotramiento.

Para observar la ocurrencia de flutter, se aumenta la velocidad de viento progresivamente
hasta que el fendmeno se establece. Al estar limitados en la velocidad maxima del tunel, los
modelos se disefian para lograr propiedades masicas e inerciales que favorezcan la
ocurrencia de flutter dentro de los limites operativos del tunel de viento disponible. Esto
provoca que el fendmeno sea muy sensible a la colocacion de sensores (acelerémetros,
tomas de presion, etc.), por ello para los primeros ensayos (de placas planas) se opté por
utilizar un método de medicion de frecuencia de flutter no invasivo. Se realizaron
grabaciones de alta velocidad (a 420 cuadros por segundo) de la punta del ala y mediante
un software de seguimientos de puntos denominado “tracker”, se realiz6 un mapeo de
puntos esenciales para poder observar el fendmeno (trackeo), y mediante técnicas de
andlisis de sefales se encontraron las frecuencias dominantes del fenomeno. Este
procedimiento fue validado mediante comparacién con resultados de acelerémetros para
identificacion de frecuencia.

En los ultimos ensayos, ademas del sistema de filmacion, se colocaron acelerémetros y
sensores de vibraciones de baja masa minimizando la influencia sobre las caracteristicas del
modelo en estudio.

RESULTADOS Y ANALISIS
En la Tabla 1 se presentan los resultados arrojados por el programa de elementos finitos
para todos los modelos.

Tabla 1. Frecuencias naturales de los modelos, segun FEM.

Flexién [Hz] Torsién [Hz]

Placa plana 11,88 48,05
Placa plana ref. longitudina 27,2 59,2
Placa plana ref. torsional 22,87 74,87
Ala larguero 50% 4,66 21,59
Ala larguero 40% 4,59 19,4
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Para identificar la frecuencia dominante del fendmeno aeroelastico, se computa el
espectro de frecuencia de las sefiales de desplazamiento y de angulo de ataque, obtenidas
mediante el trackeo de puntos en los videos de alta velocidad en filmaciones de 20s
aproximadamente.

En los ensayos se realiza un seguimiento del borde ataque, de fuga y el centro de la
cuerda de la puntera de ala; se calcula el angulo de giro suponiendo que la cuerda no se
deformaba (verificado experimentalmente). En la Figura 5, a modo de ejemplo de lo obtenido
se observa el espectro de frecuencia de la placa plana para los dos grados de libertad.

A(dB)

f(Hz)

Figura 5. Espectro de frecuencia del modelo de placa plana.
En el caso del ala con el larguero al 50% ademas de hacerle el seguimiento de imagenes,
se le colocd un acelerometro uniaxial en la punta del ala coincidente con el larguero
principal, con el objetivo de comparar los resultados arrojadas por el seguimiento de

imagenes. En la Figura 6se observa el espectro de frecuencia de la sefial de
desplazamiento obtenida por el seguimiento de imagenes y la arrojada por el acelerémetro.
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Figura 6. Espectro de frecuencia, modelo de ala con larguero al 50% de la cuerda.

El ultimo ensayo fue sobre el ala con el larguero al 40% de la cuerda, instrumentada con
acelerémetro coincidente con el larguero principal y ademas se colocaron dos sensores de
vibraciones con el objetivo de obtener la frecuencia torsional. En la Figura 7se observa el
grafico del espectro de frecuencias de la sefal de desplazamiento obtenida por el
seguimiento de imagenes, y la arrojada por las sefiales de aceleraciones verticales (larguero
principal en puntera de ala) y por la vibracion del borde de fuga (torsional).
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Figura 7. Espectro de frecuencia, modelo de ala con larguero al 40% de la cuerda.

Como resumen, se presenta la Tabla 2con los resultados de los ensayos detallados
anteriormente.
Tabla 2. Resultados globales.

Placa Plana 10 9 10|
Placa Plana ref. longitudinal 11,5 12| 4,2
Placa Plana ref. torsional 15,7 14| 10,8
Ala larguero central 10,8 10| 7,4
Ala larguero 40% 9,9 8| 19,2
Placa Plana 22,3 26,6/ 16,2
Placa Plana ref. longitudinal 29,5 39| 24,4
Placa Plana ref. torsional 34 42,6 20,2
Ala larguero central 12,3 13,6/ 9,6
Ala larguero 40% 9,22 8,8| 4,56

CONCLUSIONES

El fendmeno es muy sensible a las frecuencias propias del modelo (en especial la
torsional) por ello una de las principales fuentes de error es el calculo de las mismas. Para
obtener una mejor aproximacién de los modos seria necesario realizar ensayos modales de
los modelos construidos.

A los modelos de alas se les realizaron sucesivos ensayos, verificando la independencia
de la velocidad y frecuencia de flutter respecto al angulo de incidencia inicial.

Considerando que el modelo de ala fue disefado y construido para favorecer la
ocurrencia de flutter de acuerdo a los requerimientos y limitaciones del ensayo, se observa
que el error relativo entre los calculos analiticos y los resultados experimentales en la
determinacion de los parametros de flutteres relativamente bajo (menor al 10%) y podria
mejorarse notablemente con la incorporacion de resultados de ensayos modales.

Como conclusioén final se pudo cumplir con el objetivo deseado de ser capaces de disefar
un ala que reproduzca el fendmeno aeroelastico (flutter) a bajas velocidades y poder
predecir dicho comportamiento, validando las herramientas analiticas y experimentales que
responden al modelo tedrico aceptado para el analisis de estos fendmenos aeroelasticos.
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