@
UNIVERSIDAD
INTERNACIONAL unl
DE LA RIOJA

Universidad Internacional de La Rioja (UNIR)

Escuela Superior de Ingenieria y
Tecnologia

Master en Ingenieria Matematica y Computacion

Modelado y
simulacion del
fendmeno de flutter
en los aviones
variando el aspecto
ratio

Trabajo Fin de Master

presentado por: Gamba Torres Juan Carlos
Linea de investigacion: Métodos numéricos y modelado y simulacion

Director/a: Antolinez Garcia Alfonso



[
LA UNIVERSIDAD
EN INTERNET

Master en Ingenieria Matematica y Computacién
Juan Carlos Gamba Torres

Resumen

Al realizar el andlisis de estructuras en las aeronaves es importante determinar la influencia de
las cargas, la velocidad de disefio, la geometria y forma del perfil, asi como otros factores que
contribuyen a la estabilidad de las aeronaves. La estabilidad dindmica, propiamente dicho es la
interaccion de las fuerzas inerciales de la estructura con las fuerzas aerodindmicas, que induce
a una estructura a oscilar en frecuencias que no es capaz de soportar, lo que ocasiona que la
estructura falle. Uno de los fendbmenos aeroelasticos de inestabilidad dinAmica mas estudiados
es el flutter, el cual ocurre cuando las fuerzas aerodinamicas asociadas con el movimiento causan
que la estructura vibre y se alcance una velocidad critica donde ocurre la falla. El objeto de este
estudio es determinar para un modelo de ala rigido y otro flexible, si al variar parametros propios

del ala de una aeronave este efecto se minimiza o se presenta con menor influencia.

Palabras Clave: Aspect ratio, envergadura, cuerda, cuerda media aerodinamica, flutter.

Abstract

When to make a design of aircraft structures analysis is essentially establish the influence to have
some parameters and variables as loads, design speeds, airfoil geometry and shape, for define
the contribution to aircraft stability. Dynamical stability, mainly this is the way the aerodynamical
forces in motion interact with the structure, because this perturbation induces to vibrate the wing
in frequencies that structure not endure in this case occurs a failure. One of the instabilities
aeroelastic phenomenon with major researches is the flutter, whom occurs when aerodynamical
forces associated with motion cause several vibrations on the structure and then in a short period
of time the structure reach the flutter speed limit and cause failure. The main objective of this study
is defining a mathematical model for a rigid system and flexible system and change some
parameters of the airplane, specifically parameters of the wing to notice if the effect of flutter

reduces.

Keywords: Aspect ratio, span, chord, mean aerodynamical chord, flutter.
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CAPITULO |: INTRODUCCION

El analisis de estructuras para aeronaves se ha convertido en uno de los campos de mayor interés
durante los ultimos afios gracias a que con los avances tecnoldgicos, la implementacion de
nuevos materiales, y el auge econémico, volar se ha convertido en una de las opciones mas
seguras, fiables y econémicas para transportarse. Sin embargo, con el sacrificio de peso en
algunas ocasiones se minimiza la seguridad, y con la implementacién de nuevos materiales,
ocurren fenbmenos que son capaces de generar cargas excesivas sobre la estructura de una
aeronave, que podrian ocasionar un accidente catastrofico. Entre estos fendmenos, se puede
describir la fatiga que se ocasiona en los componentes debido al material, a excentricidades en
la carga entre otras. Otro fendmeno poco estudiado en los dltimos afios se conoce como el
fendmeno de flutter o el fendmeno de inestabilidad dinamica de un cuerpo elastico debido a la
accion de las fuerzas aerodinAmicas que actlan sobre el ala. Basicamente el flutter es una
vibracién autoinducida en la cual la estructura extrae energia del aire circundante y provoca una

falla sobre la estructura.

En alguna velocidad critica, conocida como la velocidad de flutter la estructura sufre oscilaciones
con una perturbacion inicial. Este tipo de fendmeno envuelve diversos modos de interaccion que

se pueden presentar sobre el ala, como torsién/flexion, torsidn/ superficies de control entre otros.

En el desarrollo de este trabajo se pretende desarrollar un modelo matematico y una simulaciéon
del flutter en las alas de las aeronaves variando la relacién de aspecto, como una aproximacion
para determinar si las vibraciones podrian ocasionar una falla catastrofica sobre la estructura del

ala.
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1.1Justificacion del trabajo

El interés por investigar este tema surge de la necesidad de crear un modelo matematico y una
simulacién para casos reales donde se presentan vibraciones en las alas de las aeronaves debido
al fenémeno del flutter. El flutter descrito anteriormente es un suceso por el cual se presenta
inestabilidad dindmica gracias no solo a la forma y cuerpo del perfil de la aeronave sino a las
velocidades y aceleraciones laterales y rotacionales que sobre el actian[1].

Dicho esto, es fundamental determinar como este tipo de evento afecta la maniobrabilidad y el
desempenfio de las aeronaves, ademas, variando la relacién de aspecto del ala, se puede llegar
a inferir si es 0 no un factor determinante para que el suceso ocurra 0 no, y si es asi, como se

puede llegar a minimizar.

El aspecto ratio, es una caracteristica geométrica que se aplica al disefio o performance de
aeronaves, y basicamente se refiere a la capacidad de sustentacion que puede generar un ala
reduciendo la presién que se genera sobre el perfil. Si una aeronave tiene un aspecto ratio alto,
tiende a generar menos vortices en las puntas del perfil, que una con aspecto ratio bajo. Ademas,

al tener una relacion de aspecto alta, el ala no experimenta tantas perdidas de sustentacion[2].

Con estos indicios es vital determinar si la accién de las cargas en vuelo que se generan debido
a las fuerzas aerodinamicas, junto con las caracteristicas geométricas del ala son relevantes para
gue se genere flutter. Este estudio busca determinar por medio de un modelo matematico y una
simulacién determinar la relevancia y generacion de flutter cuando se afectan las caracteristicas

geométricas del ala (Aspecto ratio).

Modelado y simulacidn del fendmeno de flutter en los aviones variando el aspecto ratio 6
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1.2 Planteamiento del problema

Durante mucho tiempo uno de los grandes misterios para el hombre fue la necesidad de poder
volar. A medida que la tecnologia fue avanzando en este campo, se llegé a estudiar diversas
ramas de la aeronautica como lo es la aerodindmica, las estructuras, entre otras con el fin de
determinar algunos fendmenos que ocurren sobre las aeronaves que décadas atras era imposible

de estudiar.

La aeroelasticidad es uno de ellos, y es un fenbmeno que describe la interaccion de la
aerodinamica, la inercia y las fuerzas elasticas para una estructura flexible como el caso de un
perfil alar. El primer estudio significativo realizado de flutter fue hecho, modelado y resuelto por
Lanchester & Bairstow, los cuales investigaron porque ocurrian oscilaciones antisimétricas

violentas sobre el fuselaje y la cola de un bombardero biplano de la primer guerra mundial[3].

Luego de esto diversos estudios en el campo de inestabilidad dinamica se han publicado con el
objetivo de estudiar el flutter o cualquier otro fendmeno asociado a él. Sin embargo, es de vital
importancia estudiar los efectos de disefio y performance que tienen que cumplir las aeronaves
para volar, y como estos afectan la distribucion de cargas y esfuerzos sobre la aeronave. Como
es el caso del aspect ratio, que es una relacion geométrica entre la envergadura del ala y la
superficie. La cual considerando si esta relacibn es alta o baja, aumenta o disminuye
significativamente el coeficiente de sustentacion de la aeronave, y aumenta la resistencia al
avance[4]. Como el flutter es un fendbmeno que esta asociado directamente con la inestabilidad
dindmica que depende de las cargas y no solo del &ngulo de ataque del ala, se puede entonces
inferir que las caracteristicas geométricas del perfil, su forma, y relaciones podrian afectar esta

condicion.

Conociendo este contexto la pregunta de investigacion que surge es: ¢ el fendmeno de flutter se
ve afectado por la variacion del aspect ratio? Esta es la pregunta que por medio de un modelo y

simulacion matematica se intentara resolver.
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1.30bjetivos

Tomando en cuenta las cuestiones planteadas en la justificacién y planteamiento del problema,

se presentan a continuacion el objetivo general y los objetivos especificos.

1.3.1 Objetivo general

Definir y desarrollar un modelo matematico y simulacion del fenédmeno de flutter sobre las alas

de las aeronaves variando el aspect ratio.

1.3.2. Objetivos especificos

e Determinar si la variacion de relacion de aspecto reduce las vibraciones y el fenbmeno
de flutter sobre la estructura del ala

e Obtener un modelo matematico para determinar el flutter sobre las aeronaves

e Simular mediante un software bajo diferentes condiciones el fendmeno de flutter y si

existe u ocurre tratar de minimizarlo.
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CAPITULO 2: REVISION DEL ESTADO DEL ARTE

“El flutter en las alas de las aeronaves es posiblemente uno de los fenédmenos aeroelasticos con
mas dificultad para predecir. Esto debido a que es una vibracion auto excitada en la cual la
estructura extrae energia del aire circindate y en algunos casos genera un fallo estructural

catastrofico.’T5]

A continuacién, se hard una revision del estado del arte de algunos trabajos relacionados con el

fenédmeno de flutter.

2.1 Analisis de Flutter en las alas de las aeronaves

El flutter es un fendmeno peligroso el cual se presenta en estructuras flexibles que estan sujetas
a fuerzas aerodinamicas. Este se puede presentar en aeronaves, edificaciones en incluso
puentes, y es el resultado de la interaccién de fuerzas de inercia, rigidez y fuerzas aerodinamicas
sobre la estructura. En las aeronaves en especial este suceso se presenta a que la velocidad del
ala se incrementa y la estructura no es capaz de amortiguar el movimiento generado debido al
incremento de la energia aerodinamica adicionada. Esta energia adicional puede producir

vibraciones severas sobre la estructura que causan falla.

El flutter se inicia basicamente por la rotacion del perfil, como las fuerzas que actlan en él se
incrementan, esto ocasiona que el perfil se eleve, ocasionando que la rigidez torsional del perfil
lo haga retornar a un angulo de cero rotaciones. Aqui las fuerzas internas que interactdan en el
perfil, como lo es la rigidez por flexién, intenta retornar ahora el perfil a su posicién natural, pero
en ese momento el perfil rota de nuevo, ese tipo de movimientos se incrementan con el tiempo y
tienden a amortiguar el movimiento de caida del perfil, en cambio que el movimiento de rotacién
diverge. Si este tipo de movimiento es permitido y continua, las fuerzas debidas a la rotacion

causarian la falla estructural del sistema.[6]

Complementando esta informacion, el flutter clasico se asocia a flujo potencial y usualmente
involucra el acople de dos o més grados de libertad. Para describir el fendmeno fisico que se

asocia se deben asumir ciertas hipoétesis a la hora de evaluar el perfil alar en un tanel de viento,

Modelado y simulacidn del fendmeno de flutter en los aviones variando el aspecto ratio 9
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la primera es que el perfil no tiene angulo de barrido y no posee un alerén, ademas, debe tener
un soporte rigido en la raiz. Todo esto con el fin de incrementar la velocidad en el tunel para
incrementar la razon de oscilaciones de amortiguamiento sobre él. Al incrementar y decrecer la
velocidad del viento sobre el perfil, las oscilaciones se incrementan violentamente, en estas

instancias el perfil sufre una inestabilidad oscilatoria que es conocida como el fenémeno de flutter.

Los modelos mateméaticos basicos pueden ser representados y realizados bajo frecuencias en el
orden de 0-40 Hz, para aeronaves de largo alcance, 0-60 Hz para aeronaves comerciales
pequefas, y de 0-80 Hz para aeronaves militares, como lo describen Panda et al en su

documento.[7]

Ventrakamani et al, llevaron experimentos a cabo en un tanel de viento para determinar como las
fluctuaciones del flujo sobre un perfil aerodinamico incrementaban la inestabilidad dinamica sobre
una estructura flexible. En su estudio experimental trabajaron con un perfil NACA 0012 simétrico,
con una longitud de cuerda de 100 mm y 500 mm de envergadura. Para poder llevar a cabo el
experimento el perfil fue expuesto a una velocidad méaxima de 25 m/s y fue sujeto por resortes en
las puntas para simular los movimientos oscilatorios (figura 1) a los que estaria sujeto el perfil.
Después de evaluar las posibles respuestas los autores concluyen que al estar sujeto el perfil a
perturbaciones del flujo, enseguida que aparece el flutter, aparece un régimen de intermitencia,
en el cual hay entropia, y si esta, se identifica de forma efectiva se puede prevenir la aparicion de
flutter. [8].

Al evaluar la presencia de flutter en las alas se debe considerar tanto la geometria y forma del
perfil, asi como el tipo de perfil si es simétrico, asimétrico o eliptico en alguno de los casos.
Bertrand et al, llevaron a cabo un estudio experimental para evaluar la velocidad critica de flutter,
bajo tres parametros de vuelo pertinentes, el aspect ratio, el angulo de ataque y el movimiento
giratorio de la propela. En su estudio pudieron determinar que la velocidad critica de flutter
decrecia con el aumento del aspect ratio. Mientras que respecto a la evaluacion de los otros dos
parametros al relacionar un aspect ratio alto, el angulo de ataque es vital para retrasar la
inestabilidad del ala debido al flutter.[9].

Modelado y simulacidn del fendmeno de flutter en los aviones variando el aspecto ratio 10
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Figura 1. Ventrakamani procedimiento experimental[8]

Diversos experimentos han sido llevados a cabo para caracterizar el flutter y la divergencia, el
estudio llevado a cabo por Sodja et al[10], fue una aplicacion experimental para identificar las
inestabilidades aeroelasticos. Este experimento se desarroll6 con dos grados de libertad,
montando un perfil alar en un tanel de viento. En este experimento descrito en la figura 2, el
sistema tiene dos grados de libertad, uno en cabeceo y el otro en movimiento vertical, al cual se
le aplica un método paramétrico de margen para determinar el flutter, en el cual la matriz del
sistema contiene las variables de la masa estructural, el amortiguamiento y la matriz de rigidez,
tomando en cuenta que la frecuencia va a depender de la matriz de coeficientes aerodinamicos.
Los resultados de este estudio determinaron que, al utilizar este método, diferente del tradicional,
se puede evidenciar que en la prediccion del flutter apenas difiere de un 0.4% con respecto al
método convencional, y debido a que la precision del método es alta es de gran aporte al estado

del arte para realizar pruebas de inestabilidades aeroelasticas.

Figura 2. Seccidn de ala[10]

Modelado y simulacidn del fendmeno de flutter en los aviones variando el aspecto ratio 11
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Otros estudios como el desarrollado por Banarjee et al[11], en el cual investigaron la influencia
del flutter y las vibraciones para dos diferentes aspect ratio en alas de aeronaves fue presentado.
En este trabajo asumieron un ala idealizada con un acople de flexién-torsién usando el método
de rigidez dindmica, y para su solucién lo hicieron por al algoritmo de Wattrick-Willians. El analisis
fue realizado por medio del software FORTRAN, al cual le afiaden un codigo llamado CALFUN
(Calculation of flutter speed using normal modes) para diferentes tipos de aeronaves, incluidas
aeronaves de transporte comercial, planeadores y el estudio concluyo que por medio del
algoritmo se puede llegar a una velocidad de flutter cercana a la teérica, ademas, la relacion de

aspecto juega un papel importante en la prediccion de la velocidad critica de flutter.

Evaluando diferentes configuraciones para aeronaves subsénicas, el aspect ratio es un factor
determinante para la presencia de flutter sobre el ala, Balakrishnan et al[12] presentan una
metodologia para calcular las velocidades de flutter a altos aspect ratio, el modelo que utilizan
posee dos grados de libertad uno en movimiento vertical flexion, y el otro en cabeceo y torsién,
utilizando modelos dinamicos continuos, los cuales son de gran ayuda a la hora de realizar el
analisis de flutter y mejoran la aproximacion realizada por CFD. Los resultados del analisis
confirman que se presenta inestabilidad dinamica para alas donde la envergadura es mayor a
200 pies y las velocidades estan por debajo de 40 ft/s. Ademas, el modelo demuestra que al
incorporar mas paneles y mas puntos de masa el flutter decrece, sin embargo, no es relevante si
aumentan las masas localizadas sobre la estructura, pues el efecto sobre la velocidad de flutter

es pequeiio si la envergadura permanece constante.

Algunas veces otros tipos de configuraciones geométricas pueden realizarse para determinar los
efectos de flutter en las aeronaves. En la investigacion realizada por Harmin et al[13] se propone
variar la configuracion de las costillas del ala para observar el impacto que produce en las
caracteristicas de aeroelasticidad. En el estudio se desarrolla un modelo por elementos finitos
basados en el método P-k, en el cual desarrollan cinco diferentes configuraciones encontrando
que la mejor configuracion o disposicion de las costillas es en angulos de 45°, 0° y -45°, es decir
una configuracion en zigzag, todo el desarrollo del modelo se hizo mediante los softwares
MATLAB y MSC NASTRAN.

Entre diversos estudios que se han realizado el de Fujino y Oyama[14] estudia las caracteristicas
de flutter en aeronaves de categoria transporte tipo bussiness jet, para hacer el estudio de estas
caracteristicas los autores desarrollaron un cédigo computacional que consiste en un analisis de
flutter, un andlisis de vibraciones y un analisis de sensibilidad. Luego del andlisis de resultados

se puede concluir que las caracteristicas de flutter en la configuracion donde el motor es montado

Modelado y simulacidn del fendmeno de flutter en los aviones variando el aspecto ratio 12
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sobre el ala se ve influenciada por las vibraciones que este produce sobre ella. La velocidad de
flutter llega a ser alta cuando la frecuencia es cercana a 0.9 veces la frecuencia de torsion de ala,
ademas, la solucién por medio del codigo ERIN relacionado en este articulo es una buena

aproximacion para predecir el fenomeno de flutter en velocidades en régimen transonico.

Finalmente para concluir la primera revision del estado del arte en modelos mateméticos sobre
flutter en las aeronaves, es importante destacar la contribucion de Moosavi et al[15] en el cual
desarrollan un método para predecir la velocidad y la frecuencia a la cual ocurrird la inestabilidad
dinamica debido al flutter, este método es desarrollado con base al método Galerkin, usando tres
grados de libertad, definiendo las condiciones de contorno y el problema de autovalor diferencial
se puede llegar a una solucion aproximada por el método de Galerkin. Los resultados de la
investigacion determinaron que cuando el fluido se trata como compresible, la velocidad y la

frecuencia de flutter tienen una caida significativa tanto que si el fluido fuera incompresible.

2.2 Modelos matematicos de flutter, vibraciones y simulacion sobre

aeronaves

Diversos modelos matematicos y simulaciones por medio de software como Matlab, ansys entre
otros han tratado de explicar el fenbmeno de flutter que ocurre sobre las aeronaves, a

continuacion, se describiran algunos de estos estudios realizados.

En el estudio desarrollado por Peng y Jinglong[16], donde estudiaron el flutter sobre las
aeronaves de transporte comercial con diferentes configuraciones en winglets y una configuracion
en ¢ de wingtip, se simulo un método por medio de las ecuaciones de Euler en un software CFD,
y las vibraciones fueron calculadas por dindmica estructural computacional, en la figura 3, se
muestran algunos de los resultados de la investigacién, en cuatro formas modales y a las
frecuencias naturales, con el analisis realizado en las diferentes configuraciones se recalca que
la presencia del wingtip en C reduce la estabilidad aeroelastica del ala, basicamente la adicion
de un winglet sobre el ala reduce la velocidad de flutter en un 14% y mejora la frecuencia de flutter

en un 2%.

Modelado y simulacidn del fendmeno de flutter en los aviones variando el aspecto ratio 13
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Figura 3 Comparacion de frecuencias de flutter forma modal vs ANSYS[16]

Otro modelo similar de fluidos computacional y modelo de estructuras dindmico fue desarrollado
para predecir el flutter. En su investigacién Liu et al[17], realizaron un acople entre un modelo
CFD que es basado en un algoritmo que rige las ecuaciones de Navier-Stokes y un modelo
estructural que se rige bajo un modelo dinamico por medio de elementos finitos. Para el
desarrollo de esta simulacién se hizo una interfaz entre el CFD y el CSD por medio del software
MSC Nastran, los resultados computacionales se hicieron para un modelo 2D en el cual se
simulan movimientos de flexién y torsion, con dos grados de libertad, uno en cabeceo y el otro en
movimiento vertical. Para poder obtener la precision necesaria en la respuesta del sistema serian
necesarios de 3 a 5 periodos de tiempo. Para el modelo 3D se utiliz6 un perfil AGARD 445.6, y
los resultados de la prueba de flutter indicaron que se presenta un buen comportamiento para

flujo subsonico y transonico.

Mukhodpadhyay desarrollo un modelo para analisis de flutter como una etapa de disefio
conceptual. El objetivo de este trabajo era estimar los limites de inestabilidad de flutter que se
presentan en el ala, cuando no son conocidos a detalle los datos estructurales y aerodinamicos.
Para este estudio utilizo cédigos de software realizados en Mathcad y Matlab. El andlisis inicial

se baso en la geometria del ala, requiriendo datos de entrada como la cuerda de raiz, cuerda de
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punta y la semi envergadura. Los resultados de esta investigacion dejaron como conclusién que
el cédigo y el programa utilizados para definir las caracteristicas de flutter fue optima, tomando
como base el numero de Regier (ecuacion 1) y el numero de flutter (ecuacion 2) cuando no se
conocen las condiciones iniciales[18][19].

_wexbx R

R=——— Ec. 1
a

Donde w;,. es la frecuencia de referencia, b es la longitud de referencia, u es la relacion de masas
y a es la velocidad del sonido.

El nimero de flutter por su parte esta definido como:

_ Mach Flutter

Ec.2
R c

Otras investigaciones como la de Koreanshi [20] toman como referencia un nuevo tipo de
tecnologia conocida como alas tipo morphing, las cuales estan fabricadas con polimeros
especiales, y tienen la capacidad de recuperar su forma debido a que poseen memoria. En la
investigacion realizada se hizo el estudio para dos tipos de perfiles uno en material compuesto y
el otro en aluminio convencional utilizado en aviacion, ademas, las simulaciones se realizaron en
el software MSC Nastran, el modelo desarrollado tiene elementos en 1D, 2D y 3D y para la
solucién de andlisis de flutter se utiliza el método p-k, que ofrece el programa, finalmente los
resultados arrojados por la investigacion luego de hacer el respectivo andlisis de las gréaficas
modales y de la simulacién, se concluye que los materiales compuestos ofrecen una minima

influencia en las caracteristicas aeroelasticas del ala.

Un estudio significativo fue el realizado por Prahbu y Srinivas, ellos investigaron la influencia que
tendria la posicion de los motores sobre el ala para el aparecimiento de flutter, en su estudio
utilizaron un modelo matematico de cuarto orden Runge-Kutta, para expresar las ecuaciones del
sistema, después de realizar un andlisis ANOVA de las variables que se involucran en el sistema,
se encontré que la influencia de los motores es un pardmetro de alta influencia para que el flutter
se presente, seguido a ello, se pudo inferir luego del andlisis de resultados que cuando los
motores se posicionan en un 30% de longitud con respecto a la envergadura, es donde se
presenta la inestabilidad dinamica y que el mejor método para predecir la velocidad de flutter es

un analisis por red neuronal artificial (ANN) [21].
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Irani y Sazesh, realizaron un nuevo analisis para predecir el flutter por medio de una aproximacion
estocastica, el analisis realizado se hizo para dos casos de estudio, el primero para un perfil en
2D para flujo subsénico y el segundo para condiciones no estacionarias en flujo incompresible
basados en las propiedades de Goland. El anadlisis de flutter se realiza por los métodos
convencionales, como el método p-k, y el método p, las ecuaciones del sistema se desarrollan
por principio de trabajos virtuales mediante Lagrange, al comparar la velocidad de flutter por los
diferentes métodos propuestos , con la aproximacion estocéstica se encuentra que este método
da como resultado una buena aproximacién comparada con los convencionales, gracias a que al

utilizar probabilidades gaussianas reduce el gasto computacional de manera significativa[22][23].
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CAPITULO Ill: METODOLOGIA

3.1 Aeroelasticidad dinamica: flutter

El flutter se define como la inestabilidad dinamica en un cuerpo elastico en una corriente de aire

producida por las fuerzas aerodinamicas lo que resulta en la deflexion elastica del cuerpo.

Para determinar la frecuencia y modo de vibracion de la estructura las ecuaciones que gobiernan

estos fendmenos se describen en la ecuacion 3y 4:
mx + kx =0, sistema masa/resorte Ec.3
Donde k es la constante de rigidez del resorte.
La oscilacion de la masa se da por:
X = xo sin(wt +€) Ec4.
Donde w? = k/m y € es el angulo de fase.

El modo general para determinar las frecuencias y los modos normales se puede realizar bajo
dos aproximaciones, una por desplazamientos y otra por rigidez, en las cuales el resorte o las
fuerzas elasticas son expresadas en términos de parametros de rigidez tal como K, y la flexibilidad
o método de fuerza en el cual las fuerzas elasticas son expresadas en términos de & de flexibilidad
en el sistema elastico. Definido esto la ecuacién de movimiento para el sistema masa-resorte es

la que se presenta en la ecuacion 5:

__+x_0 Ec.5
m¥ + <= c.

Con delta se estructura a el método de fuerza que expresa en términos de flexibilidad el sistema
elastico. En problemas que involucran oscilacion rotacional m es el momento de inercia de la

masay § la rotacion o desplazamiento por unidad de momento.

Referenciando lo anterior el sistema en modo normal oscila en un movimiento arménico, en donde
la solucién para la i-esimo modo toma la forma descrita en la ecuacion 6 y se reemplaza y modifica

en las ecuaciones 7y 8.
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x = x{ sin(wt + ¢) Ec.6

Entonces:

X, = —w?x) sin(wt + €) = —wx; Ec.7

El sistema masa resorte para un namero finito n, de grados de libertad y un namero i-esimo de

masas, queda como:
n
ijxjdi]-+xi =0 Ec.8
j=1

Modificando la ecuacién 8 e incluyendo el modo normal para movimientos armonicos, el sistema

masa-resorte queda definido por la ecuacion 9 y la forma matricial se muestra en la ecuacion 10.
n
—w?2 RS =
w Zm]x]&] +x;=0 Ec.9
j=1

Una solucion no trivial para el sistema implica que x; # 0 y el determinante sea cero. La solucion

del sistema queda como:

wW?my8;;, — 1)  w?myé;; ... w?m;8; .. w?m, 81,
W2m1621 (W2m2622 - 1) Wzmi52i Wzmn62n Ec.10
2 2 2 2
wm,6;; wm,6;, w*m;6;; — 1) ... w*m,6i,

La solucién de las ecuaciones del sistema anterior da las frecuencias normales de vibracion.

El flutter ocurre a una velocidad critica de flutter vf la cual es definida como la velocidad
aerodindmica mas baja a la cual una estructura oscilara con un movimiento armoénico sostenido
simple. Volar a velocidades por encima o por debajo de la velocidad de flutter representa

condiciones de oscilacion estructural estable e inestable (lo que se conoce cémo divergencia).

Por lo general, un sistema elastico posee un solo grado de libertad a menos que en él se presente
alguna caracteristica mecanica extrafia o irregular como por ejemplo una fuerza de un resorte
negativa o una fuerza de amortiguamiento negativa. Sin embargo, es posible que un sistema
posee mas de un grado de libertad que en este caso se asocia a las fuerzas que con el interacttian
causando oscilaciones divergentes en ciertos estados de fase. En el caso particular del ala de

una aeronave, los modos de flexion y torsion son un claro ejemplo de este tipo de inestabilidad.
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Considerando el ala en la figura 4 sometida a varias etapas de oscilacion de flexion-torsién. En
una posicién a cero flexion el ala causa una incidencia geométrica positiva y las fuerzas
aerodinamicas se generan en la misma direccién del movimiento del ala. Caso contario se genera
cuando la incidencia geométrica es negativa. Basicamente las fuerzas aerodindmicas que se
producen debido a la incidencia efectiva del ala son opuestas al movimiento en todas las etapas,
esas fuerzas aerodindmicas asociadas con la incidencia geométrica del ala generan un efecto de
desestabilizacion. A la velocidad de flutter esa desestabilizacion se hace grande y las oscilaciones

divergen.

Al G

I Eie Flexion J
|
.4
/ — P
Incidencia geométrica positiva
Producida por lift positivo Incidencia geométrica
negativa producida por lift
Y negativo
del ala

Figura 4 Oscilaciones por flexion y torsion y efecto de desestabilizacion[24]

3.2. Movimiento armoénico- La funcidon de Theodorsen

Cuando se trata de aerodindmica inestable, es mas conveniente utilizar caracteristicas de
movimiento en funcion de la frecuencia. Con un perfil aerodinamico, el cual esta oscilando a una
frecuencia w y aplicando la convolucién por la funcion de Wagner se puede conocer la evolucion
temporal de la sustentacion, es en este punto que se evalla la variacion de la frecuencia de
oscilacion. Como la frecuencia aumenta, la amplitud de la fuerza aerodinamica inestable

disminuye, y hay un cambio en la fase (retraso).
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La amplitud de la atenuacién y el retraso de fase son funcién adimensional del pardmetro de

frecuencia v donde se describe por medio de la ecuacion 11 asi:

=2 Ec.11
V—V c.

Lo cual se interpreta como el himero de oscilaciones que sufre un perfil durante el tiempo en el

cual el flujo de aire viaja a través de la cuerda, multiplicado por 21r.

Sin embargo, en algunas ocasiones se usa el pardmetro de reduccién de frecuencia k, el cual es

la relacion geométrica de la semicuerda descrito en la ecuacion 12.

_a)b_wc_v Ee.12
KTy TwTz FC

Para modelar la aerodinamica inestable se utiliza la funcion de Theodorsen, la funcién de
Theodorsen se describe de la siguiente manera por medio de las ecuaciones 13, 14 y 15.

C(k) =F(k)+iG(k) Ec.13
En la cual C(K) representa una cantidad compleja que requiere un cambio en la amplitud y fase.

La funcién de reducciéon de frecuencia es:

HPW) KGR
HP ) +iHP () Ko(ik) + Ky (ik)

C(k) = F(k) + iG(k) = Ec.14

Donde los términos K; son funciones de Bessel modificadas del segundo tipo y H,(f)(k) son

funciones de Hankel de segundo tipo. Una aproximacion de la funcion C(k) es[5]:

0.165 0.335
C(k) =1~ —5r=—— 535" k < 05
1-=5=20 1-—=i
O - 1 0.165 0335 o poic
U)=1-—F(0s1. " 032/ Kk=05 Ec

3.2.1 Sustentacion y momento aerodindmicos en un perfil para

movimientos armoénicos
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Si se considera un perfil simétrico en 2D, con un coeficiente de momento (C,;,, = 0), con
cuerda c, y con ele eje de flexion posicionado a una distancia ab(=ac/2) arriba de la
cuerda media, como se muestra en la figura 5, el perfil sufre un movimiento arménico

oscilatorio en translacion y rotacion, dado respectivamente por las ecuaciones 16 y 17.
Y = yoe™t Ec. 16
a = age™t Ec.17

La solucion clasica para la sustentacion y el momento alrededor del eje de flexion, puede
expresarse por unidad de envergadura [5],[24], la mejor descripcion matematica de este

fendmeno se puede visualizar por medio de las ecuaciones 18y 19.

| EE FLEXION

Figura 5 Perfil en 2D bajo movimientos de rotacion y translacion|5]

1
L = npb?[y + Va — bad] + 2npVC (k) [)'/ +Va+b (E - a) d] Ec.18

1 1
M=npbz[)’/’ba—Vb(E—a)d—bz(§+a2)d]

1 1
+ 2mpV b? (a +§) C(k) [)’/ +Va+b (E_ a> d] Ec.19

Para realizar un analisis apropiado de un perfil en dos dimensiones es necesario verificar
la ecuaciéon 20, que muestra la relacion que se da en la figura 5, con un eje de flexion
posicionado a una distancia ec arriba del centro aerodinamico y a una distancia ab

adelante de la cuerda media.

Crab=+% Ec20
g T TgT oy Re
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3.2.2 Modelo aerodindmico inestable simplificado

Para calcular la sustentacion y el momento por unidad de envergadura es necesario determinar
las derivadas y sustituir por la forma compleja con el teorema o la funcion de Theodorsen,
derivando las ecuaciones 18 y 19 respectivamente, asi se obtiene la solucion en las ecuaciones
21y 22.

L=pV2b[(L, + iij,)%] + [(Ly + ikLy)agle™t Ec.21

M = pV2b [(My + ikM]-,)%] + [(M,, + ikM)agle™t Ec.22

Expresadas las ecuaciones, el siguiente paso es determinar el amortiguamiento y rigidez
aerodindmicos.

Relacionando entonces las ecuaciones 11-17 e incluyendo

iwt

a =iwaye

Sustituyendo estas expresiones en las ecuaciones 21 y 22 entonces se consigue el modelo
matematico aerodindmico inestable presentado en las ecuaciones 23 a 26.
5 by b2

, b2y , ba

Conociendo la solucién de la sustentacion y el momento, tomando en cuenta la hip6tesis de un

sistema cuasi-estacionario sustentacion y momento se pueden expresar como:

1, y
L=§pV cal(a+v) Ec.25

1 .
M= EpVZeczal (a + %) Ec.26

3.2.3 Determinaciéon de la velocidad critica de flutter
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Para determinar la velocidad critica de flutter se considera la seccion de un ala con cuerda c y
oscilando armdnicamente en un flujo de aire de velocidad V y densidad p el cual tiene
desplazamientos instantdneos, velocidades y aceleraciones de rotacion a,a, & y translacion
y,v,7. Estas oscilaciones causan una reduccion en la sustentacion en estado estacionario, en
efecto, la sustentacion debido a las oscilaciones actla hacia abajo. La sustentacién hacia abajo

corresponde a a, @, @. Las ecuaciones 27 a 29 describen este fenébmeno.
lupcV?a =Loa  Ec.27
lopc?Va = Lya  Ec.28
lzpcda =Lzd  Ec.29

Donde [,,14,l; son coeficientes adimensionales analogos a las curvas de sustentacion para
estado estacionario. Similarmente las fuerzas que se generan hacia abajo debido a la translacion

que ocurre en el ala son descritas por las ecuaciones 30 a 32.
LpcV?y =Ly  Ec.30
L,pc?Vy =Ly Ec.31
lypc*y = Lyy  Ec.32

Por lo tanto, la sustentacion aerodinamica total debido al movimiento de oscilacion en el ala se

puede describir por la ecuaciéon 33.
L=Ly+Lyy+Lyy+Lea+ L+ Lzt Ec.33

Asimismo, el momento total en el ala esta dado por la ecuacion 34 y se relaciona de forma analoga

a la sustentacion total.

Modelado y simulacidn del fendmeno de flutter en los aviones variando el aspecto ratio 23



unir

-’ Master en Ingenieria Matematica y Computacién
LA UNIVERSIDAD
FNINTERNET Juan Carlos Gamba Torres

3.3. Geometria 'y dimensionamiento inicial de perfiles aerodinamicos

La referencia general cuando se habla de perfiles alares es utilizar una geometria trapezoidal.

Como se muestra en la figura 6[4].

JE; - _-II N
_C - = - { - p—— ¥

Ala actual

Ala Referencia

b/2

Figura 6 Referencia ala trapezoidal[4]

Para las aeronaves el ASPECT RATIO se define como la relacibn geométrica entre la
envergadura de la aeronave y la superficie alar. El aspect ratio es un parametro importante ya
gue se relaciona con la capacidad de sustentacion que puede generar una aeronave, si el aspect
ratio es alto, la capacidad de sustentacion o el coeficiente de sustentacion es mayor. La ecuacion

35 describe de forma clara la relacion de aspecto de un ala.

2

b
AR =— Ec.35
5 c

Donde b es la envergadura y S la superficie alar.
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3.4 Variacion de larelacion de aspecto del ala

Los primeros modelos y analisis matematicos para explicar la existencia de flutter sobre perfiles
alares se basan en alas planas rectangulares como una placa, sin embargo, el objetivo de este
estudio es variar la relacién de aspecto del ala para diferentes tipos de perfiles. Si un ala es una
placa plana rectangular, o un trapezoide o tiende a ser un perfil eliptico, en cualquiera de estas
tres configuraciones la relacion de aspecto se vera afectada por la disposicidon geométrica del
perfil, como ya se habia discutido en capitulos anteriores, el aspect ratio es la relacion entre la
envergadura y la superficie alar. Siendo asi que, de acuerdo con la configuracion del perfil que

se seleccione, el aspect ratio se afectara. La figura 7 muestra un perfil trapezoidal convencional.

A

b/2

A

C. Punta
v

Perfil
trapezoidal

Figura 7 Perfil Trapezoidal[25]

Si se toma como referencia el perfil trapezoidal de la figura 7, el aspect ratio estara condicionado
por:

b2

AR = —

S—)

b2
AR =
7*(Cr+Ct)
AR =20 g6
“Cr+cy °¢

Donde b es la envergadura de la aeronave y Cr es la cuerda de raiz y Ct la cuerda de punta
respectivamente.

Caso contrario seria si definimos un perfil eliptico. La relacién de aspecto para un perfil eliptico
esté definida como:
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AR =— >

b2

AR = ———
%*b*Cr

_ 4xp

AR
m*xCr

Ec.37

Dicho esto, la relacion de aspecto se ve afectada principalmente por la geometria del perfil. Es

decir, es un condicionante para determinar si se producira una velocidad critica de flutter.

Sin embargo, hay que considerar que, para determinar las posiciones de cuerda eliptica en un
perfil, es necesario conocer la relaciébn matematica de una elipse, la cual esta dada por la relacion

de la ecuacién 38.

x2 2

;+%=1cona>b Ec.38

Con esta disposicion la elipse tendra una disposicion como se muestra en la figura 8:

Figura 8 Elipse[26]

Conaciendo la elipse y despejando la variable y de la ecuacién 38 podemos deducir entonces
las ecuaciones 39y 40.

a? x b% — x2 % ph2
y = pr Ec.39

Si, asumimos que, y es la cuerda para un ala eliptica, con centro en el origen entonces podemos

decir que:
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Donde la cuerda eliptica se podra calcular en cualquier posicién x, a lo largo de la semi
envergadura a, la cual en este caso es el eje mayor de la elipse, y entonces b sera la cuerda en
la raiz del perfil. Conocidos estos aspectos, se puede determinar el tamafio de cuerda eliptica en

cualquier posicion x a lo largo de la semi envergadura.

Con las condiciones iniciales es posible determinar las variaciones de aspect ratio para tres

diferentes geometrias, perfil rectangular, trapezoidal y eliptico.

Aunque es importante destacar que para efectos de calculo y mayor precisidén es imprescindible
determinar la cuerda media aerodinamica, pues es el punto en el cual se calcula el centro
aerodinamico del perfil. Ademas, es un punto ideal para calcular los coeficientes de momento y

cabeceo en el perfil.[25]

Es decir, la cuerda media aerodindmica para un perfil trapezoidal esta dada por medio de la

relacidbn geométrica que se muestra en la figura 9.

Cuerda de punta

Cuerda Media
aerodindamica

Cuerda de Raiz

Figura 9 Cuerda media Aerodindmica perfil trapezoidal[4]

Es decir que la relacion se puede determinar mateméticamente por medio de la ecuacion 41, de

la siguiente forma:
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C = —2 Craiz —(1 2) E 1
* * 4

Donde lambda se define como A y es la relacion geométrica entre la cuerda de punta versus la
cuerda de raiz, o también conocida como el tper ratio. El cual afecta la distribucién de

sustentacion a lo largo del perfil, sin embargo, se aplica principalmente a perfiles trapezoidales.

Si desea determinarse la cuerda media aerodinamica para un perfil eliptico se hace mediante la

ecuacion 42 asi[27]:
Cme = 0.9055 % Craiz Ec.42

Con los datos iniciales definidos puede pasar a definirse el modelo matemético para determinar

la aparicion de flutter sobre las aeronaves.
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CAPITULO IV: RESULTADOS DE LA INVESTIGACION

4.1 Modelo y simulacién

El modelo matematico que se definid para la simulacién se presenta a continuacion:

El primer paso es asumir que la distribucidon de masa sobre el ala es uniforme, y que el eje de
masa permanece sobre la cuerda media. El desplazamiento hacia abajo en el ala esta dado por

la ecuacion 42.
z(x,y,t) = yk(t) + (x —xf)a(t) = pik + p,a Ec.42

Tanto la energia cinética como la potencial son obtenidas a través de las ecuaciones de

Lagrange, es decir, la energia cinética se representa por medio de la ecuacion 43.

1 Lom (5 re, . 2
T = ffdmzz :?j f (yk + (x —xf)a) dxdy Ec.43
0o o

Donde m es la masa por unidad de area. Y la energia potencial se determina por medio del

amortiguamiento en la raiz en la ecuacion 44.

1 1
U= EKkKZ +§Kaa2 Ec.44

Donde para obtener la vibracion por flexién y torsion para un ala flexible se redefine la energia

potencial en la ecuacién 45 como:

U—leI AN +1fa (d“)zd Ec.45
) o2) Vtz)Ul\g) @ Ee
Donde El representa la rigidez por flexion y GJ la rigidez por torsion para una estructura. La

ecuacion 46 de la lagrangiana que define el sistema es:

L=T-U Ec.46
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Donde L representa la lagrangiana y T y U representan respectivamente la energia cinética y
potencial del sistema. Al aplicar la ecuacion de Lagrange-Euler el sistema queda definido como
se muestra en la ecuacion 47.

d(@L) 6L_0 Ee.47
dt\ag) aq ¢

Si se calcula el cuadrado de la ecuacion 43 se obtiene la siguiente funcion expresada en la
ecuacion 48.

T = y2k2 + 2yk(x — xf)d + (x — xf)?d? Ec.48

La ecuacion 47 es lo que se conoce como la ecuacion de movimiento del sistema. Si se aplica la

lagrangiana a el sistema en la ecuacién 48 se tiene que:

(aT) 2y2k2 + 2y( a
— | = X — X)X
YA y y

(Z—Z) = y2k? + 2yk(x — xf) + (x — xf)?a?

Con el primer paso resuelto, el siguiente paso es aplicar la derivada con respecto al tiempo.

dT (0T 25 .

E(ﬁ) =2y°k +2y(x — xf)a
dT (0T o 25
2 (55) = 2wk =) + 20 - ey

Si se aplica la solucién de las derivadas en el sistema de la ecuacion 43 entonces se obtiene la

ecuacion 49, que da la solucion de la lagrangiana.

dT(OT) mfsfcz 2j; + 29( fé dxd

— === x —xf)a dx

dat \ok 2 ) ), y y y
dT(aT)—mfsjcz k( ) +2 26 dxdy Ec.49
7 \3a) =3 A vk(x —xf (x—xf)a dxdy c.

Resolviendo las integrales dobles en cada punto se obtendra la matriz de inercia del sistema.

Para k, gue se visualiza en las ecuaciones 50 a 52.
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dT(aT mff22k+2( )i dxd
it \GF y y(x —xf)a dxdy
dT
dt mf f y2k + y(x — xf)é dxdy
dT(@T)_mJ‘S 2 4 c? : 4
dtak_zoyc {3 xfcla dy
dT(@T)_ s3 ié+52 c? Jd Eeso
at 3k =m|zc A xfc|a c.
Para «,
dT _m
dt f ijk(x—xf)+2(x—xf)2a dxdy
dT
dt f fyk(x—xf)+(x—xf)2a dxdy

G- ka<—2—xfc> o fJe-spri

Resolviendo el cuadrado dentro de la integral,

D)= () e

dT (0T s 2 c?
It (E)a) f yk(——xfc) dy+m <———xf+cxf )a dy

dT <6T> _[s? i c? N 3 c? exf? ) e 51
7 \3g) = ™3 > xfc|+s 3773 xf +cxfe|a c.
Tomando en cuenta la energia potencial del sistema en la ecuacion 44 y derivandola parcialmente

con respecto a K y a, se obtiene entonces que:

au au
%zl(k ) _:Kaa

Resueltas las ecuaciones la solucién del sistema de forma generalizada quedan como se muestra

en la ecuacioén 52.
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I ms3 ms? [c? 1
| 3¢ T(TxfC> I

ms? (c? c® c? T exf?
>\ 3 xfc| ms 33 xf + cxf J
Como ya se habia definido en las ecuaciones 25 y 26 el amortiguamiento y el momento de

cabeceo para el modelo, ahora es necesario determinar el trabajo interno de las fuerzas

aerodinamicas para flujo no estacionario que se generan sobre el ala en las ecuaciones 53 y 54.
ow = j[dL(—y5k) + dM Sa] Ec.53

Asi,
dL = %szcawdy (a + ;) Ec.54

Sin embargo, como se habla de flujo aerodinamico no estacionario la mayor desventaja al utilizar
relaciones de flujo cuasi-estacionario es que no se toma en cuenta los cambios asociados al
tiempo y esto pude generar errores en el desarrollo del modelo. Es por eso por lo que la derivada
para flujo no estacionario del momento de cabeceo de la aeronave se retiene 0 permanece como
un importante efecto en las caracteristicas de flujo no estacionario. La ecuacion 55 muestra ese

efecto.

1, ) k ac
dM=§pV dyleccay,|la+= |+ My —

7 P 4V] Ec.55

Luego de determinar ese efecto las fuerzas a las que estd sometido el sistema son

respectivamente las que se muestran en las ecuaciones 56 y 57:

G fs dL—jS L ovzcayydy (o + 2

Solucionando la integral se obtiene que:

20w _ fs dL = — V2 fsd L

Multiplicando por y adentro de la integral se obtiene que:

Modelado y simulacidn del fendmeno de flutter en los aviones variando el aspecto ratio 32



un]R. Madster en Ingenieria Matematica y Computacion

LA UNIVERSIDAD

EN INTERNET Juan Carlos Gamba Torres

SICLON VL S +k2d
Qk—m— foy =3P Cawj; ya+y° |dy

Solucionando la integral para las fuerzas externas aerodinamicas ejercidas se tiene que:

_6(6w) ydL = & i +S3k Ec.56
k= 36k p Chw @ c

La fuerza externa ejercida por el momento puede ahora determinarse de modo similar por medio

de la ecuacién 55,

a(sé k 4
Qq = 6%5‘;})) f dM = f —pVidy [ec a, <a + V> + M, 4;]

Como la integral solo esta en términos de dy, entonces la solucién de la misma queda como:

_otw) _ j dM —1 & +k'5 + M, ac Ec.57
Y =362 ZPVis|ectay {at oy @yl "¢
Ya con la formulacion del modelo completo se puede escribir la matriz de fuerzas de

amortiguamiento estructural y aerodinamico, junto con la matriz de inercia del sistema, en la

ecuacion 58 asi:

cs3a,, 0
Iy Ika {k} 6 {k}
+pV +
[Ika I &S *° [ ec’s?a,, —c3sM J a
4 g ¢

[0 cs?ay,

2 4 Ky O kY _ (0
v —ec?sa,, + [ 0 Ka] {a} - {0} Ec.58

g |

Este modelo basico determina como calcular las velocidades criticas de flutter para cualquier

aeronave, bajo ciertas condiciones.

La ecuacion 58 describe un sistema de orden 2 para N grados de libertad. Si la reescribimos

gueda descrita en la ecuacion 59.
A§+ (pVB+D)g+ (pV?C+E)q=0 Ec.59

Para poder determinar la solucion del sistema se deben calcular los autovalores de la matriz

global, la ecuacién 60 muestra el sistema reescrito en forma general:
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[(I) 2] {Z} - [—(pVZOC +E) —(pw_{z + D)] {Z} = {8} Ec.60

Juntando la matriz de inercias y la matriz de identidad dentro de la ecuacién general se obtiene
la ecuacion 61, donde pueden calcularse los autovalores por medio de la diagonalizacion de la

matriz y aplicandolo a sistemas dindmicos continuos, donde la solucion general es de la forma:

{Z’} - [—A‘l(pl(/)'ZC +E) —A_l(pi/B + D)] {Z} - {8} ~>x=Qx=0 Ec6l
x(t) = cett

Para este paso se utilizara en el cddigo de simulacion la libreria eig(A), de Matlab que proporciona

la solucién de los valores de lambda parea el sistema.

El modelo matematico descrito en las ecuaciones 42 a 60, se relaciona para sistemas rigidos. Si,
se considera un modelo para un ala asumiendo que es un cuerpo flexible, la ecuacién 61 describe

esta relacion de la siguiente manera:
z=y%k+y(x—x)a  Ec.61

Realizando un procedimiento matematico similar para el ala flexible, la matriz de inercias y el

sistema general del modelo que se genera de este proceso se describe en la ecuacién 62.

[ m55c ms* i—xfc 1 [ cs®a,, 1
| 5 4 \2 | (i 10 0 e
| | +pV
ms* [c? ms3 [c3 {a} —ec?s*a,, —c3s3 {d}
[— —— —— = — c3*xf + cxf? J = M,
7 \z ) 3 \3° 8 24 @
[O cs*a,,
| et |15 o]t =(3)
+{pV o +[0 pe {a}_ o Ec.62
| 6

4.2 Codigo de simulacion

El codigo de simulacién se bas6 en un cadigo existente proporcionado por Wrigth y Cooper[5] en

el cual se realiza el pronéstico de la frecuencia y el amortiguamiento para la aparicion de la
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velocidad critica de flutter para aeronaves de ala rectangular en condiciones de vuelo estandar.

El cédigo es descrito en el apartado de anexos, como cédigo fuente.

El nuevo cddigo permite determinar la velocidad critica de flutter, y el porcentaje de
amortiguamiento para la aparicion de flutter para dos tipos de perfiles alares, el primero
considerando si el ala de la aeronave es de tipo trapezoidal o eliptica, y por medio de eso y la
modificacion del aspect ratio determinar las condiciones para las cuales se produce flutter. En
este caso en especial se considera que el ala es un cuerpo rigido. Ademas, se asume que hay
existencia de amortiguamiento estructural. Sumado a ello, se determina si el movimiento de la
posicion del eje de flexion y masa podrian afectar las caracteristicas del ala para la aparicién de

flutter.

Un cédigo mas es adjunto con caracteristicas similares, aunque en él se considera que el ala es

un cuerpo flexible.

En el siguiente capitulo se hard un analisis y discusion de resultados para los diferentes codigos
considerando en cada uno el tipo de geometria, el aspect ratio y la existencia de flutter.

4.2 Analisis y discusion de resultados

Se inicia la simulacién para una aeronave de ala rectangular, con cuerda constante c y semi

envergadura s.

Para el estudio se escogié una aeronave pequefia tipo Pipper “Cherokee 180" con las siguientes

caracteristicas y especificaciones[28]:
Cuerda=1.6 m

Superficie alar= 14.86 m?
w/S=73.2kg/ m?

s=4.57 m semi envergadura

con los datos iniciales se puede visualizar las graficas de frecuencia y amortiguamiento para un
ala rectangular. El primer andlisis se hace con base al codigo fuente, el cual considera el ala

como una placa plana, eso significa que en todos los puntos a lo largo de la semi envergadura la
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cuerda no tendra variacion. Es decir, que la cuerda media aerodinAmica sera igual a la cuerda

del perfil a lo largo de la semi envergadura. En los demas casos, para hacer la variacién del
aspect ratio no solo se condicionara por medio de aumentar la envergadura. Se consideraran dos
tipos de perfiles utilizados en las aeronaves, como lo es el perfil trapezoidal convencional y el
perfil eliptico, descritos anteriormente, ya que en este tipo de perfiles hay una clara variacion de
la cuerda a lo largo de la semi envergadura. Sin embargo, el perfil eliptico no es de gran uso
gracias a que se hace dificil de manufacturar y en la actualidad son pocas o escasas las
aeronaves que lo poseen. De igual modo se incluy6é en este estudio para determinar los efectos
de la aparicion de flutter. El objetivo es determinar si la influencia del aspect ratio junto con la
geometria y forma de perfil influye para la existencia de flutter y en cual de estas caracteristicas
se presenta la mejor condicion o la mas favorable. En este analisis, el aspect ratio al ser esta un
ala rectangular es simplemente la razén entre la envergadura del perfil y la cuerda. El aspect ratio
de este perfil es de 5.7. La grafica 10 muestra las condiciones criticas donde ocurrira flutter para
un ala rectangular, con las caracteristicas y especificaciones del modelo matematico descrito. Es

importante resaltar que, este modelo se describe para alas rigidas y flexibles.
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Figura 10 Frecuencia y Amortiguamiento ala rectangular

A medida que la velocidad tiende a aumentar las dos frecuencias tienden a juntarse, sin embargo,

los dos modos de amortiguamiento permanecen en divergencia, esto quiere decir que el sistema
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tiende a estar estable y no presenta flutter. Una de las razones obvias para la no existencia de
flutter se debe basicamente a que la aeronave en cuestion no desarrolla velocidades elevadas, y
las frecuencias o los modos de frecuencia iniciales son elevados y no afectan la condicién de
flutter. Aunque garantizar un aspect ratio elevado en un ala rectangular no es garantia de que no
ocurra flutter. El aspect ratio puede variar simplemente con el aumento de la envergadura de la
aeronave, es decir, que si pasamos de 4.57 m de semi envergadura a 7 m, el aspect ratio
aumenta, es decir el aumento de aspect ratio es de un 53%. La figura 11 muestra la existencia
de flutter con la variacién de aspect ratio, ya que las frecuencias se juntan alrededor de los 60
m/s y la raz6n de amortiguamiento presenta una pequefia bifurcacion alrededor de los 53 m/s,
haciendo que esta sea menor que cero, lo que ocasiona que el sistema se vuelva inestable y se
genere flutter.
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Figura 11 Existencia de Flutter con alto aspect ratio

Como ya se habia discutido con anterioridad se desarroll6 un modelo para determinar flutter en
aeronaves con alas trapezoidales y elipticas. El Cessna Citation es un jet de negocios, el cual
posee las siguientes caracteristicas técnicas[29]:

b=7.955 m (semi envergadura)

superficie alar=25 mz

Modelado y simulacidn del fendmeno de flutter en los aviones variando el aspecto ratio 37



[ ]
LA UNIVERSIDAD
EN INTERNET

Master en Ingenieria Matematica y Computacién
Juan Carlos Gamba Torres

velocidad méxima= 208 m/s
carga alar=223.82 kg/ mz
cuerda raiz= 2.833 m
cuerda de punta= 0.895 m

Sin embargo, cuando se consideran aspectos como la geometria y forma del perfil la variacion
del aspect ratio junto con estos pardmetros puede influenciar la existencia de flutter y que la
velocidad critica de flutter se presente con mayor retraso o antelacion. Debido a que el aspect
ratio varia con relacién a la envergadura y la superficie, se puede determinar como se describio
en capitulos anteriores, que esta relacién, se debe a la razén entre la envergadura y la cuerda
media, asi, el modelo matematico descrito se modifica en términos de cuerda media y se procede
a investigar la existencia de flutter. La figura 12 describe las caracteristicas en frecuencia y

amortiguamiento estructural para el Cessna Citacion el cual posee un ala trapezoidal.
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Figura 12 Frecuencia y amortiguamiento ala trapezoidal

Para un ala trapezoidal como en la figura 12 se puede determinar que el aspect ratio dadas las

caracteristicas del perfil es alta, aproximadamente 7.08, con estas caracteristicas y considerando
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la geometria y forma del perfil, se determina, analizando las graficas en frecuencia que el flutter
ocurre alrededor de los 129 m/s que es el punto en el cual las frecuencias de disefio tienden a
juntarse en un mismo punto, es decir convergen. Asimismo, si se realiza el analisis en
amortiguamiento, se puede observar que alrededor de los 120 m/s el porcentaje de
amortiguamiento es menor que cero, lo que hace que se cree una bifurcacion en ese punto, y el
sistema se vuelva inestable. Si el sistema es inestable, ocurre flutter, asi, luego de la bifurcacion
el sistema intente volver a su estado normal, ya con la ocurrencia de flutter a partir de ese punto

no seria seguro volar.

Ahora si comparamos los datos obtenidos para la misma ala trapezoidal, considerando que el
sistema es flexible, se deben considerar los parametros del material, es decir el médulo de
elasticidad, el momento de inercia y el médulo de rigidez por flexién y torsién. Donde El es el
maodulo de rigidez por flexion y GJ el médulo de rigidez torsional. Al asumir que, el sistema es
flexible y considerando estos pardmetros se acerca el modelo a un caso mas real, pues la
velocidad critica de flutter y la ocurrencia de flutter, aunque se ve afectada por la geometria del
ala, se vera afectada por los médulos de rigidez de flexion y torsional que son debidos a el material
del cual estén fabricados los perfiles. La figura 13 describe la existencia de flutter gracias a
maédulos bajos y la figura 14 muestra la existencia de flutter para mdédulos altos. Es decir, la

incidencia de estos parametros determinara la ocurrencia o no ocurrencia de flutter en el sistema.
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Figura 13 Ala trapezoidal Flexible Mddulos bajos
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La figura 13 muestra que, al llevar el sistema a un caso mas real, y afectar los médulos a flexion
y torsion, el sistema presenta una velocidad critica de flutter alrededor de los 105 m/s es decir
gue considerando estas variables se afecta de gran manera la ocurrencia y existencia de flutter,
ya gque la divergencia en amortiguamiento es elevada, y la convergencia en frecuencia se desfasa

incluso de las frecuencias de estudio, lo que hace que el sistema sea inestable. Pero esta

afectacion se debe basicamente a que el modulo de flexién se baja a la mitad.

Por el contrario en la figura 14, aunque hay ocurrencia de flutter, a medida que la velocidad
aumenta, si se analiza la grafica en amortiguamiento, aungue la divergencia es alta en torno a
esa velocidad de 148 .4 m/s el porcentaje de amortiguamiento es menor a cero, y el sistema se
hace inestable, y observando la grafica en frecuencia se puede observar que las frecuencias de
estudio tienden a juntarse, es decir, a converger, después de los 200 m/s. Es decir, aunque el
aspect ratio es el mismo, considerar aspectos tipicos del material determina en mejor forma la
ocurrencia de flutter. Sin embargo, es importante destacar que en este caso el médulo de rigidez
por flexion es el doble del caso anterior. En el analisis de estos tres casos el aspect ratio
permanecio constante en 7.08.
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Figura 14 Ala trapezoidal Flexible Mddulos altos

Podria entonces considerarse otro andlisis, pero ahora asumiendo que el ala trapezoidal puede

ser un ala eliptica, y asumiendo que el sistema es rigido. Esto se realiza por medio del método
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de Stender[30], el cual asume que la superficie del ala trapezoidal es igual a la del ala eliptica, y
se calcula la cuerda de Stender, con este método podria entonces asumirse un ala eliptica y

determinar para la misma aeronave las condiciones de flutter. La figura 15 describe lo que sucede

al asumir que el ala trapezoidal puede ser tratada ahora como un ala eliptica.
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Figura 15 Ala eliptica método Stender

Si se compara el andlisis de ala rigida trapezoidal para la aeronave Cessna Citation pero
asumiendo la modificacion por la cuerda de Stender lo primero a notar es que el aspect ratio
aumenta, en un 35 % pues pasa de estar en 7.08 a casi 9.62, ademas, la velocidad critica de
flutter en comparacion con la figura 12 aumenta en 4 m/s, es decir, el flutter ocurre de forma mas

rapida si el ala se toma como un ala eliptica.

Aunque el mismo andlisis para un ala flexible como se discutié anteriormente se ve influenciado
por los médulos de rigidez torsional y a flexién, puede sin embargo asumirse el mismo concepto
del método de Stender para el modelo, y definir que el ala trapezoidal puede ser un ala elitptica.

la figura 16 muestra los siguientes resultados, para un médulo a flexion de 6000000 N*m? y un

médulo de rigidez de % EIl.
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El andlisis para el ala flexible considerando ahora las condiciones del metodo de Stender muestra
como resultado que aunque hay ocurrencia de flutter y la divergencia en amortiguamiento es alta,
la velocidad critica de flutter aumenta un 7% con respecto al ala trapezoidal flexible, es decir que
esta condicion mejoraria la aparicion de la existencia de flutter pues retrasaria la ocurrencia del
mismo. Cabe destacar, que cuando se hacen analisis en alas flexibles, las frecuencias de prueba

cambian, y esto se debe a que el analisis involucra mas variables, pues afecta la razon de
amortiguamiento.
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Figura 16 Ala eliptica Método Stender flexible

Finalmente puede realizarse un analisis para un perfil eliptico, la aeronave escogida en cuestion
es Supermarine Spitfire el cual fue fabricado durante la segunda guerra mundial, al poseer ala de
tipo eliptico presentaba ventajas en cuanto a performance y distribucién de cargas a lo largo de

la envergadura. Las caracteristicas técnicas de esta aeronave son:
b=5.165 m (semi envergadura)

V=158.33 m/s (Maxima velocidad)

w/s=122 kg/m? (carga alar)

s$=22.5 m? superficie alar

Modelado y simulacidn del fendmeno de flutter en los aviones variando el aspecto ratio 42



[
LA UNIVERSIDAD
EN INTERNET

Master en Ingenieria Matematica y Computacién
Juan Carlos Gamba Torres

El andlisis para un sistema rigido como es el caso del ala eliptica del Spitfire presenta las

siguientes caracteristicas en la figura 17 para la ocurrencia de flutter.
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Figura 17 Ala Eliptica -Sistema rigido

Analizando las graficas en frecuencia se observa que las dos frecuencias de prueba convergen
hacia una velocidad de 120 m/s y después de ese punto el sistema se desestabiliza. Si se observa
la grafica en amortiguamiento puede notarse que a razon de una velocidad de 115 m/s el sistema
entra en una bifurcacién y el porcentaje de amortiguamiento pasa a ser menor de cero, es decir

la estabilidad se pierde y en ese momento ocurre el flutter.

La gréfica 18 describe el comportamiento de un ala eliptica en presencia de flutter. Aunque si se
observan las graficas tanto en amortiguamiento como en frecuencia, en ninguno de los dos casos
hay presencia de flutter, ya que las curvas de frecuencia en los dos modos tanto en cabeceo
como aleteo convergen, pero no se juntan, y en amortiguamiento la divergencia es alta y en
ninguno de los dos modos tanto en cabeceo como aleteo el porcentaje de amortiguamiento es
menor a cero. Por tanto, es un sistema estable, y se debe a que los médulos de rigidez en flexion

y rigidez torsional son elevados.
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CAPITULO V: CONCLUSIONES

De lo expuesto en este trabajo se infiere que de acuerdo a las condiciones iniciales que se ajusten
para el andlisis de la determinacion de flutter, en sistemas rigidos donde no se tiene en
consideracion aspectos del material como elasticidad, momentos de inercia y mddulos de rigidez
a flexion y torsién, las curvas caracteristicas para determinar la existencia de flutter y la velocidad
critica de flutter, tanto en los modos de cabeceo y aleteo, demuestran que las frecuencias de
prueba permanecen estables, ademas, el aspect ratio influye en la existencia o aparicion de flutter
cuando aumenta. Es decir, a altos aspect ratio hay mas probabilidad de que la velocidad critica
de flutter se encuentre cerca a la velocidad maxima que la aeronave puede desarrollar. Sin
embargo, en los tres casos de estudio que se tomaron, se pudo evidenciar que, con el aumento
de la envergadura, y el aspect ratio para aeronaves grandes como el Cessna Citation las
condiciones de flutter luego de pasar la velocidad critica de flutter tienden a ser inestables, que
comparados con el caso de las aeronaves pequefias. Asimismo, cuando se trata de aeronaves
pequefias de ala rectangular como es el caso del PIPER, al experimentar velocidades de disefio

tan bajas no se encontré evidencia de flutter sobre la estructura.

Es bueno resaltar que la adicién de un método de distribucién de cargas como el método de
Stender, donde se asume que el ala es eliptica, mostro resultados favorables en cuanto a la
aparicion de flutter sobre el sistema en los casos de estudio, pues evidentemente aumento el
aspect ratio del ala y junto con la velocidad critica de flutter en el mejor de los casos aumento en

un 7% respecto del ala trapezoidal en el sistema rigido versus el sistema flexible.

En la mayoria de los casos donde el aspect ratio tenia valores altos superiores a 7 se evidencio
un incremento en la velocidad critica de flutter, es decir, la ocurrencia o aparicion de flutter se da
un poco mas adelante que si el aspect ratio es bajo. Tan solo en uno de los casos donde no se
puedo considerar esta hipotesis es comparando para el mismo tipo de perfil el sistema rigido y
flexible, y especificamente para la aeronave Cessna Citation donde hubo un aumento de aspect
ratio del 35 % respecto del ala trapezoidal normal, sin embargo, al considerar el método de
Stender en este punto, la condicién de velocidad critica de flutter ocurria antes que si se tratara

del ala trapezoidal convencional.
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Al considerar un sistema de tipo flexible con movimiento del eje de masas, este tipo de modelo
se acerca a un caso real, pero, hay que considerar que en este punto factores o parametros
determinantes como el material, forma del perfil, es decir, vigas, mamparos, etc., son
significativamente relevantes y aunque no se tuvieron en cuenta en este estudio si pueden llegar
a ser un factor determinante para predecir el flutter sobre las estructuras, y basicamente esto se
debe a que al considerar modulos de rigidez por flexion y torsién, las condiciones de flutter
fluctian. Pues si estos modulos son bajos la existencia de flutter es evidente y a tempranas

velocidades.

Mediante el andlisis de las diferentes graficas y los diferentes modelos se pudo determinar que
las mejores relaciones se encontraron con perfiles elipticos, pues a elevados aspect ratio las
condiciones criticas de flutter se encontraban a velocidades cerca al limite de velocidad. Las
condiciones donde no se encontrd flutter involucran dos aspectos importantes el primero
velocidad, y el segundo mddulos de rigidez de flexién y torsién. Es decir, que para minimizar el
flutter se tendra que hacer aeronaves con velocidades de disefio bajas o materiales con médulos

altos, asi, la aparicién de flutter sera tardia o en el mejor de los casos no existira.

5.1 Prospectiva y actividades de mejora

Al realizar un analisis de flutter es vital conocer todos los aspectos y parametros relacionados con
el sistema en cuestion, de igual modo a futuro lo ideal seria comparar este tipo de estudio con
experimentos reales en un banco de pruebas para determinar si las aproximaciones a las que se
ha llegado por medio del software son fiables. El desarrollar una base experimental podra dar

veracidad a los resultados obtenidos.

Otro aspecto importante para resaltar es realizar un modelo que involucre todas las variables y
parametros para estudiar un caso de forma real, es decir, un modelo donde se pueda determinar
de forma analitica y numérica los modulos de rigidez, para cualquier tipo de aeronave con una
biblioteca de materiales amplia, asi, no se tendra incertidumbre al asumir este tipo de datos, y
por ende podré llegar a concluirse con eficacia la velocidad critica de flutter para cualquier

aeronave. Llegando asi, a futuro, a no tener un margen de error de més del 5%.
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Finalmente, un modelo en el cual se pueda analizar punto a punto el flutter sobre la estructura,
independientemente del tipo y forma del perfil, ya que en los casos de estudio se analizo alas
trapezoidales y elipticas, pero con base a la cuerda media por cuestiones de precisién en los
datos, lo ideal seria desarrollar un modelo que involucre todas las posiciones y tamafios de cuerda

cuando se habla de formas irregulares.
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ANEXOS

Cdédigo Fuente

https://drive.google.com/file/d/131LoNsh5JCt5n2TgE1GzvhkKip9MAp1B/view?usp=sharin
a[s]

codigo Alarigida

o\

$Anadlisis de Flutter Variando Aspect ratio-Sistema rigido
Inicializando variables
lear; clf;

Parametros del sistema

SFLUTTER

Inicializando las variables
lear; clf

parametros del sistema
b=input ('ingrese el valor de la semienvergadura')
prompt='1l para ce o 2 para ct o 3 para cs' % ce=cuerda eliptica, ct=cuerda
trapezoidal

c=input (prompt)

o\

o Q

o° o°

o Q

if c==
suf=input ('ingrese el valor de la superficie') % superficie en m"2
B=suf/ (b*pi); % Calculo de la semicuerda del perfil eliptico
x=0:1:b;

c=2*sqrt ((b"2*B"2 - x."2*B"2)/ (b"2))
cm=0.9055*c (1) ;
AR=(8%*Db) / (pi*cm) ;
elseif c==2;
ctip=input ('ingrese cuerda de punta');
croot=input ('ingrese cuerda de raiz');
cm=(2/3) *croot* (1+ (ctip/croot)+ (ctip/croot)*2)/ (1l+ctip/croot) ;
AR=(2*b) / (cm) ;
else c==3;
ctip=input ('ingrese cuerda de punta');
croot=input ('ingrese cuerda de raiz');

suf=input ('ingrese el valor de la superficie') % superficie en m"2
B=suf/ (b*pi); % Calculo de la semicuerda del perfil eliptico
x=0:1:b;

c=2*sqgrt ((b"2*B"2 - x.72*B"2)/ (b"2));

cm=sqrt (((2/3) *croot* (1+ (ctip/croot)+ (ctip/croot)"2)/ (1l+ctip/croot)) *0.9055*c (
1))
AR=(8%*Db) / (pi*cm) ;
end
m=input ('wing loading'");
kappa freg=5;
theta freqg=10;
xcm=0.5*cm;
xf=0.48*cm;
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e=xf/cm - 0.25;

velin=1;

velfin=input ('ingrese velocidad méxima') ;
velinc=0.1;

a=2*pi;

rho=1.225;

Mthetadot=-1.2;

M= (m*cm”™2 - 2*m*cm*xcm)/ (2*xcm)

damping Y N=1; %= 1 si existe amortiguamiento =0 si no hay
if damping Y N==
%adicidén de amortiguamiento estructural C=alpha+M+tbeta*K
z1=0.0;
z2=0.0;
wl=2*2*pi;
w2=14*2*pi;
alpha=2*wl*w2* (-z2*wl + zl*w2)/ (wl*wl*w2*w2) ;
beta=2* (z2*w2 - zl*wl)/ (w2*w2 - wl*wl);
end

o\

% Matriz de inercia
all=(m*b"3*cm) /3 + M*b"3/3; % I kappa
a22=m*b* (cm”"3/3 - cm™2*xf + xf"2*cm) + M.* (xf"2*b);%I theta
al2=m*b"2/2* (cm"2/2 - cm*xf) - M*xf*b"2/2;% I kappa theta
azl = al2;
A=[all,al2;a2l,az22];
% Matriz de rigidez estructural
kl=(kappa freg*pi*2)."2.*all;
k2=(theta freg*pi*2)."2.%*a22;
E=[k1l, 0; 0,k2]1;
icount=0;
for V=velin:velinc:velfin
icount=icount + 1;
if damping Y N==0;
Cc=[0,0;0,01;
else

C=rho*V* [cm*b"3*a/6 ,0; -cm"2*b"2*e*a/4 , -cm"3*b*Mthetadot/8] +
alpha.*A + beta.*E;
end

K=(rho*vV"2*[0,cm*b"2*a/4;0,-cm"2*b"2*e*a/2])+[k1,0;0,k2];
Mat:[[OrO;OrO] reye(z); _A\Kr _A\C];
lambda=eig (Mat)
% Frecuencias naturales y razon de amortiguamiento
for jj=1:4
im(jj)=imag(lambda (jj));
re(jj)=real (lambda (77J))
freg(jj,icount)=sgrt(re(jj)"2+im(jj)"2);
damp (jj,icount)=-100*re (Jj)/freq(j]j, icount) ;
freq(jj,icount)=freq(jj,icount)/ (2*pi) ;

end

Vel (icount) =V;
end
$grafica de frecuencias y amortiguamiento vs velocidad
figure (1)

subplot (2,1,1);plot (Vel, freq, 'k');
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vaxis=axis;xlim= ([0 vaxis(2)]);

xlabel ("airspeed (m/s)');ylabel ('Freg (Hz)'); grid

subplot (2,1,2);

plot (Vel,damp, 'k")

x1im=([0 vaxis(2)]); axis([xlim ylim]);

xlabel ('airspeed (m/s)'); ylabel ('Damping ratio(%)'); grid

codigo ala flexible

o°
o

Andlisis de Flutter Variando Aspect ratio Sistema Flexible
% Inicializando variables
clear; clf;
% Parametros del sistema
$SFLUTTER
nicializando las wvariables
ear; clf
% parametros del sistema
b=input ('ingrese el valor de la semienvergadura')
prompt='1l para ce o 2 para ct o 3 para cuerda stender' % ce=cuerda eliptica,
ct=cuerda trapezoidal
c=input (prompt)
if c==
suf=input ('ingrese el valor de la superficie'); % superficie en m"2
B=suf/(b*pi); % Calculo de la semicuerda del perfil eliptico
x=0:1:b;
c=2*sqrt ((b"2*B"2 - x."2*B"2)/ (b"2))
cm=0.9055*c (1) ;
AR=(8*b) / (pi*cm);

o)
=

elseif c==2;
ctip=input ('ingrese cuerda de punta');
croot=input ('ingrese cuerda de raiz');
cm=(2/3) *croot* (1+ (ctip/croot)+ (ctip/croot)~2)/ (1l+ctip/croot) ;
AR=(2*b) / (cm) ;
else
c==3;
ctip=input ('ingrese cuerda de punta');
croot=input ('ingrese cuerda de raiz');
suf=input ('ingrese el valor de la superficie') % superficie en m"2
B=suf/ (b*pi); % Calculo de la semicuerda del perfil eliptico
x=0:1:b;
c=2*sqrt ((b"2*B"2 - x."2*B"2)/(b"2));

cm=sqrt (((2/3)*croot* (1+ (ctip/croot)+ (ctip/croot)"2)/ (1l+ctip/croot)) *0.9055*c (
1))
AR=(8*Db) / (pi*cm) ;
end
m=input ('wing loading');
kappa freg=5;
theta freg=10;
xcm=0.5*cm;
xf=0.48%cm;
e=xf/cm - 0.25;
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velin=1;
velfin=input ('ingrese velocidad méxima') ;
velinc=0.1;

a=2*pi;

rho=1.225;

Mthetadot=-1.2;

M= (m*cm”™2 - 2*m*cm*xcm)/ (2*xcm)

damping Y N=1; %= 1 si existe amortiguamiento =0 si no hay
if damping Y N==
%adicidén de amortiguamiento estructural C=alpha+M+tbeta*K
z1=0.0;
z2=0.0;
wl=2*2*pi;
w2=14*2*pi;
alpha=2*wl*w2* (-z2*wl + zl*w2)/ (wl*wl*w2*w2) ;
beta=2* (z2*w2 - zl*wl)/ (w2*w2 - wl*wl);
end

o\

% Matriz de inercia
all=(m*b"5*cm) /5+ (M*b"3/3); % I kappa

a22=(m*b*3/3)* (cm”3/3 - cm"2*xf + xf*"2*cm) + (M.* (x£"2*b));%I theta
al2=(m*b"4/4)* (cm"2/2 - cm*xf)- (M.*xf*b"2/2) ;% I kappa theta
azl = al2;

A=[all,al2;a2l,az22];
% Matriz de rigidez estructural
kl=(kappa freqg*pi*2).”2.*all;
k2= (theta freg*pi*2)."2.%*a22;
E=[k1l, 0; 0,k2]1;
icount=0;
for V=velin:velinc:velfin
icount=icount + 1;
if damping Y N==0;
Cc=[0,0;0,01;
else

C=rho*V* [cm*b"5*a/10 ,0; -cm*2*b"4*e*a/8 , -cm"3*b"3*Mthetadot/24]+
alpha.*A + beta.*E;
end
EI=6000000;
GJ=(2/3) *EI;

K= (rho*vV"2*[0,cm*b"4*a/8;0,-cm"2*b"3*e*a/6])+[4*EI*b,0;0,GI*b];
Mat=[[0,0;0,0] ,eye(2); -A\K, -A\C];
lambda=eig (Mat)
% Frecuencias naturales y razon de amortiguamiento
for jj=1:4
im(jj)=imag (lambda (jj));
re(jj)=real (lambda (3j))
freq(jj,icount)=sgrt(re(jj)"2+im(33j)"2);
damp (jJ,icount)=-100*re (Jj)/freq(jj, icount) ;
freq(jj,icount)=freq(jj,icount)/ (2*pi) ;

end

Vel (icount)=V;
end
$grafica de frecuencias y amortiguamiento vs velocidad
figure (1)
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subplot (2,1,1);plot (Vel, freq, 'k');

vaxis=axis;xlim= ([0 vaxis(2)]);

xlabel ('airspeed (m/s)');ylabel ('Freqg (Hz)'); grid

subplot (2,1,2);

plot (Vel,damp, 'k')

x1im=([0 vaxis(2)]); axis([xlim ylim]);

xlabel ('airspeed (m/s)'); ylabel ('Damping ratio(%)'); grid
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