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Resumen. Actualmente, un nuevo concepto de aeronave inteligente no-tripulada es sujeto de estudio en
diversas disciplinas de la ingenieria aeronautica. Este concepto utilizara una avanzada tecnologia,
conocida como morphing wings, que permitira cambiar la geometria de las alas de una aeronave durante
el vuelo, del mismo modo que lo hacen las aves, con el fin de satisfacer eficientemente los objetivos
asignados en multiples misiones. Para lograr la materializacion de estos avanzados aviones con
tecnologia morphing wings ain quedan muchos aspectos técnicos por comprender. El comportamiento
aeroelastico es un aspecto fundamental en el desempefio de vuelo de estas futuras aeronaves. Con
respecto al concepto de ala reconfigurable denominado folding wings se han desarrollado estudios
analiticos, numéricos y experimentales para predecir la velocidad y la frecuencia de flutter. La mayoria
de los estudios teoricos, realizados sobre geometrias simples, consideran modelos que estiman las cargas
aerodinamicas en el dominio de la frecuencia, lo que imposibilita estimar la respuesta aeroelastica a
velocidades subcriticas y supercriticas (velocidades inferiores y superiores, respectivamente, a la
velocidad de flutter). En este trabajo se presentan los resultados del estudio, desarrollado mediante
simulaciones numéricas, de la inestabilidad aeroelastica dinamica, llamada flutter, en un modelo de ala
reconfigurable inspirada en la biologia. La geometria del ala estd basada en datos extraidos de la
literatura y corresponden a una gaviota de mar (Larus Argentatus). Para cambiar la forma de las alas se
utiliza el mecanismo folding wings, cominmente observado en el vuelo de algunas aves. Los resultados
presentados en este trabajo son obtenidos con una herramienta de simulacidon aeroelastica, cuya
formulacion tedrica e implementacién computacional han sido presentadas en articulos previos.
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1 INTRODUCCION

La tecnologiamorphing winggalas reconfigurables) provee una nueva posibilidad de disefio
para incrementar la eficiencia de las aeronaves del futuro. Aunque en la literatura se han
publicado una enorme cantidad de trabajos referidos a alas reconfigurables, todavia no existe
una definicion formal para expresar el conceptophing winggVasistaet al, 2012 Barbarino
et al, 201]). Sin embargo, existe un acuerdo general que estajledes mecanismos utilizados
en aeronaves convencionalttgqs slatso alerones), que en cierto modo representan una manera
simplificada de la aspiracién generalrderphing quedan fuera de la idea que se persigue con
esta nueva tecnologia (Soélaal, 2010. La idea fundamental de este concepto consiste en un
ala que sea capaz de cambiar radicalmente y de manera dindmica su forma gedorétiea,
el vuelo, utilizando mecanismos no tradicionales. Las alas estaran constituidasedales
inteligentes lo cual permitird una evolucion susi@nen los mecanismos utilizados para
deformarlasasemejandose cada vez mas a como lo hace un ave.

Por muchos afios, cientificos e ingenieros se han insgireldmaturaleza con el fin de lograr
la simplicidad, elegancia y eficiencia que caracteriza a&sgecies animaley, que se han
desarrollado durante miles de afios de evolucion bioloBieaientes descubrimientos en la
mecanica del vuelo natural y nuevas ideas en bioingfiracindujo a muchos investigadores a
reconsiderar a las aves como modelos para aeronaves rea@iéguomorphing aircraft
(Valasek, 2019. La Fig. 1 muestra el disefio de una aeronave del futuro derde a
observaciones realizadas por NASA sobre el vueltagleaguilas. En I&ig. 1 se muestran
representaciones de la capacidades esperadaasiaarsinaves); permitir el cambio la forma de
la puntera de alas para imitar el comportamientaglavesKig. 1ay Fig. 1€) mediante el empleo
de materiales inteligenteig. 1c); ii) permitir, de manera controlada, el paso de airavé$ de
la superficie sustentadoraijiyy permitir cambiar pardmetros que definen la formia gdanta alar,
como por ejemplo, el angulo de fleclivg( 1d y Fig. 1f) o la variacion del angulo de diedro a lo
largo de la envergadurgig. 1€).

Fig. 1: Conceptdlorphing Aircraft— NASA (Ashley Dove-Jay2014).

Las gaviotas constituyen la fuente de inspiracion casi por excelencia. Esto se debe
principalmente a que algunas de sus caracteristicas de vuelo, dimensiones y condiciones de
operacion (Abdulrahim y Lind006 coinciden con los requerimientos de disefio deseados para
vehiculos aéreos no-tripulados de pequefia escala. Entre las principales caracteristicas se puede
mencionar los vuelos lentos a bajas alturas, descensos rapidos, planeo en altitudes relativamente
altas y rapidos despegues (Subbatal, 2009. Las gaviotas usan una gran variedad de
técnicasmorphing para lograr estabilizacion y alta maniobrabilidad. Una de estas técnicas
inspird el conceptéolding wings enel cual las diferentes secciones que constituyen las alas se
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mueven una respecto de la otra para cambiar asi la forma geométrica y satisfacer los
requerimientos de vuelo. Enfigg. 2que muestra una gaviota en diferentes configuraciones de
vuelo se puede observar la idea del concightiing wings

Fig. 2 a) Las alas estan completamente extendidas, b) y c) las seccioasaldg ¢stan plegadas con diferentes
angulos (Pipper20086.

Para lograr la materializacion de estos avanzados aviones con tecnubogiéng wings
aun quedan muchos aspectos técnicos por comprender. Entre todos ellos, el comportamiento
aeroelastico juega un rol fundamental. Durantélliimos afios se han llevado a cabo numerosos
estudios con el fin de predecir de manera configbbgparicion de inestabilidades aeroelasticas
(principalmente divergenciaflutter) asociadas a diferentes conceptos de alas rearatilgs.

Con respecto al conceptolding wings gull wingso simplementéalas plegables”, se han
desarrollado estudios analiticos, numéricos y experimentales para predecir la velocidad y la
frecuencia deflutter. Liska y Dowell 2009 desarrollaron una metodologia de solucion
analitica para identificar divergengyaflutter asociadas al concepfolding wings.El ala es
modelada mediante dos segmentos, y se utiliza la teoria destajasheory para predecir las
fuerzas aerodinamicas considerando tres modelos lineales subsonicos: estacionario, cuasi-
estacionario y completamente inestacionario. Weingl. (2012 desarrollaronun modelo
aeroelastico que implementa la teoria de fajas para computar las cargas aerodinamicas y un
modelo estructural que considera un namero aribittd@ segmentos para el ala (Wang y Dowell,
2011. El modelo fue validado con datos experimentales y, ademas de mostrar que puede captar
la fisica esencial del problema, permiti6 comprender el comportamiento de la velpcidad
frecuencia ddlutter en términos de los angulos que describen la reconfiguracion del ala. En
una siguiente etapa Waegjal (2013 utilizaron una version del Método de Red de Vortices
(VLM) en combinacién con un paquete de elementdssidisponible en el software ANSYS para
desarrollar un modelo aeroelastico y con ello prieteeaparicion délutter en el concepttlding
wings Los resultados fueron comparados con aquellos obtenidos previamente pat\Alang
(2012 demostrando que la utilizacion del VLM mejora la prediccion en la velocidad y
frecuencia deflutter. Sin embargo, Wanet al (2013 mostraron que la tendencia en el
comportamiento aeroelastico se predice con un error aceptable utilizando una teoria
aerodinamica simple (la teoria de fajas).

La mayoria de los estudios aeroelasticos sobre el corfolglity wingsse han centrado en
geometrias simples (plantas alares rectangulares) y utilizando modelos aerodinamicos que solo
permiten predecir la aparicion fletter, pero no estiman el comportamiento ni antes ni después
del inicio de este fendmeno. En este trabajo se presenta un estudio aeroelastico de un modelo
de ala reconfigurable, que utiliza el mecanigalding wingspara cambiar la forma de sus alas,
cuya geometria estd inspirada en el ala real de una gaviota. El estudio se lleva a cabo mediante
una herramienta numérica, desarrollada y presentada anteriormente por los mismos autores de
este trabajo (Verstraeét al, 2016 Verstraeteet al, 2017, que permite predecir, ademas del
inicio del flutter, el comportamiento en condiciones subcriticas y supercriticas (esto es, a
velocidades inferiores y superiores a la velocidadlutéer). Primero se expone una breve
descripcién de la herramienta computacional yriresite se presentan algunos de los resultados
obtenidos en el estudio aeroelastico del modelo inspirado en la biologia.
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2 BREVE DESCRIPCION DE LA HERRAMIENTA COMPUTACIONAL

En esta seccidon se presenta una breve descripcién de la herramienta computacional,
desarrollada por los mismos autores de este trabajo, que es utilizada para llevarestadio e
aeroelastico sobre el modelo de ala reconfigurable inspirado en las alas de gaviotas.

La herramienta implementa una metodologia fundada en un enfoque particionadd (Hou
al., 2012 o esquema de co-simulacion (Kalmar-Nagy y StanciuleXtld). En este enfoque
numerico el sistema dinamico es particionado en dos sub-sistemas (el modelo aerodinamico y
el estructural). Durante cada paso de tiempo los sub-sistemas intercambian informacion de
manera iterativa, de tal forma que la prediccion en la respuesta estructural y en las cargas
aerodindmicas mejora en cada iteracion. Debido a que los modelos trabajan con sus respectivas
mallas, y en general son topolégicamente diferentes, resulta necesario buscar una técnica de
interpolacién con el fin de transferir desplazamientos y velocidades desde el modelo estructural
hacia el aerodinamico, y por otro lado, fuerzas y momentos desde el modelo aerodinamico hacia
el estructural.

El esquema de co-simulacion, que se describe brevementd-ign B consiste dei) un
modelo aerodindmico no-lineal que es una version modificada del Método de Red de Vortices
No-Estacionario o UVLM (Insteady Vortex Lattice Methppara alas reconfigurables, el cual
incluye un modelo de estela libre de fuerzigsjn modelo estructural para alas flexibles cuyas
ecuaciones de movimiento son espacialmente discretizadas mediante el Método de los
Elementos Finitos M); iii) una Técnica para Transferir Informacion (TTI) entre las mallas
asociadas al UVLM y alEM, que esta basada en un procedimiento de interpolacion el cual
utiliza Funciones de Base Radial (RBF)yyuna estrategia para sincronizar el intercambio de
informacion entre ambos modelos, la cual utiliza como base el esquema que integra las
ecuaciones de movimiento del modelo estructural, el método predictor-corrector de cuarto
orden desarrollado por Hamming.

Integracion e, Integracion e, ;
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— | Model Estructural .| Model Estructural !
—— 85 (FEM) ! ! (FEM) !
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Fig. 3: Diagrama de flujo que describe el esquema de co-simulacion.

2.1 El modelo aerodindmico

Como se mencion6 al principio de esta seccion, p&decir las cargas aerodinamicas en el
dominio del tiempo se utiliza el UVLM. Este métodaede ser aplicado tanto a flujos
bidimensionales como tridimensionales alrededor de cuerpos sdstes 0 no-sustentadores,

y ademas no tiene limitaciones en cuanto a la forma de las superficies, combadura, alabeo,
angulo de ataque, etc. La superficie del cuerpo puede sufrir cualquier tipo de deformaciones en
el tiempo y el cuerpo puede ejecutar cualquier tipo de maniobras. La Unica restriccion del
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meétodo es que la separacion del flujo ocurre en los bordes afilados y que el desprendimiento
vorticoso no se produce sobre la superficie del cuerpo. El fluido es considerado incompresible
e irrotacional en todo el dominio fluido excepto en una delgada region adyakalsi€capa

limite) y en las estelas.

La capa limite y las estelas son representadas med@némas embebidas en el espacio
tridimensional de vorticidad distribuida que se denomisabanas adheridas y libres
respectivamente. Estas sabanas se discretizan mesiggmentos vorticosos rectilineos de
circulacion T'(t) espacialmente constante. Como producto de la disciétizda sabana
adherida queda dividida en un numero finito de cuadiiat@enominados paneles. Los vértices
de cada uno de estos paneles son denominados nodos aerodinamicos y el centro geométrico de
estos nodos se llama punto de contiral)(

Para calcular las fuerzas aerodinamicas, primero sdaralas circulacionek(t) asociadas
los segmentos que discretizan la sabana adherida y luetijiizae los resultados de ese calculo
para computar el salto geesion adimensional (ACp) en cada panel. Para el calculo A€ se
emplea la version no estacionaria de la ecuacioredwBlli. Por ultimgla fuerza aerodinamica
actuante en un panel genéricee computa de la siguiente manera,

{Fil,=(4CP), . \E A, @

siendoAcy A, el &reay el vector unitario normal asociados al gapela densidad caracteristica

(densidad del aire)/c velocidad caracteristica (magnitud de la velocidad de nteribreV..).

Este trabajo no tiene como finalidad exponer los detallesstemétodo, sin embargo, se
brinda una breve descripcion del mismo que permite mefaraomprension de los temas
desarrollados en la siguiente seccion. El lector puede consultar mas detallesefandasias
Preidikman {999, Katz y Plotkin(199]) y Konstadinopoulost al (1987).

2.2 El modelo estructural

La estructura del ala reconfigurable es modelada mtedis conjunto de vigas que se dividen
espacialmente en un nimero finito de elementoesgid® conectados en puntos llamados nodos
estructuralesHig. 4). Los elementos y los nodos constituyen la mattaesiral. Como es habitual
en el método de los elementos finitos, en una pairrestancia, se escriben las ecuaciones de
movimiento de cado uno de los elementos en urmgastke referencia locaf,(y, ¢). El modelo
considera un elemento de viga de Euler-Bernoull2deodos, con 6 grados de libertad (3
desplazamientos y 3 giros) por nodo.

SR \.l . (:: N ) e S
On . »—’Wo estructural
0 \

) oY

Malla
aerodinamica,

X ¥

Sistema global e

Z
Grados de libertad

Fig. 4 Mallas asociadas al modelo numeérico; grados de libertad de un nodo estructural.
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Luego, las ecuaciones de todos los elementos sambfadas y reescritas en un sistema de
referencia globalq y, z) para obtener la version semi-discreta de lascemes de movimiento de
la estructura, que resulta en un sistema de ecwactbferenciales ordinarias en el tiempo.

M du (t)+K u (t) =F (1), )

dondeu es el vector que contiene las coordenadas nodales de la estiMcagda matriz de

masa globay K la matriz de rigidez global, las cuales son simétricas y positivas defiRidas.

es el vector de carga que representa las fuerzas y momentos aplicados sobre los nodos de la
malla estructural. El vectar, las matrices de masa y de rigidezK, y el vector de cargge

se encuentran expresados en el sistenyaz). di representa la derivada segunda con respecto

al tiempo.

El vectoru de la ecuacion (2) se puede expandir en términos de los modos de vibrar de la
estructura, lo que permite considerar la cantidad de modos que son mas influyentes en la
respuesta estructural y, consecuentemente, reducir el nimero de ecuaciones a resolver.
Entonces, considerando esta expansion y después de algunas manipulaciones algebraicas, la
eauacion (2) toma la siguiente forma,

deq(f)+Aq(f)=TZMm* @ F (1), (3)

donde @ es la matriz modal que contiene como columnas grioserosn modos de vibrar

utilizados para expandir, A es una matriz diagonal que contiene los cuad@deltes primeras
frecuencias circulares de la estructura en fornmaasionalPreidikman,1998; m es la matriz

de masa modal que resulta diagonat] s un vector columna que contiene los coeficientes de la
expansion modal (conocidos como coordenadas mpdatps aparece por primera vez el tiempo
adimensional =t/T. que estéa relacionado con el tiempo fisiadravés del tiempo caracteristico
Tc = Lc/Ve (siendd_c la longitud caracteristica del problema: longitiedun panel aerodinamico a

lo largo de la cuerda)d; representa la derivada segunda con respectargdi@dimensional.
Multiplicando la matriz modal por las coordenadase recuperan los desplazamientos nodales
de la estructura.

2.3 La técnica de transferencia de informacién

El mecanismo de interaccion entre el fluido y la estructura se introduce a través de una matriz
de acoplamiento que relaciona el campo de desplazamientos de la malla de elementos finitos (o
malla estructural) con el campo de desplazamientos que experimenta la red de vértices (o malla
aerodinamica). La técnica consiste en determinar esa matriz de acoplamiento a través de un
procedimiento de interpolacion mediante el uso de funciones de base radial (Vezstnbete
2019.

Existen dos matrices que estan vinculadas entre si que permiten llevar a cabo el
acoplamiento; unaGN4, relaciona los desplazamientos generalizados de la estructongos
nodos aerodinamicos, y la otra,GFC, relaciona los desplazamientoscon los puntos de
controlv.

w=G™u y v=Gu. (4)
Como las matrices de acoplamiento solo son dependiente de las coordeandas espaciales se
cumple que,
dw=G"du y dv=G™ du, (5)
donded; representa la derivada primera con respecto al tiempo.
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Ademas, las matrices de acoplamiento fluido-estructura permiten trasformar las cargas
aerodindmicas computadas sobre la malla aerodinamjcagn un conjunto de fuerzas
generalizadas equivalentes actuando sobre los nodos de la malla estfaetlirsido ultimo
resulta como consecuencia de imponer que ambos sistemas de fuerzas deban realizar el mismo
trabajo virtual para cualquier desplazamiento virtual dado (PreidikiBas).

F.=(G™) F. (6)

2.4 Integracion de las ecuaciones de movimiento y estrategia de intercambio de
informacion

En una primera instancia Ec. (3) se lleva a un sistema de ecuaciones diferenciales
ordinarias de primer orden de la forma,

dy
it F(ty). (7)

En el tiempq;, las cargas aerodinamicas y la posicion de las estelas son computadas por el
UVLM, y simultdneamente, los desplazamientos y velocidades generalizadas de los nodos de
la estructura se calculan mediante el método predictor-corrector de cuarto orden desarrollado
por Hamming(Carnaharet al, 1969. El codmputo se realiza siguiendo la siguiente secuencia
de pasos en orden:

1. Con la informacién de pasos anteriores, se realiza la conveccidon de las estelas y se
computan las cargas aerodinamicas utilizando el algoritmo asociado al UVLM.

2. Estas cargas son enviadas al modelo estructural por medio de la ecuaciéon (6) y se
computa el estado de la estructura mediante la ecuacion (7).

3. Este nuevo estado de la estructura se envia al modelo aerodinamico por meslio de la
Ec. (4)y (5), y luego se computan las cargas aerodindmicas nuevamente utilizando la
ecuacion (1)en este paso las estelas no se actualizan, es decir quedan con la forma
obtenida en el paso 1.

4. La ultima prediccion de las cargas aerodinamicas se envia al modelo estructural y se
actualiza el estado de la estructura (correccion de la solucion predicha en el paso 2).

5. El procedimiento de los pasos 3y 4 se realiza hasta alcanzar la precision deseada por el
usuario. Cuando esto sucede se envia toda la informacion para comenzar la integracion
en el paso de tiempgE.

Para mas detalles de este procedimiento se puede consultar el trabajo de Prei@i@&@an (
3 MODELO DE ALA INSPIRADO EN LA BIOLOGIA

La geometria considerada para el modelo de ala reconfigurable esta inspirada en las alas de
un ave. Este modelo preserva ciertos parametros morfolégicos de las alas de una gaviota
argéntea oherring gull (Larus Argentatus Los datos son extraidos de informacién
documentada en la literatura (TennelZf)9 y se resumen en la Tabla 1.

Para definir la geometria del ala se utiliza un sistema de coordenadas cartesiano orgogonal (

y, 2). Primero, se obtienen las coordenadas de los puntos discieids ¢ (XeYte) que
corresponden al borde de ataque y al borde de fuga del ala respectivamente. Esto se realiza a
partir de la geometria de un ala real de una gaviotd-{gebay 5b). Una vez conocidos estos

puntos se utiliza la técnica de interpolacsptine cubica con condiciones de bonulat-a-knot
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con el fin de obtener expresiones analiticas eralirvas que describen el borde de ataque
x=LE(y) y el borde de fuga= TE(y). Luego, la cuerda del ala, que varia con la coordenada
se determina a través del conocimienth.B6/) y deTE(y) de la siguiente manecgy) = LE(y)

- TE(Y).

Parametro Valor Fuente
Envergadurak 1.34m Tennekeg2009
Area © 0.197n? | Tenneke$2009

Cuerda mediact) 0.147m Calculada §b)
Cuerda en la raizf) 0.177m Tennekeg2009

Tabla 1: datos utilizados en el modelo

0.3 04 O 06 | 07
Yim b/2 = 0.67
Fig. 5 a) Ala real de una gavioth) Datos del modelo computacional del ala morphing.

'0'305; ; 2
00500 01 02,

El modelo computacional se completa mediante datos experimentales del perfil alar de una
gaviota que fueron obtenidos y publicados pordtial. (2006. Este perfil se genera a través
de la combadura del ala y la distribucion de espesor. Debido a que el ala es modelada
aerodinAmicamente como una superficie sin espesor, solo se considera la linea de combadura
media del perfil, la cual puede expresarse matematicamente como:
3
2o 1-4)Y s, (1-20)™, (1.8)
c C m=1
donde los valores de los coeficientes $n3.874,S = -0.807 yS = 0.771, yzn €s la
combadura maxima local del perfil que se calcula mediante la expresion:

z, 0.14

Smo_ 1.9
c 1+1.33x* (1.9)
Las variables A and & se definen en el rango 0<A,& <1 por medio de,
§=ﬂ y A= x_TE (1.10)
b c

El modelo estructural se presenta eRita 6. Las vigas que constituyen la estructura son de
seccién rectangulaaficho= 2 cm, alto = 0.6 cm), y el material asociado a las mismas es un
acrilico cuyas caracteristicas son: densjaad 1187kg/m?, modulo de elasticidal = 3.18
GPay mddulo de cort& = 1.35GPa.

El modelo de elementos finitos de la estructura cuenta con un total de 21 n@adlos y
elementos. Los dos nodos que se encuentran en la raiz del ala estdn empotrados. La malla
aerodinamica utilizada en las simulaciones consiste en 8 paneles a lo largo de la cuerda y 32
paneles a lo largo de la envergadura.
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a)
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Fig. 6 modelo de elementos finitos y malla aerodinamica.

El modelo consiste en las semialas derecha e izquierda, y cada una de ellas esta formada po
dos segmentos: La semiala interna (SAl) y la semi alaexterna (SAE)gvéa Para cambiar
su configuracion geométrica se utiliza un mecanidoiding wings que consiste en el
movimiento relativo entre ambos segmentos de ala. La SAI se orienta en el espacio mediante
el angulo de diedrégs y la SAE se orienta mediante el angulo de digdt@ambos angulos son
medidos respecto del plarg (Fig. 6).

Todos los resultados aqui presentados corresponden a simulaciones para un angulo de ataque
a=0°.

4 RESULTADOS NUMERICOS

En esta seccion se presentan algunos resultados correspondientes a un estudio computacional
sobre el comportamiento aeroelastico del modelo de ala reconfigurable descrito en la seccién
anterior. La herramienta utilizada para llevar a cabo este estudio fue validada en tralaps pre
(Verstraeteet al, 2015y Verstraeteet al, 2016.

En un primer andlisis, cuyos resultados son los presentados en este articulo, se estudia como
influye, inicamente, la variacion de la semiala interna en la respuesta aeroelasticacdsoeste
la semiala externa siempre se mantiene horizontal, es decir su angulo de diedro asociado es nulo
(fc = 0). Cada configuracion del ala, y por ende la geometria de la estructura, queda definida a
traves des.

Para explorar el comportamiento de velocidad y frecuencidlutker se realizaron
experimentos numeéricos para un conjunto de valorés gee va desdés = 0° hastals = 45°,
con un salto de Afs = 5°; lo que incluye un total de 10 configuraciones analizadas. Para cada
una de las configuraciones se realiz6 una serie de simulaciones con el fin de buscar la condicién
deflutter. Una vez encontrada dicha inestabilidad fue posible trazar las curvas que se presentan
en laFig. 7y en laFig. 8

En laFig. 7 se puede observar g\e disminuye a medida que se incrementa el angsilo
Entreds = 10° y0s = 30° se presenta, aparentemente, un comportamiento lineal, no siendo asi
entre 0° y 10°, y entre 30° y 45°. Claramente se observa que el mayor Wdiorateesponde
a la configuracion completamente extendia = 0°) y el menor valor corresponde a la
configuracion dada pdits = 45°.

De acuerdo a los resultados aqui presentados es posible concluir que la apafigitar de
para una determina configuracion puede evitarse extendiendo las alas, es decir disminuyendo
el angulods. Por ejemplo, si el requerimiento de la aeronave es volar a una velocidad 21.2
nm/seg en una configuracion de&ls = 30°, aparecera el fenomeno dktter, pero
reconfigurandose g = 20° estara en una condicion de vuelo estable (la velocidfdtize
para esta Ultima configuraciées 24.25 m/seg. Claramente, se debera evaluar si la
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configuraciongs = 20° satisface los requerimientos de sustentacion para mantenerse en vuelo.

Los resultados obtenidos permiten determinar las regiones de estabilidad e inestabilidad
como se indica en esta misma figura. Los puntos ubicados en la region estable estan
caracterizados por una respuesta que tiende a una posicién de equilibrio estatico ante cualquier
perturbacion (por ejemplo los punt@ ¥ (C) que se sefialan émFig. 7 mientras que puntos
ubicados en la regién inestable estan caracterizados por una respuesta que alcanza un
movimiento periodico con una determinada amplitud (por ejemplo los puntes(d)). Es
importante destacar que las amplitudes correspondientes a los puntos inestables pueden ser tan
excesivas que pueden llevar al colapso de la estructura.

T T T T T T T
) =0 » Simulacién
a Tendencia
28
26 A A
Region Inestable
o
W i TS
€24 Region estable - (@
~ _
= = / \ a
22 (o)) |
/ = o\\ L
20 (©) &
(a) A
180'/ ‘ ‘ | ; | A
0 5 10 15 20 25 30 35 40
Osl°]
Fig. 7. Velocidad ddlutter en funcion dés - regiones estables e inestables.
Primera frecuencia de
‘ torsién
Y a
a | /
10 A
4
A
9 A
! A
g a f. Simulacién %
'§' f- Tendencia
= 71 1eafrecuencia de flexion
e _1erafrecuencia de torsign
6| |
5 Primera frecuencia de
flexion \
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

0g[°]

Fig. 8: Frecuencia diutter en funcién des.
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La Fig. 8 muestra que la frecuencia @letter decrece con el incremento del anga
Debido a que la primera frecuencia de torsion decrece mas rapido de lo que crece lalerimera
flexion es razonable esperar este comportamientofpdtato se debe, generalmente, a que la
frecuencia ddlutter se encuentra situada entre la primera frecuencia natural de flexion y la
primera de torsion.

A continuacion, se muestran algunas respuestas asociadas a puntos ubicados en las regiones
estable e inestable.

4.1 Configuracion definida por s = 0° yf0c = 0°

Aqui se presentan las respuestas aeroelasticas asociadas a losapuritgi(ie se indican
en laFig. 7y corresponden a la configuracion completamente extendida del ala definida por los
valoresfs = 0°y 6c = 0°. El punto(a) se encuentra ubicado en la region estable y el ghhpto
se localiza en la region inestable.

Punto (a) - Respuesta aeroelastica para una velocidad subcritica

En laFig. 9 se muestra la respuesta de las coordenadas generalizadas asociadas a los seis
primeros modos en funcion del tiempo adimensional. La simulacién corresponde a una
velocidad sub-critica. = 18 m/seg y se ha impuesto una condicién inicial sobre el segundo
modo ((0) = 0.08). Claramente se puede observar que todos los modos, menos el tercero,
tienen un comportamiento oscilatorio que se atenda hasta alcanzar un valor que corresponde a
la posicién de equilibrio estatico. En el modelo no se ha considerado amortiguamiento
estructural, y por lo tanto la razon de este comportamiento se debe al amortiguamiento
aerodindmico externo. También se puede observar que el modo 3 (el cual est4 asociado a la
flexion en el planoxy) exhibe un comportamiento transitorio al principio debido al
acoplamiento que producen los efectos aerodindmicos. A pesar de que el resto de los modos se
estabilizan en una posicion de equilibrio, el modo 3 se mantiene oscilando con una amplitud
aproximadamente constante cuya frecuencia de vibracién es deHE(@5cera frecuencia
natural en vacio). Este ultimo comportamiento se debe a que el amortiguamiento en este modo
es principalmente producido por los efectos viscosos, los cuales no son considerados por el
modelo aerodindmico utilizado. El bajo amortiguamiento en la respuegta glee no logra
apreciarse, es debido a la resistencia inducida que es capturada por el UVLM. Ademas, es
posible notar que el orden de magnitud de vibracion de este modo es muy pequefia comparada
con el resto de los modos.

En laFig. 10 que muestra una proyeccion en el espacio de estado asociado al modo 1y 2,
se puede observar que la respuesta desarrolla un comportamiento similar a un foco estable.

Punto (b) - Respuesta aeroelastica para una velocidad supercritica

En este caso se presentan las respuestas correspondientes a dos simulaciones para una
velocidad V.. = 29.8 m/seg superior a la velocidad diutter. Para cada una de ellas se
impusieron condiciones iniciales diferentésufa condicién inicial impuesta sobre el segundo
modody(0) = 0.15 y el resto de coordenadas y velocidades generalizadas igual giceuoay
condicién inicial sobre el primer modp(0) = -0.2 y las demas coordenadas y velocidades
generalizadas igual a cero.

En laFig. 11 se muestra la respuesta de los 4 primeros modos en funcién del tiempo
adimensional. Cada perturbacion inicial provoca un comportamiento transitorio diferente en las
respuestas, y luego alcanzan un movimiento periédico de igual amplitud. Aunque no se muestra
la respuesta del resto de los modos, todos exhiben el mismo comportamiento.
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Fig. 9: Respuesta de los primeros 6 modos para un velocidad sub-stitcagnvseg.
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Fig. 10: Proyeccion en el espacio de estado de los modos Y.y=218m/seg.
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En laFig. 12 se puede observar la proyeccion en el espacio de estado donde se manifiesta
la presencia de un ciclo limite. Claramente, las soluciones convergen a este ciclo que por sus
caracteristicas resulta ser un ciclo limite estable. La trayectoria correspondiente a la primera
condicion inicial evoluciona acercandose al ciclo limite desde el interior, mientras que la
trayectoria asociada a la segunda condicién inicial evoluciona acercandose desde el exterior.
Otras condiciones iniciales fueron impuestas sobre el sistema dinamico y las trayectorias
mostraron convergencia hacia el ciclo limite.
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ow- — - -+ — T ——r— o — = ] C.1. (i)
J |
S -0.1 Ak
‘;“" i I“_ i I
02!
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000
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Fig. 11: Respuesta temporal de 4 modos -velocidad supe¥ip(\4.= 29.8m/seg.
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Fig. 12: Proyeccién en el espacio de estado de los modos VY.y=220.8nvseg.
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4.2 Configuracion definida por g = 20° yéc = 0°

A continuacion, se presentan algunos resultados correspondientes a losgpynisque
se indican en l&ig. 7; los cuales corresponden a la configuracion del ala, definida por los
valoresfs = 20° yéc = 0°. El puntdc) se encuentra ubicado sobre la regidn estable y el punto
(d) se localiza en la region inestable.

Punto (c) Respuesta aeroelastica para una velocidad sub-critica

En laFig. 13se presenta la respuesta correspondiente a las 3 primeras coordenadas modales
en funcién del tiempo adimensional para una velocidad subchticad1 nVseQ. Los tres
modos presentan un comportamiento oscilatorio que se atenua en el tiempo como consecuencia
del amortiguamiento aerodinamico externo.

A diferencia de lo ocurrido con el tercer modo asociado a la configuracidon completamente
extendida €s = 0c = 0°), la amplitud de este modo en esta nueva configuracion se amortigua
con el tiempo. Esto se debe a que el tercer modo no representa un modo puro en flexion en el
planoxy. La proyeccion en el espacio de estado se asemeja a un foco éstabld)(Las
respuestas del resto de las coordenadas modales presentan un comportamiento cualitativo
similar; motivo por el cual no se han incluido las graficas.
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Fig. 13 Respuesta para los 3 primeros modeglocidad inferior a/r (V.= 21nvseg.
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Fig. 14: Proyeccion en el espacio de estado de los 2 primeros mége2{m/seg.
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Punto (d) - Respuesta aeroelastica para una velocidad supercritica

A continuacion, se presentan resultados correspondientes a dos simulaciones, para una
velocidad de corriente libre/{ = 24.5 m/seg superior a la velocidad déutter, que tienen
asociadas diferentes condiciones inicial&suifa perturbacion inicial impuesta sélo sobre el
segundo modgz(0) = 0.15; y(ii) una perturbacion inicial impuesta sélo sobre el primer modo
gu(0) = -0.25.

En laFig. 15 se presenta la respuesta de los primeros 3 modos en funcion del tiempo
adimensional. Se puede ver que las perturbaciones iniciales provocan un comportamiento
diferente en el transitorio de la respuesta. Para la primera condicion inicial se presenta un ligero
comportamiento transitorio y rapidamente se alcanza una amplitud de vibracion constante,
mientras que para la segunda condicién inicial se observa que la amplitud de los tres modos
crece lentamente hasta alcanzar, en el tiempo de simulacion 20000, el mismo valor que en la
condicion ().

La Fig. 16muestra la proyeccion en el espacio de estado correspondiente a los dos primeros
modos. Nuevamente, se manifiesta la presencia de un ciclo limite, donde las dos soluciones
convergen a la curva cerrada que caracteriza a un ciclo limite estable. Al igual que en el punto
(b) la trayectoria para la primera condicion inicial se acerca al ciclo limite desde afuera,
mientras que la segunda condicion inicial se aproxima al ciclo limite desde adentro.

0 5000 10000 15000 0Qwo
tiempo adimensional

Fig. 15: Respuesta temporal de los 3 primeros modos - velocidad sup¥®tor a
(Vo= 24.5m/seg.
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Fig. 16: Proyeccion en el espacio de estado de los 2 primeros mégeg4.5m/seg.

5 CONCLUSIONES

En este trabajo se presentd una serie de resultados correspondientes al estudio aeroelastico
de un modelo de ala reconfigurable inspirada en la biologia. La geometria del modelo
computacional considera parametros morfolégicos de una gaviota de mar que fueron extraidos
de la literatura. Para cambiar la forma geométrica de las alas se utiliza el medatisgo
wings gull wingso simplemente “alas plegables”.

Para desarrollar las simulaciones aeroelasticas, se utiliz6 una herramienta computacional
desarrollada por los mismos autores de este trabajo. En el articulo se incluyé una breve
descripcion de la mencionada herramienta.

El objetivo del estudio fue comprender como varian la velocidady(frecuenciafe) de
flutter de acuerdo con la configuracién que adquiere el ala cuando se hace variar Unicamente el
angulo de diedragg) asociado a la semiala interna. Los resultados revelaron que el incremento
de #s produce una disminucién enVa. Aunque la relacion entM- y g resulta no-lineal, se
observa la presencia de una zona de comportamiento casi lineabgenfi® yds = 30°). La
frecuencia ddlutter presenta un comportamiento decreciente con el incremenp ylese
encuentra situada entre la primera frecuencia natural de flexion y la primera frecuencia natural
de torsion. Los resultados permitieron identificar las regiones estabkestablede vuelo para
el modelo de ala considerado. Para algunas configuraciones se condujo un analisis para puntos
ubicados en las regiones antes mencionadas. Las regiones estables (esto es, sin presencia del
fendmeno ddflutter) estan caracterizadas por respuestas amortiguadas que tienden a una
posicion de equilibrio estatico. Para las regiones inestables se manifiesta la presencia de ciclos
limites, que caracterizan el fenomenofldgter, los cuales resultaron de las no-linealidades
introducidas por el modelo aerodinamico. Todos estos resultados mostraron que la herramienta
permite simular el comportamiento aeroelastico antes, durante y después del ifiicteedel

Actualmente se esta llevando a cabo un estudio aeroelastico para comprender como varian
la velocidad y frecuencia diitter de acuerdo con la configuraciéon que adquiere el ala cuando
se hace variar, simultdneamente, los angulos de digdya€) asociados a las dos partes que
constituyen el al ala (la semiala interna y la semiala externa).
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