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TEORIA (40 minutos) i
CONTESTAR EN ESTA HOJA. NO SE TENDRAN EN CONSIDERACION HOJAS ADICIONALES.

(1) (1 punto) Enunciado: Describir el concepto de "histéresis aerodinamica” del flameo con entrada en pérdida. Enumerar las
principales diferencias entre el flameo clasico y el flameo en separacién.

Solucidn: la histéresis aerodinamica se refiere a que el desprendimiento de corriente en un perfil que aumenta su angulo de ataque
ocurre a un angulo de ataque mayor que el asociado al desprendimiento de corriente en caso estacionario. Por eso se dice que
el desprendimiento se “retrasa”. Lo mismo ocurre cuando, con la corriente desprendida, el perfil disminuye el dngulo de ataque
de forma no estacionaria. En este caso, la corriente se readhiere a un angulo de ataque mas pequefio que el angulo de ataque
estacionario de desprendimiento de corriente. La principales diferencias son: (1) el flameo clasico estd asocido la coalescencia de
dos modos; el flameo por separacién suele estar asociado al modo de torsién exclusivamente, aunque también el modo en flexién
en otros casos, (2) En el flamoe en separacién no afecta la posicién del centro de masas.

(2) (2 puntos) Enunciado: Describir el procedimiento de calculo de cargas de bataneo basado en ensayos, formulando la relacion
principal entre magnitudes estadisticas y describiendo los datos necesarios de ensayos, los datos que provienen del modelo y los
resultados del calculo.

Solucién: El procedimiento se basa en medir la respuesta de la estructura con acelerémetros y, con el modelo aeroelastico, inferir
la densidad espectral de potencia de la excitacién de buffet. La relacién es PSDogr = |I (w)> PSD;y; la densidad de potencia
espectral PSDoyr es una dato medido, el modulo de la funcién de transferencia |H (w) depende del modelo aeroelastico y
PSD;n es la densidad de potencial espectral de la entrada (excitacion de bataneo).

(3) (3 puntos) Enunciade: La ecuacién de flameo en el dominio de la frecuencia se escribe como:
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Formular el esquema basico que describe el procedimiento del célculo de la velocidad de flameo con el método Vg. Dibujar las
soluciones de las distintas iteraciones en los graficos "amortiguamiento” vs. “velocidad” y “frecuencia” vs. “velocidad”. Definir el
concepto de “velocidad de flameo no ajustada” y cémo se podria proceder con el método Vg para obtener una solucién “ajustada”.
Solucién: el esquema basico junto con las soluciones basicas en los diagramas Vg/Vf pueden encontrarse en las transparencias
colgadas en Moodle o en el libro recomendado “Introduccién a la Aeroelasticidad”. La velocidad de flamoe no ajustada es aquella en
la que el Mach, la velocidad de flameo y la altura de vuelo no corresponden a la atmésfera estandar. Lo contrario para la velocidad
“ajustada”. Para obtener una solucién ajustada habria que hacer un bucle externo e iterar.
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PROBLEMA 2 (60 minutos)
CONTESTAR EN ESTA HOJA. NO SE TENDRAN EN CONSIDERACION HOJAS ADICIONALES.

Enunciado: La figura inferior representa un modelo simplificado de "winglet" en punta de ala. Se consideran los siguientes grados
de libertad: flexién en punta de ala representada con h,, (positiva hacia arriba), dngulo de giro asociado a la flexién de punta de
ala representado con 6, (positivo si la punta del winglet sube) y la torsién el ala en la punta representada con «,, (positivo si el

borde de ataque sube).
Se desea formular las ecuaciones de la dindmica en el componente "winglet” asumiento que éste es rigido y los efectos de flexibilidad
provienen exclusivamente de la flexibilidad del ala (grados de libertad anteriormente descritos). La masa por unidad de envergadura

del winglet es m.

Se desea analizar de forma conservativa las deformaciones incrementales en el ala provocadas por la presencia del winglet, para
lo cual no se considera aerodinamica en el ala y sélo se analiza el perfil del winglet. Utilizar la teoria simplificada del perfil 3/4
de Theodorsen y asumir que las fuerzas aerodinamicas se pueden formular con teoria cuasi-estacionaria. Asumir que el CoG de la
seccién esta en el centro y coincide con el eje elastico.

Se pide:

1. Expresar el desplazamiento h (positivo hacia abajo segin la nomenclatura vista en clase) y el angulo o de la seccion 3/4 del
winglet en funcién de las variables h.,, 0., y .

2. Se considera Gnicamente el primer modo a flexién de ala y el primer modo a torsién, de forma que el desplazamiento h,, y
la rotacién 0, estan ligadas mediante 8, = f - hy/ (c/2). La torsién a,, se asume que no estad acoplada con la flexién k.
La rigidez equivalente en la seccién 3/4 a flexién es K, y a torsién es K. Formular las ecuaciones de la dinamica para los
grados de libertad /1., y o, dejando indicadas las fuerzas aerodinamicas como Qn y Q..

3. Formular las expresiones de las fuerzas aerodinimicas en funcién de h,, y a,,. Debe aparece el factor f.

4. Asumir movimiento vertical (despreciar la torsion de ala «,) y calcular el complejo /i, asociado a la respuesta a una carga
externa P = Pe'™' (positiva hacia arriba).

5. Calcular la relacién entre la respuesta anterior y la que se obtendria en caso de despreciar la rotacion local del ala 6,,.

6. Describir de forma cualtitativa cémo se podria modificar la respuesta sin modificar la estructura del ala y del winglet.
Relacionar esta modificacién con el factor f.

Modelo de aleta en aladerecha

NOTA: Despreciando los términos no circulatorios (0 de masa aparente) y asumiento movimiento cuasi-estacionario las cargas aerodinamicas de un perfil
oscilando en flexién y torsién son:
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El desplazamiento h y el angulo a de la seccién se expresa como
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Las ecuaciones de flexién y torsién quedan:
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donde ya se ha sustituido las variables /1 y « en funcién de las variables /i, 0, y <,
Las fuerzas aerodinamicas @, (fuerza) y Qo (momentos) son:
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Despreciando el movimiento en torsién, la ecuacion queda
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y, asumiendo movimiento armdnico, se expresa Como:
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En el caso de considerar despreciable la rotacién local, el factor f seria pequefio, por lo que
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La respuesta se podria modificar introduciendo un muelle a torsién en la unién winglet-ala, que modifique el parametro f



