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RESUMEN

En este trabajo se presenta un marco de simulacion disefiado para llevar a cabo el estudio
aeroeldstico de sistemas aeronduticos sometidos a movimientos complejos e inmersos en flujos de régimen
subsonico bajo. Especificamente, este marco de trabajo combina un modelo aerodindmico basado en una
version extendida del método de vortices no lineal y no estacionario, con un modelo estructural no lineal
basado en las ecuaciones de Lagrange para sistemas restringidos. El modelo estructural es general y permite
la combinacion de diferentes descripciones utilizadas normalmente en sistemas multicuerpo flexibles tales
como: la dinamica de cuerpos rigidos, las técnicas de modos asumidos y el método de elementos finitos.
Las ecuaciones de movimiento resultantes para el sistema dindamico totalmente acoplado son del tipo
diferenciales algebraicas (DAEs) de indice 3. Esas ecuaciones se resuelven simultaneamente en forma
numérica mediante un esquema de integracion compuesto por un metodo predictor-corrector de cuarto orden,
el método modificado de Hamming, y un procedimiento para estabilizar la solucion de las DAEs. Una serie de
resultados, algunos de ellos validaciones, demuestran la confiabilidad de la metodologia propuesta. Como
caso de estudio se llevaron a cabo simulaciones numéricas de la aerodinamica no estacionaria y dindmica
no lineal de una mosca de la fruta en vuelo suspendido.
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INTRODUCCION

En tiempos recientes, numerosas investigaciones se han dedicado al estudio del comportamiento aeroelastico
no lineal de estructuras altamente flexibles sujetas a movimientos complejos e inmersas en flujos subsonicos.
Como ejemplos de la diversidad de tales sistemas aeronauticos se pueden mencionar aeronaves que operan a
gran altitud y con gran autonomia (hrigh-altitude long-endurance, HALE) [1], aviones con alas de gran alarga-
miento (high-aspect-ratio wings) [2], aeronaves con alas que cambian dindAmicamente de forma (morphing-
wings) [3], y micro vehiculos aéreos inspirados en la biologia [4] y [5].

El desarrollo de modelos estructurales y aerodinamicos acoplados apropiadamente, que permitan predecir
fendmenos aeroelasticos complejos conducira, sin lugar a dudas, a disefios novedosos y altamente eficientes
de aeronaves no convencionales tales como vehiculos aéreos no tripulados (UAVs) y micro vehiculos
aéreos (MAVs). Estas aplicaciones de ingenieria, cuyas superficies sustentadoras son altamente flexibles,
dan origen a una serie de problemas muy dificiles de ser estudiados analiticamente.

La interaccion entre un cuerpo deformable que experimenta movimientos complejos y el fluido que lo
circunda constituye un sistema dinamico no lineal caracterizado por un fuerte acoplamiento entre el flujo
tridimensional totalmente no estacionario y la estructura del sistema aerondutico en consideracion. Como
resultado de ese acoplamiento, cualquier esfuerzo por modelar exitosamente la fisica subyacente en estos
problemas requiere inexorablemente un abordaje multidisciplinar que integre aerodinamica, dinamica
estructural, y control en un unico marco de trabajo.

En este articulo se presenta una descripcion aeroelastica unificada, originalmente propuesta por Preidikman [6]
y Preidikman y Mook [7] destinada al estudio de sistemas aeronauticos modelados como una coleccion de
cuerpos rigidos y flexibles interconectados e inmersos en un flujo subsonico. El modelo estructural empleado
es una modificacion de la formulacion de Shabana [8] donde se consideran movimientos ‘primarios’ (debidos
a grandes rotaciones y desplazamientos en el espacio) y movimientos ‘secundarios’ (debidos a pequefias
rotaciones y desplazamientos originados en deformaciones elasticas). Las cargas aerodindmicas se
computan mediante una version modificada del método de red de vortices no lineal y no estacionario. Las
ecuaciones algebraicas diferenciales (DAEs) de indice 3 resultantes son primero reescritas como un sistema
de DAEs de indice 1 y luego integradas en el dominio del tiempo por medio de un esquema predictor corrector
de cuarto orden basado en una modificacion del método de Hamming [6].
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METODOLOGIA

En este trabajo se propone atacar el problema aeroelastico mediante: /) un modelo cinematico que permita
prescribir el movimiento de los cuerpos del sistema multicuerpo en consideracion; i) un modelo aerodindmico
inestacionario y no-lineal que permita predecir las cargas actuantes sobre las superficies sustentadoras del
sistema aeronautico en estudio; #ii) un modelo estructural multicuerpo hibrido para predecir la respuesta de
la estructura a las cargas aerodinamicas; iv) un sistema de control que permita suprimir movimientos
indeseados y optimizar el desempefio del vehiculo en diferentes condiciones de flujo; v) una técnica para
transferir informacion entre el modelo estructural y el aerodinamico, cuyas mallas/grillas pueden ser
radicalmente diferentes; y vi) un esquema de integracion para resolver todas las ecuaciones gobernantes,
las cuales son generalmente algebraicas diferenciales.

La idea fundamental consiste en tratar el flujo de aire circundante y la estructura como elementos de un unico
sistema dinamico; e integrar en el dominio del tiempo todas las ecuaciones gobernantes en forma numérica,
simultanea, ¢ interactiva. La metodologia propuesta, que provee la solucion en el dominio del tiempo, ofrece
varias ventajas. El método no esta restringido a movimientos peridédicos o ecuaciones de movimiento
lineales. En consecuencia, estos esquemas de calculo, pueden ser una herramienta muy efectiva para el disefio de
sistemas de control para la supresion de oscilaciones e inestabilidades de naturaleza aeroelastica u otro tipo
de inestabilidades, como por ejemplo el pandeo inducido por cargas aerodinamicas. Debido a que las ecuaciones
son integradas numéricamente, las no-linealidades estructurales pueden ser incluidas sin dificultad.

Se debe destacar, ademas, que la combinacion de los modelos es un aspecto fundamental (ver Figura 1).
Como se puede observar, el niicleo de la estrategia se basa en el modelo de interconexion y el esquema de
integracion. Ellos componen la parte esencial del acoplamiento entre modelos, procesando los datos
requeridos y computando la solucion de las ecuaciones gobernantes.

Dinamica Estructural

(multicuerpo)
Cargas en miembros Movimiento del cuerpo
estructurales Posicion y velocidad
Actuacié Posicion y
Ctuacion velocidad
Sistema de dici Combinacion de modelos e c Salid
Mediciones . - o agas aliqa
control Integracion numerica g
A
Cargas Movimiento del cuerpo
aerodinamicas Posicion y velocidad
Aerodindmica

(UVLM + Particulas vorticosas)

Figura 1. Moédulos que componen la herramienta de simulacion propuesta

MODELO AERODINAMICO

El método de red de vortices no lineal y no-estacionario permite considerar no-linealidades aerodinamicas
asociadas con grandes angulos de ataque, deformaciones estaticas, y flujos dominados por vorticidad en los
que el fendmeno conocido como vortex bursting no ocurre.

Como resultado del movimiento relativo entre el ala y el aire en reposo, se generan gradientes de velocidad
que dan origen a vorticidad concentrada en una delgada region adherida a la superficie del ala (capa limite).
Esa sébana vorticosa se separa desde el borde de fuga, la puntera del ala y el borde de ataque y es convectada
hacia el seno del fluido para formar la estela. En el modelo utilizado se restringe toda la vorticidad del flujo
a la capa limite adherida al sélido y a las estelas; fuera de estas regiones el flujo se considera irrotacional.
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Las estelas se representan mediante sdbanas vorticosas libres. Sus posiciones no son especificadas ya que
pueden deformarse libremente hasta adoptar configuraciones libres de fuerzas, esto es, no se produce ningin
salto de presiones a través de las estelas. El flujo asociado con la vorticidad en la estela cercana a las
superficies sustentadoras afecta al flujo alrededor de las mismas y por lo tanto a las cargas actuantes sobre
ellas. Debido a que la vorticidad presente en las estelas en un instante dado fue generada y convectada
desde el ala en un tiempo anterior, las cargas aerodindmicas dependen de la historia del movimiento; las
estelas contienen la “historia”. El campo de velocidades asociado con la vorticidad existente en un punto
del espacio decae al alejarse de dicho punto; en consecuencia, a medida que la vorticidad en la estela va
siendo transportada corriente abajo, su influencia decrece y por lo tanto se dice que “el historiador” va
perdiendo memoria.

Los dos tipos de sabanas vorticosas (libre y adherida) estan unidas en los bordes filosos del ala, donde se
impone la condicion de Kutta para flujos no-estacionarios. Para mas detalles sobre el método de red de
vortices no lineal y no estacionario el lector puede consultar los trabajos [6] y [8].

MODELO DINAMICO

Los sistemas aeronduticos en estudio se modelan como una coleccion de n, cuerpos rigidos y deformables
interconectados. Las propiedades masicas de cada componente ‘i’ de este sistema multicuerpo: masa, posicion
del centro de masa, tensor de primer orden y tensor de segundo orden se calculan respecto de un marco de
referencia fijo a cada cuerpo B; = (bj,b},b;). Es necesario destacar que, debido a la presencia de
deformaciones, las propiedades masicas varian con el tiempo. Para describir los movimientos primarios
que caracterizan al sistema multicuerpo se utiliza un conjunto de seis coordenadas cartesianas absolutas
q; = (qy5---» ) respecto de un marco de referencia inercial, N, (3 coordenadas para definir la posicion de un
punto fijo al cuerpo y 3 coordenadas para definir su orientacion, en total 61, coordenadas).

Sin embargo, las coordenadas anteriormente descriptas no son independientes ya que estan relacionadas
mediante ecuaciones de restriccion que tienen su origen en las juntas y/o movimientos prescriptos que
pudieran existir, 7.

Para describir los movimientos secundarios (originadas en pequefias deformaciones elasticas) se utiliza
un elemento de viga basado en la teoria de Euler-Bernoulli. Los campos de desplazamientos y rotaciones,
en el dominio de cada elemento, son interpolados a partir de valores nodales por medio de polinomios
de Hermite. Para la elongacion y torsion se utilizan polinomios de primer orden y para la flexion (en
los dos planos) se utilizan polinomios de tercer orden [9].

Las cargas generalizadas asociadas con el conjunto de coordenadas cartesianas absolutas son calculadas
mediante el principio de los trabajos virtuales. Se tienen fuerzas de naturaleza diferente: i) las fuerzas que
provienen de la aerodindmica (no conservativas), y ii) las fuerzas debidas a la accion del campo gravi-
tacional terrestre (conservativas).

Siguiendo la metodologia propuesta por Shabana [10] e introduciendo contribuciones de segundo
orden, la ecuacion de movimiento para el miembro estructural i puede ser expresada en notacion
matricial como:

M, q, + 0, p, +BqT, A = F
miﬁ[+mirqf+Kpi+]§:, A = £ (M
(I)i(qi—l’qi’qi+1’pi—l’pi’piﬂ’uf;t): 0

donde ¢, es el vector de aceleraciones generalizadas; M, es una matriz de masa para los movimientos
primarios (simétrica, diferenciable y al menos definida positiva); m,es una matriz para los movimientos
secundarios (simétrica y definida positiva); 91, tiene en cuenta el acoplamiento entre los movimientos
primarios y secundarios; j,es el vector de aceleraciones asociado a las coordenadas temporales que rigen la
variacion de la deformacion sobre los cuerpos deformables; B, es la matriz jacobiana de restricciones
asociada a las coordenadas q,; B ., €8 la matriz jacobiana de restricciones asociada a las coordenadas p,; @,
es el conjunto de ecuaciones de restriccion del tipo holondmicas rehonomas asociadas al cuerpo i incluyendo
su vector de parametros de control u; F*” es un covector que introduce las fuerzas generalizadas asociadas a
los movimientos primarios; f* es un covector que introduce las fuerzas generalizadas asociadas a los
movimientos secundarios; K, es la matriz de rigidez elastica para los movimientos secundarios; A; es el
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vector de multiplicadores de Lagrange; q' = {qf,qg,...,q;} param <n,y p’ = {pf,pg,...,pi} para n < n,
donde 6m + kn = ne.0q s el nimero total de coordenadas, siendo & el nimero de grados de libertad por
elemento. El nimero de grados de libertad para el sistema completo es gy = Meoord — He-

Finalmente, las ecuaciones de movimiento para el sistema total se obtienen ensamblando las ecuaciones de
movimiento para cada cuerpo i expuestas en la Ec. (1).

MODELO DE INTERCONEXION Y ESQUEMA DE INTEGRACION
Conexion entre el modelo aerodindmico y el modelo estructural

Un punto crucial en el desarrollo de simulaciones aeroelasticas es la estrategia utilizada para transferir
informacion entre las grillas aerodindmicas y la malla estructural. Es necesario transferir fuerzas desde la
grilla aerodinamica hacia la malla estructural y desplazamientos desde la malla estructural hacia la guilla
aerodinamica. El esquema de transferencia se materializa estableciendo, como primera medida, la relacion
entre puntos arbitrarios pertenecientes a la grilla aerodinamica con los desplazamientos generalizados de
los nodos de los elementos que componen la malla estructural. Esto es,

{w (1)} = [Gus]{vs (2)} @)

donde u, (7) es un vector columna de dimension 3n, que contiene las componentes de desplazamiento de
los nodos aerodindmicos, siendo n4 el nimero de nodos en la grilla aerodindmica; v (t) es un vector
columna de dimension kng que contiene los desplazamientos generalizados de los nodos estructurales,
siendo 7 el niimero de nodos en la malla estructural; y G ,;: v, —u, es un mapa de interpolacion lineal
que depende de: i) la geometria de ambas mallas, ii) los puntos seleccionados sobre la grilla aerodinamica,
y iii) el tipo de elemento finito utilizado para discretizar la estructura.

Para establecer la relacion entre las fuerzas estructurales, F, (t) , y las fuerzas aerodindmicas, F, (t) es
necesario definir alguna clase de equivalencia, por ejemplo que los dos sistemas de fuerzas realicen el
mismo trabajo virtual para cualquier desplazamiento virtual, SW; :%. Utilizando la definicion de
trabajo virtual y luego de algunas manipulaciones algebraicas es posible demostrar que,

{Fe (1)} = [G ] {F, (1)} 3)

El lector puede encontrar la demostracion completa de la Ec. (3) como asi también un ejemplo de la matriz
G, en la referencia [6].

Integracion numérica de DAEs de indice 1

La metodologia adoptada en este trabajo para resolver el sistema presentado en la Ec. (1) consiste en
derivar el vector de restricciones dos veces respecto del tiempo. Esta estrategia permite reemplazar el
sistema de DAEs de indice 3 expuestas en la Ec. (1) por un sistemas de ODEs de la siguiente forma,

M B! | [x Q
= ; )
B, 0 v K

donde,
™M, m, - 0 0 | F&
M m, - 0 0 K, p, +f*
M=| : [T s, Q= : ,
0 vee Mn,, mnb an['en
0 o mt'];h m”l _Kn, pn, +f;f€n (5)
T
X= {qlT,plT,...,qu ,p;} , v= {x{,xg,...,xf}r para s <n,,

o={0/ 0 .0 ) y «=-20(5®)x-0,®-0, (Bi)k.
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El sistema derivado en la Ec. (4) puede presentar inestabilidades como consecuencia del acumulamiento de
errores de redondeo producidos durante el proceso de integracion numérica, este hecho se ve reflejado en la
violacion de las ecuaciones de restriccion. Ademas, la desviacion numérica crece linealmente a medida que
transcurre el tiempo. Este hecho sumado a los errores de truncamiento propios de los métodos numéricos
empleados puede ocasionar, en el peor de los casos, un acumulamiento cuadratico [11]. Asi mismo, este
fendmeno es independiente del método numérico elegido para integrar (4) y se origina en la ligera inestabilidad
propia del sistema.

En la bibliografia existen varios métodos de estabilizacion para corregir esa desviacion numérica, entre los
cuales, el mas ampliamente utilizado por su simplicidad es la técnica de Baumgarte [12]. Sin embargo, esa
técnica puede tener problemas en la practica, ademas no existe un procedimiento general para determinar
los parametros que intervienen en ella [13].

Otra técnica utilizada actualmente para estabilizar (4) se basa en la proyeccion de la solucion sobre la variedad
de restriccidn (o parte de ella). Existen dos maneras de realizar esta proyeccion, una de ellas consiste en la
redefinicion de la ODE mediante la adicion de nuevos multiplicadores de Lagrange (proyeccién de
invariantes ). Otro enfoque consiste en discretizar numéricamente la ODE y al final de cada paso de
integracion proyectar la solucion aproximada sobre la variedad de restriccion seleccionada (proyeccion de
coordenadas) [14].

En este trabajo se utiliza el método de proyeccidon de coordenadas para eliminar la desviacion numérica
durante la integracion numérica de la DAE de indice 1 de la Ec. (4). Por otro lado, el esquema de integracion
numérica adoptado se basa en el método predictor-corrector de cuarto orden desarrollado por Hamming [6].
Este procedimiento fue elegido por dos razones:

i) el modelo aerodinamico se comporta mejor cuando las cargas son evaluadas en pasos enteros de
tiempo, y

ii) las cargas aerodindmicas contienen términos que son proporcionales a las aceleraciones, por ello es
necesario usar métodos que puedan tratar esas contribuciones a ambos lados de las ecuaciones.

y se puede sintetizar de la siguiente manera:
e En ¢, (es decir, = 0), se conoce el conjunto de condiciones iniciales para iniciar el proceso.

e En #1 (es decir, t = Af) se predice la solucion mediante el Método de Euler y se la corrige mediante el
Método de Euler Modificado.

e En¢, (es decir, t = 2A¢) se predice la solucion mediante el Método de Adams-Bashforth de dos pasos
y se la corrige mediante el Método de Adams-Moulton de dos pasos.

e En ¢, (es decir, t = 3A¢) se predice la solucion mediante el Método de Adams-Bashforth de tres pasos
y se la corrige mediante el Método de Adams-Moulton de tres pasos.

e Para t,, t;, ... (es decir, t = 4At, 5At, 6A¢,...) la solucion es computada mediante el predictor-
corrector de cuarto orden de Hamming.

Una vez que la solucion en cada paso de tiempo es computada, se estabiliza la solucion proyectando la
misma sobre la variedad definida como la combinacion de la variedad de restriccion de la posicion y de la
velocidad. Para mayores detalles sobre el esquema de integracion y el método de estabilizacion el lector
puede consultar el trabajo de Roccia et al. [15].

RESULTADOS Y DISCUSION

En esta Seccion se presenta una serie de resultados obtenidos con una herramienta numérica desarrollada
integramente en Fortran 90 que implementa la metodologia propuesta. El codigo computacional es altamente
estructurado y tiene una organizacion modular, lo cual permite remover y reemplazar partes individual-
mente, como asi también, afiadir nuevos modelos sin modificar la estructura general del programa.

Ala rectangular plana (AR =1)

En esta Subseccion, se considera un ala rectangular con una relacion de aspecto AR = 1. El ala comienza a
moverse impulsivamente con una velocidad constante. En la Figura 2, se grafico el coeficiente de
fuerza normal y el coeficiente de momento en funcion del angulo de ataque (en estado estacionario).
Estos valores se comparan con los resultados numéricos publicados por Konstadinopoulos et al. [8] y los
datos experimentales reportados por Belotserkovskii [16]. Se puede observar una excelente correspon-
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dencia entre los resultados obtenidos con la presente herramienta y aquellos obtenidos numéricamente
con la version original del UVLM desarrollada por Konstadinopoulos. La concordancia con los
resultados experimentales también es muy buena considerando que el caso estudiado es muy extremo, y la

capacidad del modelo numérico es llevada al limite.
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Figura 2. Ala rectangular; (a) coeficiente de fuerza normal; y (b) coeficiente de momento

Rotor en vuelo suspendido

Consideramos el experimento estudiado por Caradonna y Tung [17]. Un rotor de dos palas con una relacion
de aspecto AR = 6, un perfil alar NACA 0012 y una cuerda de 7.5 in. Las palas no estan torsionadas y
poseen un angulo de pre cono de 0.5°. El angulo de ataque es de 8° y la velocidad angular es 1250 rpm.

En las Figuras 3a hasta 3e se grafico la distribucion del coeficiente de salto de presion a lo largo de la
cuerda adimensional, ACp vs. x/c, los resultados corresponden a secciones localizadas al 50, 68, 80, 89, y
96 % de la longitud de la pala. La Figura 3f muestra la distribucion del coeficiente de sustentacion a lo
largo de la envergadura adimensional, C;, vs y/b.
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Figura 3. Comparacion de las distribuciones de ACp y C; para un rotor con dos palas en vuelo suspendido
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En la Figura 3 se puede observar que todas las distribuciones de ACp tienen una excelente concordancia
con los resultados experimentales; las pequefias diferencias se pueden atribuir a la discretizacion de la pala
que incluye solo 12 paneles en la direccion de la cuerda. Con respecto a la distribucion de C;, aunque los
resultados tienen también una muy buena concordancia, existen ciertas discrepancias, que pueden ser
atribuidos a efectos de compresibilidad, debido a que la porcion externa de la pala se encuentra en un rango
subsonico medio.

Dindmica y aerodinamica de alas batientes

En la presente Subseccion se presentan resultados concernientes a la aerodinamica no estacionaria y la
dinamica no lineal de una mosca de la fruta en vuelo suspendido. Se considera el patrén de movimiento
correspondiente a la cinematica real de una drosophila en vuelo suspendido [18]. En este analisis no se
incluye el fenomeno de separacion adicional desde el borde de ataque, y el lapso de tiempo considerado
comprende so6lo un ciclo de batimiento. Los casos de estudio analizados en este trabajo utilizan: i) un
modelo de ala rigida para el ala del insecto; y i) un modelo con deformaciones prescriptas (torsion mas
flexion en la direccion normal al ala mas flexion en la direccion tangencial a la cuerda del ala).

En la Figura 4 se grafico la fuerza de sustentacion obtenida con la herramienta numérica para los casos
mencionados anteriormente y el campo de fluido alrededor del insecto para ¢/T; = 0.5 (donde Ty es el
periodo de un ciclo de batimiento). Con el objeto de cuantificar la calidad de las simulaciones numéricas
presentadas en esta seccion, se comparan las fuerzas aerodinamicas provenientes de las simulaciones
numéricas con mediciones experimentales llevadas a cabo por Fry et al. [18] sobre una drosophila en vuelo
suspendido libre.

Como se puede observar en la Figura 4a las fuerzas de sustentacion obtenidas numéricamente para ambos
casos, ala deformable y ala rigida, tienen una forma y tendencia similar a la curva reportada por Fry et al.,
sin embargo los niveles de sustentacion predichos por las simulaciones numéricas son inferiores a los medidos
experimentalmente (un 14 % menor para el caso de ala deformable). Este hecho es debido posiblemente a
que el fendmeno de separacion de vorticidad desde el borde de ataque no fue considerado.
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Figura 4. (a) Variacion de la fuerza de sustentacion; (b) evolucion temporal del insecto y las estelas

CONCLUSIONES

En este trabajo, se presentd una nueva plataforma de simulacion para estudiar la respuesta aeroelastica de
diversos sistemas aeronauticos que experimentan movimientos inmersos en flujos subsonicos. El enfoque
es muy versatil y permite combinar las no linealidades de la estructura y de la aerodinamica.

La metodologia propuesta fue validada exitosamente con resultados numéricos y experimentales mostrando
caracteristicas notables que no estan disponibles o no estan bien documentados en otras herramientas similares.

La contribucion de este trabajo se puede resumir de la siguiente manera:
¢ Se implemento el método de red de vortices no lineal e inestacionario.

e Se formul6 un modelo estructural mediante las ecuaciones de Lagrange para sistemas restringidos. Este
modelo tiene en cuenta las no linealidades provenientes de los movimientos primarios y secundarios.
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e Se desarrolld un procedimiento que permite transferir la deformacion de la malla estructural a la grilla
aerodinamica; y ademas, transferir las fuerzas actuantes sobre la gruilla aerodinamica a la malla estructural.

e Se desarrolld un algoritmo eficiente para integrar en forma numérica y simultanea todas las ecuaciones
que gobiernan la dindmica del sistema aeronautico en consideracion.

e Se desarrolld una plataforma computacional, altamente estructurada y con organizaciéon modular, que
permite agregar nuevos modelos sin modificar la estructura general del programa.

e Se validé la metodologia propuesta contrastando resultados numéricos obtenidos con la herramienta
computacional desarrollada con resultados analiticos, numéricos y experimentales bien conocidos en el
campo aeronautico, y también con problemas que definen el estado del arte actualmente.
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