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RESUMEN

Conforme las estructuras aeronauticas son optimizadas en su resistencia
mecanica y reduccion de peso, la rigidez del sistema se reduce como resultado.
Como consecuencia, aumenta la sensibilidad de la estructura a fallas causadas
por la interaccion fluido-estructura. En aeroelasticidad dinamica, “flutter” es un
tipo de falla causada por las fuerzas aerodinamicas en el ala. Algunas de las
técnicas clasicas para reducir los efectos de flutter es cambiando el centro de
gravedad o incrementando la rigidez. Ambas técnicas involucran el incremento
de la masa, también conocido como penalizacién estructural porque la masa
agregada no agrega otro beneficio aparte de anular flutter. En recientes articulos,
el uso de amortiguadores de masa sintonizado como control pasivo ha
demostrado un incremento en la velocidad de flutter con un pequefio incremento
de masa en comparacion a las técnicas clasicas. Pero su limitaciébn es que

funcionamiento solamente es efectiva en un pequeno rango.

El propésito de esta tesis es proponer un nuevo método de control al cambiar el
absorbedor dindmico de pasivo a semi-activo utilizando elastomeros
magnetoreoldgicos. Este material inteligente tiene la capacidad de cambiar su
rigidez al estar expuesto a un campo magnético y es un candidato potencial para
método semi-activos. En el primer capitulo, parte de los antecedentes en control
de flutter, materiales inteligentes y sus posibles usos en aeroelasticidad son
mostrados. Después la matematica y teoria de estructuras dindmicas vy
aerodinamica es incluida junto el estado del arte, a la escritura de esta tesis, del
elastdmero magnetoreolégico y su equivalente en estructuras dinamicas.
Posteriormente, el modelo matematico de un sistema resorte-placa es
demostrado para su uso analitico en MATLAB y numérico en ANSYS Workbench.
El modelo incluye el método pasivo y el método conmutable semi-activo para su
comparaciéon y demostrar el mejoramiento causado por el elastémero

magnetoreolbgico para control de flutter.
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CAPITULO 1
INTRODUCCION
1.1 Introduccion

Las vibraciones son fenédmenos los cuales ocurren en la vida real. Por ejemplo,
al caminar se genera una oscilacion por cada paso. Las oscilaciones son
generadas por fuerzas ciclicas, un motor desbalanceado, o excitaciones
transitorias, como las de un terremoto [1][2]. Aunque las vibraciones pueden ser
beneficiosas en algunos casos, existen casos donde se debe encontrar una
solucionar para minimizar o evitar sus efectos dafninos. Algunos ejemplos
incluyen molestia en el cuerpo humano, generacion de ruido y hasta un total fallo
estructural [2]. En aeronautica, las fuerzas aerodinamicas son una de varias

fuentes de vibraciones y de posibles fallas [3].

La aerodinamica estudia la interaccion entre el aire y un sélido dentro del fluido.
De forma simplificada, las fuerzas aerodinamicas dependen de la geometria del
cuerpo, las propiedades del fluido y la velocidad relativa entre sélido y fluido [4][5].
Pero se asume que el cuerpo es completamente rigido o nunca cambiar de forma
[6]. Esta declaracion contradice la mecanica de sdlidos, el cual establece que un
cuerpo se deforma en la presencia de cargas [7]. Para un estudio completo,
Aeroelasticidad es el resultado de combinar aerodinamica con mecanica de
sélidos [6,8]. Cada subdivision de aeroelasticidad depende de cuales fuerzas se
incluyen en el analisis, demostrado en el Triangulo de Collar en la Figura 1.1

[6]8][9].
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Figura 1.1: Triangulo de Aeroelasticidad de Collar [8]

Aeroelasticidad Dinamica investiga la respuesta de la estructura y las fuerzas
aerodinamicas en funcién del tiempo y el sistema en general se puede
representar como un perfil alar con resortes, mostrado en Figura 1.2, y como una

ecuacion diferencial de segundo orden [8], el cual es:

Ad + (pvB + D)q + (pv?’C+E)q =0 (1.1)

]

Figura 1.2: Modelo Equivalente de la Ec. (1.1) con Resortes Traslacionales y
Rotacionales, adaptado de [6]

Donde q es el vector de coordenadas generalizado, q and ¢ representando la

primera y segunda derivada con respecto al tiempo, A es la matriz inercial, By C
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son las matrices de amortiguacion y rigidez aerodinamico, D y E son las matrices
de amortiguacién y rigidez estructural, p es la densidad del aire y v es la velocidad
del aire. Como las fuerzas aerodinamicas dependen de la velocidad, existe un
limite nombrado velocidad de “flutter” (por su palabra en Ingles). Si la velocidad
del aire supera el limite, la estructura eventualmente fallara porque la estructura
solamente absorbe energia del fluido [8]. En disefio de aeronaves, incrementar
la velocidad de flutter es critico. Especialmente para estructuras de bajo peso, los
cuales incrementan la flexibilidad de la estructura. Esta baja rigidez produce
sensibilidades a efectos aeroelasticos en la estructura [3][6][8][10]. Técnicas de
control de vibraciones pueden reducir los efectos causados por cargas inducidas
por el aire [11], también estudiadas en ingenieria civil [12].

El Control de Vibraciones se puede clasificar en tres categorias: pasivo, activo y
semi-activo [12]. Control pasivo establece caracteristicas fijas a la estructura, los
cuales pueden ser inercial, amortiguacidn y/o rigidez configurado a un especifico
entorno [11][12]. Control activo utiliza actuadores para genera fuerzas para
cancelar las fuerzas externas y movimiento por retroalimentacion de sensores
[11]. Control semi-activo combina control pasivo con control active para cambiar
las propiedades de la estructura [12]. Una forma de lograr el cambio es por medio
de materiales inteligentes, materiales los cuales se adaptan y cambian por
estimulos externos [13]. Algunos ejemplos incluyen materiales piezoeléctricos,
piroeléctricos y aleaciones con memoria de forma [14]. Una manera de obtener
rigidez y amortiguacion variables es por medio del efector magnetorestrictivo o,
en otras palabras, exponer el material a un campo magnético [14][15]. Un
elastomero es un tipo de material conocido como un eficiente aislador de
vibraciones. Al agregar particulas magnéticas a la mezcla, un elastémero
magnetoreolégico (MRE por sus siglas en inglés) se obtiene [15] y es la propuesta
de esta investigacion para incrementar de forma optimizada la velocidad de flutter

por medio de control semi-activo.



1.2 Estado del Arte

El proceso en el disefio de reducir los efectos de flutter y rafagas de aire fue
establecido por Karpel en 1981 [10]. Las metodologias explican coémo obtener y
entender los datos aeroeldsticos basados en las propiedades estructural y
aerodinamicas del sistema. Los métodos pasivos mencionados son el balanceo
de masa y sintonizado de la rigidez, los cuales involucran agregar peso a la
estructura. También se conoce como penalizacion estructural porque la masa
extra no contribuye a la estructura y es peso muerto. Para el método activo,
servoaeroelasticidad utiliza las superficies de control como actuadores para
contrarrestar las fuerzas aerodinamicas. El método también depende de un
modelo aeroelastico por lo cual su precisibn depende de los modelos
estructurales y aerodinamicos. Aunque el peso de la aeronave no aumenta, su
confiabilidad en el modelo aerodinamico es la principal preocupacion. Hasta en
la actualidad, el trabajo de Karpel es la base en el estudio de aeroelasticidad. En
una investigacion reciente, Verstraelen escribié una tesis doctoral el cual aplica
amortiguadores de masa sintonizados lineales y no-lineales para aeroelasticidad
no-lineal [9]. Su fundamento fue que flutter es causada por la aproximacion de
frecuencias y una frecuencia de flutter puede ser determinada. Usando esta
frecuencia y considerando el uso previo de absorbedores dindmicos en ingenieria
civil para la supresion de flutter [16][17], un absorbedor se sintoniza y cambia la
velocidad de flutter. En el experimento con el absorbedor lineal, Verstraelen
obtuvo un incremento en la velocidad de flutter del 36% con solo incrementar la
masa del ala por un 2.3% [18]. Su limitacién como técnica lineal es su sensibilidad
a los cambios de frecuencia. Si no esta cuidadosamente sintonizado, el resultado
es un decremento en la velocidad de flutter lo cual es un efecto negativo. Por esa
misma razén, Verstrealen propuso también un absorbedor no-lineal. Otra
propuesta pasiva es el uso de absorbedores con histéresis viscosa [19]. La
investigacion utiliza el modelo Bouc-Wen para representar la fuerza con
histéresis viscosa y su resultado es un incremento de la velocidad de flutter por
240% con una relacién de masa del 1%.



El primer uso del control pasivo combinado con un control activo para supresion
de flutter fue 1980 por Reed et al [20]. El disefrio fue utilizado en aeronaves
militares los cuales cambian su distribucion de masa al soltar carga. El resultado
fue un lastre el cual dindmicamente desacopla el cabeceo del ala con el
cargamento. El lastre utiliza resortes pasivos, amortiguadores y actuadores para
ser alineado. El disefio incrementa la velocidad de flutter y hace el sistema
insensible a los cambios inerciales. La propuesta de utiliza un control semi-activo
con rigidez variable salié por primera vez en 1995 por Yang et al [21]. La técnica
de control fue el método conmutable utilizando un angulo de referencia. Los
resultados demostraron que un simple método de control exitosamente
controlaba los efectos no-lineales e incrementaba la velocidad de flutter por 20%
sin incrementar la masa. El uso de materiales inteligentes para control semi-
activo también ha sido explorado. Los amortiguadores magnetoreologicos (MRD
por sus siglas en inglés) también ha sido usado para aislamiento de vibraciones
y supresién de flutter [22]. Con el control conmutable, una comparacion se realiz6
con un control pasivo equivalente. Un incremento del 40.8% se obtuvo en
comparacién al control pasivo. Investigaciones para sustituir los MRDs con MREs
sigo en aumento porque tienen las mismas caracteristicas de cambiar la
amortiguacién y se agrega el cambio de rigidez por tener propiedades
viscoelasticas. también se evita los problemas que tienen los MRD, por ejemplo,
el pre-agitamiento, problemas de sellado y contaminacion al medio ambiente [15].
Hasta el tiempo de escritura, no existe investigacion de utilizar MREs para
aplicaciones en aeroelasticidad.

1.3 Planteamiento del Problema

Con cada iteracion de eficientizar las estructuras, la estructura de la aeronave
incrementa su sensibilidad a fallas por flutter. Nuevos modelos y técnicas para
suprimir flutter con la menor masa posible sigue en investigacion y no existe un
experimento o propuesta que utilice los elastdmeros magnetoreolégicos como

posible solucién.



1.4 Hipotesis

Basado en investigaciones previas, un disefio de un absorbedor dindmico
incrementa la velocidad de flutter con bajo incremento de peso. Al cambiar el
absorbedor de fijo a variable utilizando elastdmeros magnetoreologicos y
combinandolo un control semi-activo, es posible incrementar la velocidad de

flutter en comparacién al control pasivo.
1.5 Objetivo General

Disefiar un modelo analitico y validarlo por medio de la combinacién de Elemento
Finito (FEA por sus siglas en inglés) con Dinamica de Fluidos Computacional
(CFD por sus siglas en inglés) donde la velocidad de flutter se podra predecir
utilizando caracteristicas aerodinamicas, estructurales e inerciales del sistema;y
agregar un amortiguador de masa sintonizado lineal con propiedades pasivas y

semi-activas.
1.6 Objetivos Especificos

e Caracterizar las propiedades mecéanicas de las muestras de elastomeros
magnetoreoldgicos.

e Estudiar la causa de porque flutter puede ocurrir en un sistema utilizando
modelos aeroelasticos existentes.

e Desarrollar las ecuaciones matematicas para predecir flutter en una placa
plana rigida con resortes.

e Proponer y disefar un prototipo para ser introducido a un tunel de viento
virtual y desarrollar una falla por flutter.

e Evaluar cada configuracion del amortiguador de masa sintonizado al
cambiar su frecuencia, relacién de amortiguacién y posicién en la placa.

e Validar los resultados analiticos y numéricos del prototipo sin el
absorbedor, con el absorbedor con caracteristicas pasivas y absorbedor

con caracteristicas semi-activas



1.7 Metodologia

o Estudio del Estado del Arte: Revisar trabajos relevantes que involucren el
uso de elastémeros magnetoreoldgicos y fallas por flutter con soluciones
pasivas y semi-activas.

e Caracterizacion de las Muestras de MRE: Utilizando un agitador de prueba
de vibraciones y un sensor de impedancia del laboratorio de estructuras
dinamicas, la rigidez y amortiguacién se obtendran de las muestras de
MRE.

e Construir el Modelo Matematico: Como no hay historial de pruebas de
aeroelasticidad en las instalaciones, el modelo aeroelastico utilizara la
teoria de perfiles delgados, aerodinamica cuasi-estatica y cuerpos rigidos
con resortes.

e Disenar el Cuerpo Aerodinamico: De los parametros y limitaciones del
tunel de viento, junto con el modelo analitico, un sistema placa-resorte se
utilizard con enfoque de fallo por flutter. También, la placa deberas ser
hueca para implementar futuros experimentos.

e Disenar un Absorbedor Dinamico Lineal: Del disefio del cuerpo
aerodindmico, un modelo adicional se agregara utilizando un amortiguador
de masa lineal. AL modificar y simular los absorbedores, sus
caracteristicas seran elegidas para el experimento.

e Validacién Numérica: Los datos del diseno seran insertados en ANSYS y
comparado con los valores analiticos. La simulacion sera realizada en un
tunel de viento virtual con caracteristicas similares al de las instalaciones.

e Disefio y Simulacién del Absorbedor Dinamico Semi-activo: Con la
validacién y ajuste del modelo analitico, el absorbedor pasivo sera
cambiado a semi-activo al agregarle las propiedades del MRE. Una

simulacién seré realizada para comparar con la solucién pasiva.
1.8 Resumen de la Tesis

La tesis esta dividida en cuatro capitulos y el primer capitulo ya fue introducido.
El Segundo capitulo explica la teoria necesaria para entender aeroelasticidad
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dinamica, incluyendo las materias de estructuras dindmicas y aerodinamica; el
amortiguador con masa sintonizada con sus propiedades y aplicaciones y la
introduccién de los MRE con el algoritmo conmutable siendo el método semi-
activo. En el tercer capitulo el disefio, analisis y algoritmo de un sistema placa-
resorte es presentado y su inclusion de los métodos pasivos y semi-activos al
sistema. En el ultimo capitulo, las conclusiones y recomendaciones de la

investigacion son presentados.



CAPITULO 2
TEORIA DE AEROELASTICIDAD Y MRES
2.1 Introduccion

Como se menciondé en el Capitulo 1, Aeroelasticidad es la combinacién de
Mecanica de S6 lidos con Aerodinamica. Para entender los modelos matematicos
presentados en los siguientes capitulos, una cierta base es necesaria en la teoria
estructuras dindmicas y aerodinamica. Desde la representacién de una estructura
compleja a una serie de resortes, amortiguadores y masas concentradas hasta
el entendimiento en como las fuerzas aerodinamicas interactuan en el ala y las
posibles inestabilidades causadas por las fuerzas. Ademas, informacion en
Absorbedores de Vibraciones Dinamicos (DVA por sus siglas en inglés) es
incluido para entender cédmo se puede implementar MREs a amortiguadores de

masa sintonizados.
2.2 Fundamentos de Estructuras Dinamicas

Todo tipo de estructuras tiene una respuesta compleja cuando se aplica fuerzas
externas que varian con el tiempo. En estructuras dinamicas, el objetivo es
desarrollar un modelo matematico utilizando una combinacion de resortes,
amortiguadores y masas concentradas para representar propiedades similares a
la estructura original con ciertas limitaciones y suposiciones. Las propiedades de
la estructura como las frecuencias y modos naturales se calculan del modelo

matematico y son esenciales para el modelo aeroelastico [3].
2.2.1 Sistemas de un solo grado de libertad

Estructuras reales son continuas o, en otras palabras, son representadas por
medio de una infinita cantidad de resortes, amortiguadores y masas
concentradas conectadas unas a otras [23]. Sin embargo, en la practica pocos
elementos son necesarios porque la mayoria de los grados de libertad estan
restringidos o tienen pequenos desplazamientos, los cuales son despreciables
[23]. Estas suposiciones son necesarias para crear un simple modelo que tiene
la capacidad de representar precisamente el comportamiento del sistema. El

9



modelo mas simple es el sistema amortiguado de un solo grado de libertad
(SDOF por sus siglas en ingles). Un grado de libertad es una coordenada
independiente y necesaria para describir el movimiento de un sistema [24]. La
Figura 2.1 muestra dos ejemplos de sistemas de un grado de libertad y son
descritas por la Ec. (2.1) y Ec. (2.2).

77

Figura 2.1: Sistemas Amortiguados de un Solo Grado de Libertad adaptados de
[25]. a) Traslacional SDOF b) Rotacional SDOF

mX +cx +kyx =0 (2.1)
J,0 +c,0+k6=0 (2.2)

Donde m es la masa concentrada, J, es el momento de inercia por masa del
punto O, k; y k, son larigidez traslacional y rotacional, c; y ¢, son la amortiguacion
traslacional y rotacional, x y 6 son los grados de libertad. Ec. (2.1) y (2.2)
representan la suma de fuerzas y momentos de acuerdo a la Segunda Ley de
Newton [25], el cual declara “La velocidad de cambio de la cantidad de

movimiento (momento) de una masa es igual a la fuerza que actua en ella”:
F(t) = mi (2.3)
M(t) = J,0 (2.4)

Un resorte lineal, donde su masa y amortiguacibn son muy pequenas vy
despreciables, crean una fuerza proporcional al desplazamiento relativo entre los

dos extremos del resorte [25], mostrado en la figure 2.2:
f =k, - ) @5)
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Figura 2.2: Elemento Resorte con Ambos Extremos Libres, Adaptado de [25]

Un amortiguador lineal, también con masa y rigidez despreciable, crea una fuerza
proporcional a la velocidad relativa entre dos conexiones [25], mostrado en la

figura 2.3:

f=cwy, —v1) =c(i; — %) (2.6)

C
——
-
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—
s

Figura 2.3: Elemento Amortiguador con Ambos Extremos Libres, Adaptado de
[25]

El Sistema se puede clasificar en cuatro categorias dependiendo del valor de c,

especificamente la relacién de amortiguacion ¢ [1]. El valor es definido como:

(== (2.7)

Y las categorias son:
e Sistema No Amortiguado (¢ = 0)
e Sistema Subamortiguado (¢ < 1)

e Sistema Criticamente Amortiguado ({ = 1)

e Sistema Sobreamortiguado (¢ > 1)

11



Para los propositos de este proyecto, solo los casos no amortiguados vy
subamortiguados son considerados. Al restringir un extremo del resorte y
amortiguador, un sistema SDOF es obtenido. Si un SDOF no amortiguado oscila
libremente, la vibracion ocurre a una frecuencia en particular [1]. Esta frecuencia
es la frecuencia natural no amortiguada del sistema [8] y su valor se calcula por:

o = | (2.8)

m

Si el sistema es subamortiguado, la frecuencia natural en oscilacion libre es
afectada por la cantidad de amortiguacién y es llamada la frecuencia natural
amortiguada [1]. Puede ser calculada por:

Wg = Wy 1 — (2 (2.9)

El cual depende de la frecuencia natural no amortiguada. Si la relacion de
amortiguacion es pequefia, la frecuencia amortiguada se aproxima a la
frecuencia no amortiguada. La respuesta lineal del sistema, dada por la ecuacién
diferencial (2.1), es [8]:

x(t) = XeM (2.10)

Donde X es la amplitud y 1 es el exponente caracteristico que define el

decaimiento [8]. Al sustituir la Ec. (2.10) en la Ec (2.1), la ecuacion final es:
APm+ic+k=0 (2.11)

Al resolver la ecuacion y reordenando los términos usando la Ec. (2.8) y (2.9), el
resultado es:

/11,2 == —Ca)n i i(,l)d (212)

Al conocer 4,,, las frecuencias naturales y relaciones de amortiguacion del
sistema son obtenidas y viceversa. Algunos ejemplos de respuesta libre se

muestran en la figura 2.4.
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Figura 2.4: Vibraciones Libres a w,, = 0.25 hz con Diferentes Valores { y
Condiciones de Frontera x(0) = 1,x(0) = 0. El incremento de la relacion de

amortiguacién reduce el tiempo en que el sistema alcanza su punto de equilibrio

Cuando una fuerza arménica externa es aplicada al sistema deja de ser una
respuesta libre. Ahora se considera una respuesta forzada. La respuesta
depende de la frecuencia de la fuerza armdnica junto con las caracteristicas del
sistema. Una condicién llamada resonancia se obtiene cuando la frecuencia de
la fuerza externa es igual a la frecuencia natural. Lo que se obtiene es una
amplitud grande X que conlleva a la falla y se debe de evitar [1]. Del componente
imaginario de la Ec. (2.12), siendo la frecuencia del sistema, una relacién se
puede establecer entre la fuerza externa y el desplazamiento al cambiar del
domino del tiempo al dominio de la frecuencia. La relacion se llama la funcién de
respuesta de frecuencia X(w)/F(w) (FRF por sus siglas en inglés) o también
conocido como receptancia a(w) [26]. Aun siendo formado por una relacién, FRF
es independiente de la relacién. Ademas, la velocidad y aceleracién se pueden
utilizar para la respuesta vibratoria, también conocido como movilidad Y(w) y

acelerancia A(w). En el dominio de frecuencia la receptancia, movilidad y
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acelerancia estan directamente relacionadas al calcular la amplitud, por lo tanto
obteniendo una funcién, ya sea analitico, numero o experimental, puede explicar
las propiedades del sistema y visualizar los efectos de resonancia. En la figura
2.5, un ejemplo de receptancia es mostrado con los mismos valores de la figura
2.4.

|[A(w)] = w|Y (w)| = w?|a(w)] (2.13)

Frequency Response
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Figura 2.5: Receptancia utilizando los mismos valores de la figura 2.4. Cuando

w = wgy, €l pico de resonancia es mostrado y decrementa conforme incrementa

¢ [29]

2.2.2 Sistema de multiples grados de libertad

En el caso de multiples coordenadas independientes, el sistema resultante tiene
multiples grados de libertad (MDOF por sus siglas en inglés). Su respuesta se
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obtiene utilizando las formas generales de las Ecs. (2.1), (2.2) and (2.11). La

ecuacion diferencial de una estructura dindmica de n-grados de libertad [8] es:
MXx + Cx + Kx = f(¢t) (2.14)

Donde M, Cy K son las matrices de masa, amortiguacion y rigidez; x es el vector
de desplazamiento y f(t) es el vector de fuerzas externas. El tamafno de las
matrices es nXn. Un sistema A n-grados de libertad tiene n frecuencias naturales
y relaciones de amortiguacion con diferentes patrones de desplazamiento cada

uno. La respuesta especial se llama modo natural y cada sistema tiene n modos

naturales [26]. Un ejemplo es mostrado en la figura 2.6 y figura 2.7.

a) b) C) d)

Figura 2.6: Ejemplo de un analisis modal de 3-grados de libertad utilizando
Abaqus con valores ky =k, =k; =1N/mym; =m, =my =10 kg. a) Estado
Neutral b) Primer Modo c¢) Segundo Modo d) Tercer Modo
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Figura 2.7: Respuesta de Frecuencia del ejemplo de la figura 2.4. Al avanzar en

las frecuencias naturales, la receptancia total decrementa.
Sila Ec. (2.14) es lineal, utilizando la Ec. (2.10) como base, su solucién es:
x(t) = Xet (2.15)

Donde X es el vector de amplitud. Al sustituir Ec. (2.15) dentro de la Ec. (2.14) y

reorganizando los términos se obtiene:
[°’M+ AC+K]X =0 (2.16)

Los corchetes representan una matriz. Ya que la amplitud no puede ser cero, 1
se convierte en un polinomio de segundo orden y, previamente establecido en
2.2.1, da informacién de las frecuencias naturales y relaciones de amortiguacion.
Matematicamente A son los eigenvalores del sistema y, dependiendo de la masa,
amortiguacion y rigidez, pueden ser reales o complejas. Otra forma de visualizar
la solucién es transformando la Ec. (2.14), con f(t) = 0, en forma de espacio de
estados. Esto significa reducir las ecuaciones en ecuaciones diferenciales de

primer orden [24] al establecer:

x] = XN+]' (217)
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Donde j es el numero de grados de libertad y N es el numero total de grados de

libertad. La forma de espacio de estados es [10]:
x—Qx=0 (2.18)

Al reorganizar los términos de la Ec. (2.14) y sustituyendo Ec. (2.17), la forma de

espacio de estados de estructuras dinamicas es:

{i} B [—Mo-lK —Ml-lc] {i} =0 (2.19)

Donde I es la matriz de identidad con tamafo NxN y la Ec. (2.19) tiene el mismo
reordenamiento como Ec. (2.18). Los eigenvalores de la matriz Q son los mismos
valores A de la Ec. (2.16). Al obtener los valores de las masas concentradas,
amortiguaciones y rigideces, las frecuencias naturales y relaciones de
amortiguacion se obtienen de la Ec. (2.12) utilizando algebra compleja [8]:

W, = \/(Real()lj))z + (Imaginario(/11-))2 (2.20)
{ = _%n(%) (2.21)

J

Los eigenvectores de la matriz Q representan los modos naturales de cada
frecuencia natural [27]. El valor de cada eigenvector no es importante, porque el
valor real depende de las condiciones de frontera, pero la relacion entre
componentes. Al graficar cada eigenvector, los componentes representan los
grados de libertad, el modo natural se obtiene. La matriz que contiene todos los

modos naturales es:
q) = [Xl,Xz, ""XN] (222)
2.2.3 Amortiguador de Masa Sintonizada

El control de vibraciones tiene de objetivo en reducir la vibracién en las
estructuras [28]. Dependiendo si la estructura necesita energia externa, el tipo de
control se divide en pasivo y activo. Activo se subdivide en completamente active
0 semi-activo, mostrado en la figura 2.8 [28].
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Figura 2.8: Clasificacion de Control de Vibraciones en ingenieria Civil [28]

La clasificacion en la figura 2.5 es aplicada en ingenieria civil pero las técnicas
también se utilizan en ingenieria aeronautica, tomando como ejemplo el
amortiguador de masa sintonizada de la tesis de Verstraelen [9] o los MRDs de
Hu & Zhou [22]. Un amortiguador de masa sintonizado, también conocido como

un absorbedor dinamico lineal, es un sistema amortiguado secundario donde su
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frecuencia natural esta sintonizada a la frecuencia natural del sistema primario
[2], mostrado en la figura 2.9:

Xy i Xy
ky . ks B
—e— e
— — 7]
T o T S O T

Figura 2.9: Sistema Primario, con elementos j = 1, acoplado con un
amortiguador de masa sintonizado, j = 2. De un sistema de un grado de
libertad, el sistema completo se convierte en un sistema de dos grados de
libertad

La razén de sintonizar m,, c, y k, para obtener w; = w, es generar una fuerza
armoénica opuesta al movimiento del sistema primario y cancelar el
desplazamiento [28]. Para ver el efecto, la figura 2.10 muestra la receptancia del

sistema primario.

05 Frequency Response of Vibration Absorber
. T T T ‘ T T T T T T

0.45

0.4

0.35

o
w

0.25

Receptance at X1
o
N

<
o
3

o
N

0.05

Figura 2.10: Receptancia del sistema primario con un amortiguador de masa

sintonizado con valores w; = w,, my/m; = 0.1
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La figura muestra un decremento de la receptancia si la fuerza externa arménica
actia con la misma frecuencia natural. Si el absorbedor es no amortiguado
te6ricamente no existe movimiento en el sistema primero a la frecuencia
sintonizada. Este efecto se llama anti-resonancia [27]. Un efecto secundario es
generar dos frecuencias naturales con receptancias altas. Esto significa que el
absorbedor dinamico solo trabaja en un cierto rango de frecuencias y teniendo
un efecto peor afuera de ellas [1]. Con la inclusién de amortiguacion, el rango
incrementa y la amplitud se reduce a las frecuencias de resonancia, pero la
amplitud en el punto de anti-resonancia incrementa. Algunas aplicaciones reales

se muestran en las figuras 2.11 y 2.12.

Figura 2.11: Amortiguador de Masa Sintonizado en el Edificio Taipéi 101
instalado en la cima [30]

Figura 2.12: Amortiguador de Masa Sintonizado debajo del “Infinity Bridge” para
Cargas Inducidas por el Aire [31]
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El enfoque de usar un absorbedor dindmico es evitar resonancia en un grupo de
frecuencias, pero su efecto de separar una frecuencia en dos es importante para

la supresién de flutter.
2.3 Teoria Aerodinamica

Aerodinamica es la ciencia que estudia el movimiento del aire pasando a la de
un solido [32]. Antes analizar las fuerzas generadas por el aire en cuerpos
aerodinamicos, algunas propiedades geométricas y teoria de mecanica de fluidos
se deben de conocer.

2.3.1 Nomenclatura de perfiles alares y alas

La parte de una aeronave que produce la mayor sustentacion es el ala. Esto se
debe al disefo de la seccion transversal del ala llamado perfil alar [32][33], con
un ejemplo mostrado en la figura 2.13. La cuerda c es la distancia lineal entre el
borde ataque con el borde de salida. El valor de la cuerda es importante para
definir las propiedades geométricas y del fluido. También se utiliza para medir el
angulo con respecto al flujo libre v,., también llamado Angulo de ataque (AOA

por sus siglas en inglés) [5].

POSICION DE LA ORDENADA MAXIMA ORDENADA MAXIMA DE LA LINEA
- —rrr— —] DE CURVATURA MEDIA
e

t v
|_ POSICION DEL ESPESOR MAXIMO

' BORDE DE
LINEA DE CURVATURA MEDIA SALIDA

BS)

RADIO DE CURVATURA o :
DELBA. ESPESOR MAXIMO CUERDA

Figura 2.13: Nomenclatura de un Perfil Alar [34]

Para entender que tipo de interaccién tiene el fluido con el solido, el Niamero de
Reynolds Re debe ser establecida. Es un valor adimensional que define si el flujo

es laminar o turbulento [8] y el valor se establece como:

Re =2=° (2.23)

v
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Donde v es la viscosidad cinematica del fluido analizado. El perfil alar es un ala
2D, donde tedricamente actua como un ala infinita en 3D. Esto significa que las
fuerzas que actuan en un perfil cambian cuando un ala se define con una
dimensioén finita. Para diferencia entre términos, las fuerzas y momentos de perfil
son dadas por unidad de envergadura y son representadas con subindices en

minuscula. Las férmulas para calcular las cargas por unidad de envergadura [8]

son:

L' =~ pvecey (2.24)
D' = %pvooccd (2.25)
M' = %pvooczcm (2.26)

Donde p es la densidad del aire, L', D' y M’ son la sustentacion, perpendicular a
Ve ; arrastre, paralelo a v,,; y momento por unidad de envergadura;c;, cg Y ¢, SON
los coeficientes de sustentacion, arrastre, y momento de un perfil alar. La

direccion de las fuerzas se muestra en la figura 2.14.

‘\Lj

Figura 2.14: Direccion de las fuerzas por unidad de envergadura actuando en
un perfil alar, donde a representa AOA, adaptado de [8]
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La localizacion de las fuerzas resultantes es el centro de presiones, donde es la
suma de las fuerzas distribuidas de la presion de fluido y fuerzas cortantes. Si el
diagrama de cuerpo libre posiciona las fuerzas en el centro de presiones,
entonces M’ = 0. El problema de utilizar este punto es que cambia de posicion si
el AOA cambia [5]. De otra manera, si el punto de referencia es afuera del centro
de presiones, el momento aerodinamico M’ se debe agregar para compensar la
distancia utilizada [8]. El centro aerodinamico es la posicién donde M’', y por
consiguiente c,,, no cambia al cambiar AOA, un punto de referencia comunmente
utilizado para calculos estructurales. Para flujos no viscoso e incompresibles, una
condicién donde p es constante a velocidades bajo 0.3 la velocidad del sonido y
friccion no ocurre [5], el centro aerodinamico es localizado a ¢/4 [32]. Algunos

ejemplos son ilustrados en la figura 2.15:

L #J'

Figura 2.15: Modelos Equivalente al cambiar el punto de referencia en
diagramas de cuerpo libre [8]. a) Borde de Ataque b) Cuarto de la cuerda c)
Centro de presiones

Como las fuerzas distribuidas cambian al cambiar el AOA, entonces los valores
de las cargas cambian. Bases de datos para diferentes perfiles alares con datos
del ¢, ¢4 ¥ ¢, son graficados a diferentes AOA con diferentes Re. Valores
importantes obtenidos de la grafica c¢; vs AOA es el angulo de cero sustentacion,
donde perfiles simétricos es a = 0, y la pendiente de sustentacién a, dentro de

la parte lineal de la grafica [8]. Figura 2.16 muestra un ejemplo bésico.
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Figura 2.16: Datos experimentales del ¢, ¢,, vs AOA a diferentes Re para el
NACA 0012 [4]

La transicion de las propiedades aerodindmicas de 2D a 3D depende de las
propiedades geométricas del ala, por ejemplo el alargamiento y estrechamiento.
El estrechamiento A es la relacion entre la cuerda de raiz ¢, y cuerda de punta c;.
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El alargamiento es la medida de la esbeltez del ala, cuya relacion es entre la

envergadura 2s y la superficie alar S [8].

A==

Cr

(2.27)

(25)2
s

AR = (2.28)

De la “Lifting Line Theory”, alargamientos bajos tienen pendientes de
sustentacién del ala a,, con diferencia a a,. Cuando AR tiende a infinito entonces

a,, = a,. Las caracteristicas del ala se muestran en la figura 2.17:

g

1
5 L e

Figura 2.17: Dimensiones Geométricas de una Ala Finita [8]

La parte importante de estudiar aerodinamica es obtener los coeficientes de un
dado cuerpo para uso general. Los coeficientes se necesitan para calcular las
cargas mientras las propiedades del ala son dadas y las propiedades del fluido
estan en constante medicién. Segun Anderson, el valor de los coeficientes del

ala, c;, cp Y cy; son en funcién a Re, numero de Mach M,, y AOA [5].

¢, = f(Re,M,,, AOA) (2.29)
cp = f(Re, M, AOA) (2.30)
cy = f(Re, M, AOA) (2.31)

2.4 Aeroelasticidad Dinamica

Al combinar estructuras dinamicas y aerodinamica, de acuerdo con el Triangulo

de Collar, la aeroelasticidad dinamica es obtenida. La mateméatica para construir
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las ecuaciones es explicada en esta seccion junto con los diferentes tipos de
inestabilidades y como identificarlos.

2.4.1 Aerodinamica cuasi-estatica

Al introducir los cambios del ala como deformaciones, movimiento, torcimiento,
etc., las cargas aerodinamicas en el ala son directamente influenciados, Una
decisidn se debe realizar en como considerar estos cambios. El método mas
simple es utilizar aerodinamica cuasi-estatica [8]. Las suposiciones son que las
fuerzas y momentos cambian de acuerdo a las propiedades del perfil, los cambios
son instantaneo y no existen efectos dependientes de la frecuencia [8] Antes de
introducir las férmulas, los ejes de una aeronave se deben establecer, mostrado
en la figura 2.18.

Guifiada

Alabeo

Figura 2.18: Ejes de una Aeronave [35]. El eje del alabeo es el eje longitudinal

(x), eje del cabeceo es el eje lateral (y) y de la guinada es el eje vertical (z)

La explicacion y aplicaciéon son dadas con los términos del modelo bidimensional
mostrado en la figura 2.19. El ala es rectangular, con cuerda constante, y el perfil
alar es la misma a lo largo del ala. Los grados de libertad considerados es el
movimiento traslacional en la coordenada z y el cabeceo rotacional 6. EI mejor
lugar para establecer el eje z es en el eje elastico. La posicidn se llama el eje

elastico el cual tiene la propiedad no cambiar el cabeceo si una fuerza es aplicada
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sobre ella [8]. Las fuerzas aerodinamicas de la seccidén 2.3.1 son aplicadas en el

centro aerodinamico ubicado a c/4 para el flujo no viscoso e incompresible.

Figura 2.19: Modelo 2D para Aerodinamica Cuasi-Estatica [8]

Utilizando la Segunda Ley de Newton, las ecuaciones dinamicas del modelo son:

{mz+cz+kz= —L (2.32)

I,6+CO+KO=M
El momento M es la suma del momento aerodinamico y el momento causado por
la sustentacion, El arrastre no es incluido porque el eje x no esta incluido en el
modelo y se asume que su fuerza es pequefa. De la Ec. (2.24), se necesita el
parametro c;. Si las propiedades del aire y la geometria son seleccionadas, solo
el AOA debe ser calculado. Como se prestablecié, el AOA depende del angulo
entre el vector de la velocidad del aire y la cuerda. El angulo directo entre las dos
es el cabeceo 6 pero la velocidad de inmersion debe ser incluida [6], mostrada
en la figura 2.20. La velocidad de inmersién es en la direccién z en el centro

elastico y, para angulos pequeros, el AOA es:

a=agta;, =60+ % (2.33)
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Figura 2.20: AOA instantaneo del perfil alar y sus componentes

Por lo tanto, la sustentacién es en funcidén de los grados de libertad del ala y las
fuerzas aerodinamicas actuan como un resorte y amortiguador. Al reorganizar los
términos de la Ec. (2.32), la ecuacion general para aeroelasticidad dindmica es
obtenida:

A4 + (pvB + D)q + (pv?C+E)q =0 (2.34)

Al combinar z y 6, el vector de coordenada general q es obtenida considerando
que z se puede establecer en cualquier punto para simplificar A, B, C, D y E. El
efecto de las fuerzas aerodinamicas puede ser beneficioso o perjudicial
dependiendo de las posiciones de los centros de gravedad, aerodinamico y
elastico. Las complicaciones surgen porque las fuerzas aerodinamicas acoplan z
y 6, pero con la Eqg. (2.19) la solucién de las frecuencias y relaciones de

amortiguacion se puede obtener:

- loavece ) —agum+m] =0 (2:35)
2.4.2 Inestabilidades aeroelasticas

La estabilidad de un sistema SDOF se define si:

x| < X (2.36)

Eso es si la funcion de desplazamiento del sistema tiene un valor finito o si el
sistema esta delimitado. De otro modo, el sistema es inestable [2]. Para definir la
condicién, uno debe analizar las propiedades del sistema, eso es la frecuencia
natural y la relacion de amortiguacion. La estabilidad asintética de un sistema
libre es definida como [2]:
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lim x(t) - 0 (2.37)

t—ooo

El sistema siempre alcanza su posicién de equilibrio, x = 0. De la Ec. (2.12), la
ecuacion caracteristica de un SDOF el componente real del eigenvalor siempre
se negativo. LA razén es porque la frecuencia natural es w,, > 0y la relacion de
amortiguacion ¢ >0, o la rigidez y la amortiguacion siempre es positiva.
Dependiendo cual valor se vuelve negativo, la inestabilidad aeroelastica se puede

determinar.

Porque el valor final de la rigidez y amortiguacién aerodinamica depende de la
velocidad y densidad del aire, su comportamiento se debe estudiar variando p,
para diferentes altitudes; y v. Los resultados son establecen en gréficas vw, Yy

v{, mostradas en la figura 2.21.

Neutrally stable

I

Figura 2.21: Ejemplo de gréficas vw,, y v{ con el punto de flutter (Estabilidad

Neutral). Modo 1 se refiere al cabeceo y el modo 2 al movimiento traslacional [9]
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Flutter ocurre cuando {; < 0 en uno de los grados de libertad y por consiguiente

el sistema oscila de forma divergente conforme pasa el tiempo [9]. El punto donde
{; = 0 es llamado velocidad de flutter y para cualquier estructura con cargas

aerodinamicas se debe establecer. En otro caso, si {; <0y Wn; = 0, donde la

rigidez es cero, flutter de cero frecuencia ocurre, también conocido como

divergencia estatica [36], con un ejemplo mostrado en la figura 2.22.

Q
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Figura 2.22: Ejemplo de divergencia estéatica con los componentes de los

eigenvalores. Cuando uno de los modos alcanza wn,; = 0, entonces ¢; se separa

en dos partes. Uno siendo positivo y otro negativo.

Al analizar las graficas de la figura 2.21, una de las relaciones de amortiguacion
disminuye conforme las dos frecuencias de los modos se acercan uno al otro.
Esto se comprueba cuando Reed et utiliza el lastre desacoplador, que tiene de
efecto el retrasar el cambio de frecuencias y por lo tanto incremente en la

velocidad de flutter [20], con su ilustracion mostrado en la figura 2.23.
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Figura 2.23: Grafica vw,, mostrando la velocidad de flutter con y sin el lastre

desacoplador [20]
2.5 Elastomeros Magnetoreolégicos (MREs)

Un MRE es un material compuesto con propiedades mecanicas que cambian al
estar expuesto a un campo magnético, ya sea rigidez y/o amortiguacion [28]. La
razdn de ser un material compuesto es porque las particulas magnéticas son
suspendidas en una matriz, el elastomero. Como se menciond en el Capitulo 1,
un MRE es categorizado como material inteligente y se puede usar para control

semi-activo.
2.5.1 Funcion y modelo de un elastomero

Un elastémero es un caucho natural o polimero, con propiedades similares al
caucho; el cual es utilizado para el aislamiento de vibraciones [29]. La parte
complicada de utilizar elastbmeros es modelar su complejo comportamiento
considerando sus propiedades viscoelasticas. Esto significa que el material tiene
propiedades de un solido, rigidez; y de un liquido, viscosidad actuando como
amortiguacion. [37]. Adicionalmente, las propiedades intrinsecas son no lineales.
En estructuras dinamicas, un elastomero se puede aproximar utilizando
analogias mecanicas para predecir sus propiedades [37], con algunos ejemplos
mostrados en la figura 2.24.
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G

Figura 2.24: Tres modelos comunes para predecir las propiedades
viscoelasticas usando resortes y amortiguadores lineales [37]. a) Modelo
Maxwell b) Modelo Kelvin-Voigt ¢c) Modelo de Cuatro Elementos

Las principales ventajas de los elastomeros, en comparacion a otros aisladores,
son ser ligeros, ocupan poco espacio, pueden tener diferentes formas y pueden
ser utilizados con diferentes configuraciones de cargas [29].

2.5.2 Modelo y Funcion de MREs

Los MREs estan hechos de tres componentes: un elastémero, particulas
magneéticas y un aditivo. Las particulas pueden ser mezclados aleatoriamente o
alineados usando imanes durante la manufactura [15][37]. Cuando un MRE esta
expuesto a un campo magnético, el material se estira y este efecto se llama
magnetorestriccion. Al ser estirado, el mddulo elédstico cambia y por lo tanto
afecta la rigidez [15][37]. Cuando se apaga el campo magnético, el material
regresa a su estado original. Cada uso del MRE se muestra en la figura 2.25.

H shear H Squeeze/elongation H field-active
S S R S S
, : T L
Figura 2.25: Modos Operacionales Bascio de MREs con las flechas apuntando
la direccion del campo magnético [15]. a) Fuerza Cortante b)

Tension/Compresion ¢) Cambio de forma por el campo magnético
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Los MREs tienen las mismas caracteristicas de los elastbmeros mas el cambio
de rigidez. Por la misma razén los MREs son disefiados para aislamiento de
vibraciones y absorbedor, pero actualmente existen pocas aplicaciones aparte de
propuestas tedricas y experimentales [37]. Los modelos para aproximar las
caracteristicas de un MRE son similares a un material viscoelastico con la

inclusién de un elemento variable. Algunos modelos propuestos en [38] y [15] se

muestran en la figura 2.26 y figura 2.27.

(a) (d)
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A ]
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Figura 2.26: Diferentes tipos de modelos viscoelastico propuestos por
Nadzharyan et al [38] para aproximar el comportamiento de MREs. a) Maxwell
b) Kelvin-Voigt ¢) Zener d) Kelvin-Voigt Generalizado €) Hibrido Maxwell-Kelvin-

Voigt f) Maxwell Generalizado con dos ramas
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Figura 2.27: MREs usado como absorbedores dinamicos [15]. a)

Compresion/Elongacion b) Corte

Parte de disefar un control semi-activo para un MRE es escoger la manera en
que el flujp magnético pasa a través del material. En general existen tres
configuraciones al trabajar con electroimanes, mostrado en la figura 2.28. Otra
manera es usar electroimanes con imanes permanentes, un disefio hibrido,

dando el efecto de rigidez negativo [39], mostrado en la figura 2.29.

(a) (b) (c)

------------ Magnetic flux line MR materials :] Effective area ® Motion direction

Figura 2.28: Configuracién de materiales magnetoreoldgicos con electroimanes
[15] a) A los lados del electroiman b) Arriba/Abajo del electroiman c) Dentro del

electroiman como nucleo
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Figura 2.29: Configuracion hibrida utilizando electroimanes e imanes
permanentes. Al usar imanes permanentes, el MRE se estira por el campo
magnético. El electroiman puede aumentar o disminuir la intensidad del campo

para aumentar/disminuir rigidez [39]

Existen pocas opciones de técnicas semi-activas para usarse con elastémeros
magnetoreoldgicos porque sigue en la etapa tedrica y experimental. El algoritmo
mas basico para el control de rigidez es el algoritmo conmutador. En la figura
2.30 se muestra el modelo para el algoritmo y la ecuacién que describe el modelo
es [28]:

mi + bx + (k + Ak)x = —mi, (2.37)

R

L1

I ¥ (1)

Figura 2.30: Modelo de Rigidez Conmutador [28]
Donde Ak es la rigidez adicional del material y su valor es:

Ak,s; OFF

= |
ON

(2.38)
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Ak, s s es la rigidez adicional del circuito mecanico donde el valor OFF significa el
circuito esta cerrado y ON cuando el circuito esta abierto. La condicién depende
de la aplicacion. Una aplicacion es la reduccion de la amplitud maxima del
sistema [28]. Esto es causado por el cambio de energia potencial al cambiar la
rigidez de alto a bajo y por lo tanto reduce la energia cinética del estado neutral,

actuando como un algoritmo de disipacion [40]. Un ejemplo de los resultados del
algoritmo se muestra en la figura 2.31.

1

o 11
Vv IV
T max

V
max
1

KNeanananes

P | RV

Figura 2.31: Respuestas de desplazamiento, velocidad y aceleracion; lineas

negro, azul y rojo; al usar el algoritmo conmutado con Ak,¢¢/k = 0.5 [40]

Para Yang et al, con el algoritmo conmutador, se usé el cabeceo del perfil alar
con un punto de referencia para el control semi-activo para flutter, su propuesta

se muestra en la figura 2.31, y se cambia directamente el sistema en vez utilizar
un sistema secundario [21].
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Figura 2.32: Modelo de rigidez conmutadora para control de flutter con « como

el valor a comparar con el valor de referencia [21]
2.5 Resumen

Los modelos matematicos para SDOD y MDOF fueron analizados y el método de
eigenvalores se establecié para obtener las frecuencias naturales y las relaciones
de amortiguacion del sistema. El método también funciona para las ecuaciones
de aeroelasticidad dinamica, donde incluye el efecto de las fuerzas
aerodinamicas como resortes y amortiguadores equivalentes. Al graficar vw, y
v{, el punto de flutter se puede establecer de cualquier estructura y una posible
solucién de incrementar la velocidad de flutter es separar las frecuencias

naturales de cada modo.

Un absorbedor dindmico tiene la capacidad de divide la frecuencia natural de un
SDOF cuando es cuidadosamente sintonizado y también incrementa la velocidad
de flutter. Un tipo de material para vibraciones es el elastémero y utilizando sus
propiedades viscoelasticas es un material util para absorbedores dinamicos. Al
agregar particulas magnéticas, la posibilidad de utilizar el algoritmo conmutador
para control de flutter es considerado.
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CAPITULO 3
MODELO MATEMATICO, DISENO PRELIMINAR Y SIMULACION
3.1 Introduccion

Con los conceptos matematicos definidos, la siguiente parte es establecer los
modelos matematicos para predecir los efectos aeroelasticos utilizando
suposiciones basicas y MATLAB. Algunos valores seran seleccionadas basados
en instrumentos disponibles el tunel de viento. Con la prediccidn, el siguiente
paso es similar el modelo con el uso de ANSYS Workbench y su moédulo de
acoplamiento para comparar los datos analiticos y numéricos. Con la validacion,
el amortiguador de masa sintonizado pasivo y semi-activo sera agregado al
sistema, el método pasivo también sera predicho por MATLAB, y la comparacion
entre método sera observado. Los valores del control semi-activo seran basados

de datos experimentales obtenidos de MREs.
3.2 Modelo Aeroelastico

Antes de implementar el amortiguador de masa sintonizado, una estructura se
debe disefiar y construir para que su velocidad de flutter pueda ser predicho.
Después el objetivo serd incrementar la velocidad de flutter ala agregar el
absorbedor dinamico. Para obtener las propiedades del modelo matematico, las

siguientes suposiciones serdn consideradas:

e El ala sera considerada como cuerpo rigido y solo la masa y momento de
inercia tendran influencia en las frecuencias y modos naturales.

e Laestructura es simétrica al plano xz y 2 grados de libertad son necesarios
para describir el modelo, traslacién en z y cabeceo 6, resultando un
modelo 2D.

o El perfil alar escogido es una placa plana, el cual actuara a la teoria de
perfiles delgados.

e “Strip theory” sera usada para predecir las caracteristicas aerodinamicas
del ala.
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e Elflujo es incompresible y no viscoso, por lo tanto, la velocidad del aire no
excede 0.3M y no hay friccidn en la placa.

e |as fuerzas del modelo actiian a un efecto cuasi-estatico.

El modelo es basado de un puente suspendido simple, donde resortes axiales
representan la rigidez traslacional y rotacional del sistema y no contiene

amortiguacion [41], ilustrado en la figura 3.1.

A L
c/4 Acc
» k > k g
S l()I [t | |
ec )
k1 f e ko
2 ,f :
1 N |

Figura 3.1: Modelo aeroelastico de la placa con resortes vértices como soporte

con z, 6 y sustentacion establecidos.

Donde A es la distancia del eje z al centro de gravedad, § es la distancia entre
el eje z al centro elastico y ec es la distancia entre el centro elastico al centro
aerodinamico. El modelo es la forma general de establecer el eje z en cualquier

posicion de la cuerda. Usando Ec. (2.34), los valores A, pvB, pv2C, D y E son:

m —mA.,
A= _mAcg Iz (31)
B %vaal —%pv5a16
pvB=1| 1 (3.2)
—Evaal(ec +6) Epv5a16(ec +6)
0 %pszal
pv2C = : (3.3)
0 — 5PV Sa (ec +9)
D=0 (3.4)
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ki +k, —(P+ 8k + (c—P—06)k,

E= Pt o)+ (=P =)y (P+8)2ky + (c— P — 82k,

(3.5)

Donde P es la posicion del centro elastico, dependiendo de la combinacion k; y
k,. Para mas informacioén sobre el modelo matematico, el Apéndice A da una

detalla explicacion sobre como las matrices fueron calculadas.
3.2.1 Parametros preliminares del ala

Al analizar las Ecs. (3.1-3.5), demasiados parametros deben ser determinados y
gran cantidad de combinaciones de valores que pueden o no pueden causar
inestabilidad en el sistema. Empezando de la cuerda y la envergadura de la
estructura, para la fuerza aerodindmica resultante, se restringe los valores de
acuerdo al tunel de viento en el Centro de Investigacién e Innovaciéon de
Ingenieria Aeronautica (CllIA), mostrado en la figura 3.2 y figura 3.3. La razén de
restringirlo de esta manera es para futuros experimentos siguiendo esta

investigacion

Figura 3.2: Imagen del tunel de viento disponible en el ClIIA [42]
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Figura 3.3: Vista lateral de la seccion de prueba en el tunel de viento

La seccién transversal en la parte de pruebas tiene de dimensiones 1m x 1m, por
lo tanto la envergadura debe ser menor a las dimensiones. Adicionalmente, para
alargamientos menores a 2 [43], las alas tienen la propiedad de no incluir el eje
y como coordenada [36], solamente como parametro, dando mayor soporte a la
segunda suposicién. Sin embargo, la sustentacién depende del alargamiento y al
reducir el alargamiento la velocidad de flutter incrementa. Entonces el
alargamiento serd limitado 1 < AR < 2. Para la propiedad del perfil alar, siguiendo
la tercera suposicion, la teoria de perfiles delgados estableces a, = 2w [44], lo
cual es verdadero para t/c<12% y t siendo el grosor del perfil [45].
Considerando la cuarta suposicion, “strip theory” establece que cada seccion del
ala contribuye equitativamente actuando como ala infinita para velocidades M <
0.3y AR = 6 [8]. La comparacion entre un ala real y “strip theory” se muestra en
la figura 3.4 [8].

Liy)

Strip
theory

1
Reality

Figura 3.4: Distribucion de sustentacién en un ala real y utilizando “strip theory”
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La cuarta suposicion contradice el bajo alargamiento de la segunda suposicion
excepto cuando las puntas del ala tocan un muro. Esto sucede en pruebas de
perfiles alares en tuneles de viento y un ejemplo de este tipo de configuracion se
encuentra en la referencia [46]. Las caracteristicas preliminares del ala se
muestran en la tabla 3.1 hecha de 3 mm PMMA, con la ayuda de SOLIDWORKS
para calcular la masa y el momento de inercia en el centro de gravedad, mostrado
en la figura 3.5. El grosor del ala es basado en las dimensiones de muestras de
MREs, lo cual seran introducidas en el capitulo. Para las propiedades del aire, se
basoé de la Atmdsfera Estandar Internacional (ISA por sus siglas en inglés) al nivel
medio del mar (NMM) [47].

Tabla 3.1: Parametros preliminares del ala y propiedades del aire

Cuerda c (m) 0.5
Envergadura 2s (m) 0.7
Grosor t (m) 0.057
Superficie S (m?) 0.35
Alargamiento (AR) 1.4
Pendiente de Sustentacién a, (1/°) 2n
Densidad del Aire al NMM p (kg/m3) | 1.225
Masa m (kQ) 3.26
Momento de Inercia J, (kg-m?) 0.143
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Figura 3.5: Disefo preliminar del ala creado en SOLIDWORKS
3.2.2 Andlisis de inestabilidad

Considerando los limites del tunel de viento, la velocidad méaxima es de 20 m/s.
Por lo tanto, la velocidad de flutter debe estar debajo del limite y se puede
manipular al variar el centro de gravedad y centro elastico. De resultado la rigidez
de ambos resortes debe ser seleccionado, definiendo k;,:,; como la suma de k;
y k,. Utilizando MATLAB, la Ec. (2.35) se resolvid considerando los valores de la
tabla 3.1 y Ecs. del (3.1) a (3.5) para obtener los eigenvalores. Al variar v, P y el
centro de gravedad, un mapa de la velocidad de inestabilidad es obtenido cuando
{ < —0.01, esta comparacion es para evitar falsos positivos, con una resolucion
de 0.1 por cada paso de v. Para k;,:q:, €l valor final es 1000 N/m y la graficas se

muestra en la figura 3.6.
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Center of Gravity Position/chord

Figura 3.6: Velocidad de inestabilidad usando los valores de la tabla 3.1 y
ktota: = 1000 N/m, con un rango de busqueda 0 m/s < v < 20 m/s. Las dos
lineas discontinuas negras representan el centro aerodinamico mientras la linea
discontinua blanca representa cuando el centro de gravedad coincide con el
centro eléstico.

Después de escoger k:o:qi, la combinacién of k; y k, se debe escoger
dependiendo de la posicién del centro elastico. Como la placa es simétrica en
cada direccion, el centro de gravedad es exactamente en medio. Las rigideces
escogidas de los resortes son k; =550 N/m y k, = 450 N/m. Con todas las
propiedades escogidas las graficas vw,, y v{ se generan usando MATLAB, ahora
utilizando una resolucién de 0.001 por cada paso de v e imprimiendo los valores
de las frecuencias naturales de la estructura y velocidad de flutter. Los resultados
se muestran en la figura 3.7.
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Figura 3.7: Las graficas a) vw,, y b) v{ del sistema con el centro de gravedad en
la mitad, k; = 550 N/m, k, = 450 N/m y datos de la tabla 3.1. Los titulos son:

a) Frecuencias Naturales b) Velocidad de Flutter

3.2.3 Validacion numérica

El siguiente paso es validar los resultados analiticos utilizando ANSYS. Dos
resultados se deben comparar, las frecuencias naturales del sistema y la
velocidad de flutter. La primera se puede validar utilizando el componente modal
de ANSYS Mechanical, donde solamente se necesita la geometria, material y
condiciones de frontera. El segundo resultado se obtiene por un proceso empirico
utilizando el médulo de acoplamiento de sistemas, para acoplar el sistema
mecanico transitorio con Fluent para obtener la solucidén en el dominio del tiempo

y procesarlo para obtener frecuencias y relaciones de amortiguacion.
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Primero, la placa se dibuj6 en SpaceClaim, incluido con el paquete de ANSYS

Mechanical, porque el mallado del fluido debe tener la region de la placa

exactamente en la posicién del cuerpo [48]. Por lo tanto, el sélido y fluido se

generan en el mismo proyecto, pero como cuerpos separados para su mallado.

El siguiente paso es utilizar Modal para obtener las primeras cinco frecuencias

naturales del sistema y verificar los valores a v = 0, con movimientos restringidos

en el eje Y y X como condiciones de frontera. Las propiedades del PMMA fueron

extraidas de Solidworks. Los resultados se muestran en la tabla 3.2 y figura del

3.8 al 3.13. Es importante resaltar que solamente dos movimientos rigidos se

calcularon en MATLAB, mientras tres de los modos restantes calculados en

ANSYS representan los modos flexibles.

Tabla 3.2: Comparacién de frecuencias naturales en Hz

Matlab ANSYS Diferencia
Primero 2.7433 2.1478 27.72%
Segundo 3.3588 3.5702 5.92%
Tercero - 51.628 --
Cuarto - 85.046 -
Quinto -- 92.685 --

0.000

0.400 ()

0.200

X
["*.‘
Figura 3.8: Sistema Placa-Resorte para simulacién modal y transitoria en
ANSYS

46



ANSYS

2019 R2

0.40509
0.39001
0.37493
0.35985 Min

X
0.000 0.400(m) V.
| —
0.200

Figura 3.9: Primera Frecuencia y Modo Natural, 2.14 Hz
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Figura 3.10: Segunda Frecuencia y Modo Natural, 3.57 Hz
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Figura 3.11: Tercera Frecuencia y Modo Natural, 51.62 Hz
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Figura 3.12: Cuarta Frecuencia y Modo Natural, 85.04 Hz
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2019 R2
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Figura 3.13: Quinta Frecuencia y Modo Natural, 92.68 Hz

En el analisis transitorio, usando el mismo mallado y condiciones de frontera del
analisis modal, un impacto de 10 N por 0.01s fue aplicado en el borde de ataque
y dos sensores de desplazamiento fueron insertado en el borde de ataque y borde
salida. El objetivo es obtener 10 segundos de datos con una frecuencia de
muestro de 100 Hz, o 50 Hz como frecuencia de Nyquist. Se realizé de esta
manera para similar una prueba de martillo y en la figura 3.14 se muestran las

condiciones.

Sensor 2 Sensor 1
r'g S~
l i10 N

Figura 3.14: Localizacién de la fuerza de impacto y los sensores de

desplazamiento
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Para Fluent, un tunel de viento virtual fue construido usando las mismas
dimensiones al tunel de viento del CIIIA. El mallado es critico cerca de la regién
de la placa para simular la capa limite, especialmente cuando se mueve en la
direccion z. El proceso para obtener el mallado final fue basado en las
limitaciones de la computadora y tiempo disponible. En la figura 3.15, 3.16 y 3.17
se muestra el mallado final y sus propiedades se encuentran en la tabla 3.3. La
region cerca de la placa, o el centro de la cruz, es definido como un mallado

deformable cuando Fluent genera su mallado dinamico.

ANSYS

2019 R2
ACADEMIC

X
0.000 0500 1.000(m) [}
- - ]
0.250 Q750

Figura 3.15: Vista lateral del mallado para CFD

ANSYS

2019 R2

ACADEMIC

Figura 3.16: Acercamiento de la capa limite
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Tabla 3.3: Caracteristicas del Mallado para CFD

Tamario por Defecto 0.1m
Método Multi-zonas
Mallado Ordenado Hexa/Prisma
Mallado Libre Tetra/Piramide
Tamarno de Vértices en Direccion Y
Numero de Divisiones 30
Comportamiento - - -
Factor de Parcialidad 5.0
Tamarno de Vértices en Direccion X
Tamano de Elemento (m) 0.01
Tamarno de Vértices en Direccion Z
Tamafo de Elemento 0.01
Tamarno de Vértices en la Capa Limite
Tamaro de Elemento (m) 0.01

Inflacion de la Capa Limite
Opcidén Grosor Total
Numero de Capas 15
Factor de Crecimiento 1.2
Groso Maximo (m) 0.05
Tamarno de la Cara Deformable
Tamarno del Elemento (m) 0.01
Nodos Totales 154411
Elementos Totales 144510
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Figura 3.17: Vista frontal del mallado para CFD

Seleccionar el modelo para CFD depende del numero de Reynolds, por lo tanto,
la velocidad es un factor importante. Basandose del manual de Fluent, en la tabla
3.4 se muestra los modelos seleccionados dependiendo de la velocidad.

Tabla 3.4: Modelo utilizado con el numero de Reynolds, basandose de los
valores de [49], sugerencias de [50] y los datos de la tabla 3.1

Reynolds Modelo de Fluent Velocidad Aproximada (m/s)
Re < 20,000 Laminar v<0.6
30,000 < Re Transicion SST 0.85<1v<8.5
< 300,000
Re > 500,000 | SST k-w v >14.2

La distribucion en Workbench se muestra en la figura 3.18. Se incluye el andlisis
modal y un ejemplo del acoplamiento de sistemas a v =10m/s. Se tiene
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primeramente la declaracion del material PMMA. Después se realizé el modelo
mecanico para ser insertado en la simulacién modal y ser el fundamento para
crear el mallado de CFD. Se gener6 el mallado para CFD como bloque separado
para poder reutilizarlo en diferentes simulaciones a diferentes velocidades del
aire. Por ultimo, se agrego la simulaciéon transitoria estructural, Fluent y el
acoplador de sistemas para correr la simulacidén fluido-estructura dentro del

bloque de acoplador de sistemas.

- A - B - C

2 4’ Erghesring Dats o/  Wesegl 2 | @ EngreeingDem o : @ Geewr_-
PMMA 3 | Geomesry v . 3 ﬁ Mesh
4@ todel - Mesh Fluent
5@ Sewp oy
6 |4 Solton
7|@ Ressts

Plate No Fiuid

- F
1 - BT
1& a

2 | @ seup
sa S 3 [ Sobron B 3 {§
4 [ sobson 4 @ Fesuts 3 o
5@ Resks Fosnt v
Seruczural ve10 mys

Figura 3.18: Simple distribucion para una simulacion acoplada

.

(WY

Los resultados de los desplazamientos en el dominio del tiempo se muestran en
las figuras 3.19 y 3.20. Como se muestra en ambas figuras, conforme aumenta
la velocidad del aire, la amortiguacion y amplitud aumentan. La excepcion es a
partir de 9 m/s donde el tiempo para alcanzar el estado neutro aumenta, por lo
tanto, la amortiguacion disminuye. A 10 m/s se obtiene amortiguacién negativa,
vista con mayor claridad en el sensor 2, y da como resultado inestabilidad.
También es la misma razén de porque solo se obtuvo 3 segundos de datos,
donde CFD marca un error de mallado negativo.
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Figura 3.19: Desplazamientos en el dominio del tiempo del sensor 1 para
diferentes velocidades del aire en simulacion transitoria a) Sin aire b) v = 5m/s
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10m/s
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Figura 3.20: Desplazamientos en el dominio del tiempo del sensor 2 para
diferentes velocidades del aire en simulacién transitoria a) Sin aire b) v =5m/s
cv=6m/sd)v=7m/se)v=8m/sflv=9m/sg)v=95m/sh)v =
10m/s

De los datos, una Transformada Rapida de Fourier (FFT por sus siglas en inglés)
fue utilizado para obtener los resultados en el dominio de la frecuencia. Despues
es dividido por 10, porque el FFT de un impacto a t = 0 es igual al valor, para
obtener la receptancia y por consiguiente las frecuencias naturales [29]. Los
resultados se muestran en las figuras 3.21 y 3.22.
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Ambos FRFs muestran las dos frecuencias naturales acercandose una a la otra
conforme la velocidad incrementa. Por ejemplo, en el caso del sensor 2 se
dificulta distinguir los dos picos av =9m/s. A v = 10 m/s se dificulta visualizar
las dos frecuencias por la baja cantidad de muestras. Porque la resolucién del
FRF es 0.1 Hz, con la excepcién de 10 m/s, una herramienta creada por Tom
Irvine llamado “Vibrationdata” fue utilizado para aproximar los valores reales.
especificamente el modulo de Ajuste de Curvas con Senos y Cosenos (Sine &
Damped Sine Curved-fit en inglés) cuyo método es explicado en la presentaciéon
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de Tom en el AIAA [51]. El resultado son las frecuencias naturales y relaciones

de amortiguaciéon con el menor error. La comparacion entre el FRF y la

herramienta se muestran en la tabla 3.5 y las relaciones de amortiguacién

viscosas se muestran en la tabla 3.6.

Tabla 3.5: Comparacién entre el FRF y Vibrationdata de las frecuencias

naturales en Hz

Sensor 1 Sensor 2

1er Modo 2do Modo 1er Modo 2do Modo
Velocidad | FRF | Ajuste FRF | Ajuste FRF | Ajuste FRF | Ajuste
(m/s) de de de de

Curvas Curvas Curvas Curvas

5 22 |2.1784 |3.4 |3.4471 |22 |21798 |3.4 |3.4226
6 22 22118 |3.4 |3.389 2.2 |2.216 3.4 |3.349
7 22 |22517 |33 |3.3156 |23 |22598 |3.3 |3.2449
8 23 |2.2861 |3.2 |3.2186 |24 |22904 |3.1 |3.0778
9 23 24379 |3 3.0358 |---- 22999 |29 |2.8816
9.5 24 27897 |29 |2.8242 |--- (22154 |---- |2.82

Tabla 3.6: Relaciones de amortiguacion viscosas de Vibrationdata en Ns/m

Sensor 1 Sensor 2
Velocidad | 1er Modo | 2do Modo | 1er Modo | 2do Modo
(m/s)
5 0.0365 0.0309 0.036 0.0284
6 0.045 0.0374 0.0437 0.0335
7 0.0533 0.0465 0.0513 0.0391
8 0.0629 0.0619 0.0612 0.0439
9 0.0386 0.1526 0.0757 0.0366
9.5 0.2 0.0108 0.1552 0.0209
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Los datos para comparar a la prediccion, junto con una curva ajustada
modificando la masa y el momento de inercia, fueron seleccionados de acuerdo
con el minimo error de Vibrationdata y es mostrado en la figura 3.23, donde el
sensor 2 fue seleccionado. Alrededor de v = 6 m/s la correccidén coincide a los
datos numéricos, pero las relaciones de amortiguacion mas altas de lo esperado.
La baja velocidad de flutter en comparacion de datos reales es comun en
ecuaciones cuasi-estatica para velocidades subsoénicas, pero como herramienta

para el pre-disefo sigue siendo valido [52].
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Figura 3.23: Las gréficas a) vw, y b) v{ con la prediccion original, prediccién
ajustada a v = 0 y resultados de ANSYS
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3.3 Amortiguador de Masa Sintonizada usando MREs

Los MREs considerados son muestras provenientes de la Universidad de
Southampton. Estan hechos de silicona con particulas de hierro con cuatro
diferentes mezclas: 0%, 5%, 10% y 30% con cinco muestras para cada

configuracion. Dos muestras se ven en la figura 3.24.

a)

Figura 3.24: Muestras de MRE con mezclas a) 0% y b) 30%

En esta investigacion, solo los datos del 0%, 10% y 30% fueron obtenidos. Sus

propiedades fisicas se muestran en la tabla 3.7.

Tabla 3.7: Propiedades fisicas de las muestras de MRE

0% 10% 30%
Diametro (m) 0.028
Altura (m) 0.012
Masa (kg) 0.009 0.015 0.025
Densidad (kg/m3) | 1102 1838 3063

La configuracion magnética es la hibrida, un iman permanente y un electroiman
OP-1212 DC de Magnetech. El iman permanente tiene un campo magnético de
0.07 T en la superficie. Dos electroimanes fueron medidos a 5V, 10Vy 15V usado
un sensor SS49E de efecto Hall, proveniente de Honeywell, con una
amplificacion del 10x y enviados a un Arduino Mega para su registro. En la figura
3.25 se muestra los datos y una linea regresiva de los electroimanes.
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Figura 3.25: Datos y linea regresiva de ambos electroimanes

Para obtener las propiedades mecéanicas, una prueba de vibracién aleatoria, con
parametros de rango de frecuencia de 1 KHz y una ventana de Hanning con 50%
de traslape; con el uso de un agitador de iman permanente LDS V406, sensor de
impedancia PCB Piezotronics 288D01 para la medida de la fuerza de excitacién
y aceleracion y un acelerémetro PCB Piezotronics 352C22 para la aceleracion de
respuesta. Los sensores y agitador fueron conectados a un analizador de sefiales
Data Physics Quattro para la adquisicibn y procesamiento de datos. La
instalacién y distribucion general se muestran en las figuras 3.26 and 3.27
respectivamente. Los datos fueron procesados en el programa Signalcalc y la
receptancia fue exportada.
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Figura 3.26: Instalacion de la medicion modal de los MREs. a) MRE con el
electroiman y agitador b) Iman permanente agregad entre el MRE y agitador c)

Imagen del experimento con el iman permanente

DC Power Supply
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Figura 3.27: Distribucion general del experimento, con un amplificador de
potencia para encender el agitador

El modelo de Kelvin-Voigt fue utilizado para aproximar la rigidez y amortiguacién
por su simplicidad y solamente se obtiene una sola frecuencia natural. El FRF

para el modelo de Kevin-Voigt con una base movible:

a(w) = —=9de__ (3.6)

—mw?+k+cjw

El electroiman actia como la masa del sistema pero la masa del MRE también
afecta la frecuencia natural, también llamado la masa efectiva [53]. En este caso:

m=mgy + %mMRE (37)
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Donde mg, es la masa del electroiman y m,,,. es la masa del MRE. Los

resultados del sistema sin el campo magnético se muestran en la figura 3.28 y

tabla 3.8.

Tabla 3.8: Valores base de los MREs a OT

0% 10% 30%
Masa Efectiva (kg) 0.143 0.145 0.148
Rigidez (N/m) 45327.451 | 78035.197 | 129351.417
Amortiguacion (Ns/m) 12.586 15.251 24.226
Relacion de Amortiguacién (%) 7.816 7.168 8.754
Frecuencia Natural del Programa (Hz) | 89.34 115.6 148.1
Frecuencia Natural por Ajuste de 89.33 116.456 148.219
Curva (Hz)
Relacion k/c ((N/m)/(Ns/m)) 3601.41 5116.726 | 5339.352

La relacion k/c es utilizado para calcular el valor de amortiguacion dado un valor

de rigidez. En base a los datos las particulas de hierro agregan rigidez y

amortiguacion, pero la relacién de amortiguacion entre muestras no varia del

+2%. Los resultados para los MRES con campo magnético se muestran en la

tabla 3.9.
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Tabla 3.9: Propiedades de los MREs expuesto a campos magnéticos

MRE |1 PMyOV |1PMy 18V
Campo Magnético (T) 0.07 0.127
10% | 129686.602 | 155024.482
Rigidez (N/m)
30% | 191012.376 | 269987.739
_ _ 10% | 30.41 28.44
Amortiguacion (Ns/m)
30% | 52.39 38.58
10% | 11.088 9.387
Relacion de Amortiguacién (%)
30% | 15.739 9.65
10% | 149.081 163.265
Frecuencia Natural Amortiguada (Hz)
30% | 177.82 213.009
. 10% | 66.189 98.659
Incremento de Rigidez Ak (%)
30% | 47.669 108.724
10% | 4264.603 5450.931
Relacién k/c ((N/m)/(Ns/m))
30% | 3645.97 6998.126

De la tabla 3.9, la rigidez de los MREs incrementa conforme el campo magnético

incrementa. La amortiguacién incrementa con el iman permanente, pero con el

electroiman su valor decrementa.

3.3.1 Modelo con el amortiguador de masa sintonizado

Con los datos experimentales, el modelo de la seccion 3.2 se debe actualizar

para incluir el amortiguador de masa sintonizado. En la figura 3.29, el modelo

Kelvin-Voigt fue agregado, z se cambié por z; y z, fue agregado para describir el

movimiento del MRE. Adicionalmente, las ecuaciones (3.1) al (3.5) fueron

modificadas en ecuaciones (3.8) al (3.12).
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Figura 3.29: Placa Aeroelastica con el amortiguador de masa sintonizada

m —mlA, 0
A= [-mh JA 0 (3.8)
0 0 M
1 1
Evaal —;pv5a16 0
pvB = —%vaal(ec +6) %vaalc?(ec +6) 0 (3.9)
0 0 0
1 .2
0 5PV Sa, 0
2¢ —
pv°C =g —%pv25a1(80+ 5 0 (3.10)
0 0 0
Cm —Ayey  —Cy
—Cm Apcum Cm
E=
ki +ky+ ky —(P+ 8k +(c—P—=08)k, —Ayky —ky
—P+8ki+(c—P -8k, —Ayky (P +8)2%k i+ (c—P—08)2%k,+ A ky Ayky

(3.12)

Donde M es la masa efectiva del absorbedor dindmico, k,, es la rigidez del MRE,
cy es la amortiguacion del MRE y A, es la distancia entre z; y z,. La
amortiguacion estructural ahora influencia el sistema mientras la rigidez y

amortiguacién aerodinamica no cambian porque el MRE no interactta con el aire.
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Las propiedades mecanicas se pueden establecer de datos experimentales pero
la frecuencia natural sintonizada, la cual determina M, ky y cy; Yy Ay se debe
calcular. Precaucion se debe tomar en ambas variables porque ligeras
variaciones en la frecuencia pueden incrementar o decrementar la velocidad de
flutter [9]. Mientras A,, cambia la posicion de la fuerza y por lo tanto produce un
momento diferente. Si el MRE estda exactamente en el centro elastico, solo

fuerzas son generadas y el MRE no interactla con el grado de libertad rotacional.

El método para seleccionar las dos variables serd de la misma manera al centro
elastico y centro de gravedad. Un mapa sera generado al grafica la velocidad de
inestabilidad al variar la posicionde 0 ac y unrango de 0.5wpr < Wy, < 1.5Wkg,
donde wgr €s la frecuencia natural traslacional en flutter, wryz €s la frecuencia
natural rotacional en flutter y wy,,, .. €s la frecuencia natural no amortiguada del
MRE. Estos valores son teédricos y solo servirdn para aproximar la la frecuencia
sintonizada real usando datos numéricos. Solo 0% de particulas de hierro sera
considerado como referencia para el método pasivo, M es la masa efectiva de la
tabla 3.7, kj, es calculado de la frecuencia natural y cy es directamente
proporcional a k,, al utilizar el modelo Kelvin-Voigt, el cual establece el médulo
elastico y viscosidad es constante en el material [54]. La figura 3.30 muestra los

resultados.
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Figura 3.30: Velocidad de inestabilidad de la placa incluyendo el MRE. Las
lineas discontinuas representan las frecuencias de flutter y la linea discontinua

con punto es el promedio de ambas frecuencias.

Como fue establecido anteriormente, la sintonizacién de la frecuencia natural, de
acuerdo a la figura 3.30, es importante porque se detecta una linea divisora entre
la velocidad méaxima y minima de flutter en cada posicion del MRE. El valor
maximo del mapa se encuentra en la posicién 0, la razén es porque el centro de
gravedad del sistema se acerca al centro aerodinamico. La frecuencia
seleccionada es el promedio de ambas frecuencias de flutter, con valor de 2.745
Hz, y la posicion en 0. Las gréficas de vw,, y v{ de la configuracion se muestran

en la figura 3.31.
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Figura 3.31: Graficas vw,, y v{ para a) y b) respectivamente considerando la

prediccion original sin el absorbedor dindmico y con el absorbedor dindmico

Las graficas muestran una separacion en comparacioén a los modos originales.
La velocidad de flutter final es de 8.4 m/s, comparado a los 6.7 m/s originales
representa un incremento tedrico del 25.3% con solo incrementar 4.57% la masa
del ala, el cual es la masa del MRE y electroiman. De referencia, los
absorbedores dinamicos lineales de Verstraelen’s tenia frecuencias con valore

entre el 90% y 100% del promedio de las frecuencias de flutter [9] y apoya la
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decisidn de seleccionar el promedio para introducirlo como valor en ANSYS para

la validacidon numérica.
3.3.2 Método numérico con el amortiguador de masa sintonizado

Usando el mismo modelo de la seccién 3.2.3, un cubo de 1 cm?®con densidad de
143 g/cm® es la masa efectiva. Los valores del resorte y amortiguador, usando
una frecuencia de 2.517 HZ, son 35.782 N/m y 0.01 Ns/m. Esto da una relacion
de amortiguacion del 0.22% por lo tanto el sistema secundario actua
principalmente como un sistema masa-resorte. Como en la seccién 3.2.3, la tabla
3.10 y figuras 3.32 al 3.37 muestran las frecuencias y modos naturales con el

amortiguador de masa sintonizado.

Tabla 3.10: Comparacién de las frecuencias naturales con el absorbedor

dindmico en Hz

Matlab ANSYS Error
Primero 2.082 2.0791 0.139%
Segundo 2.676 2.5094 6.639%
Tercero 3.747 3.7275 0.523%
Cuarto - 51.445 --
Quinto -- 84.296 --
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Figura 3.32: Sistema placa-resorte con el amortiguador de masa sintonizado

para simulacion modal y transitoria
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Figura 3.33: Primer modo natural con el absorbedor dinamico, 2.079 Hz
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Figura 3.34: Segundo modo natural con el absorbedor dinamico, 2.5 Hz
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Figura 3.35: Tercer modo natural con el absorbedor dinamico, 3.72 Hz
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Figura 3.36: Cuarto modo natural con el absorbedor dindmico, 51.44 Hz
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Figura 3.37: Quinto modo natural con el absorbedor dinamico, 84.29 Hz
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Los resultados del dominio del tiempo se muestran en las figuras 3.38 y 3.39. De
los datos, conforme aumenta la velocidad del aire el control pasivo reduce la
amplitud y el tiempo necesario en alcanzar el punto de equilibrio en comparacion
al sistema por si solo. La nueva velocidad del aire alcanz6 10 m/sy a 10.5 m/s el
sistema se vuelve inestable, dando un incremento del 5.26%. En las figuras 3.39
y 3.40, el FRF de la placa con y sin el absorbedor dinamico son mostrados. Como
se esperaba, las frecuencias originales son separadas. En bajas velocidades, el
FRF no detecta el segundo modo porque el método pasivo no esta disenado para
valores debajo la velocidad de flutter. Conforme se acerca a la velocidad de flutter
original, la receptancia del segundo modo va incrementando. En las tablas 3.11
y 3.12, los resultados usando vibrationdata son incluidos. La herramienta no logré
detectar el segundo modo a bajas velocidades y la mayoria de los valores
incluidos en la tabla 3.11 es el tercer modo. En la figura 3.42, los datos obtenidos
de ANSYS para la placa son comparados con los datos originales analiticos y
numéricos. Los datos escogidos para la figura son el primer y tercer modo del
sensor 1y el segundo modo del sensor 2.
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rojo sin el control pasivo
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8m/sf)v=9m/s g)v=10m/s. A linea azul representa el sistema con control

pasivo y el rojo sin el control pasivo
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Figura 3.41: Comparacién en el dominio de la frecuencia del sensor 2 a
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8m/sf)v=9m/s g) v=10m/s. A linea azul representa el sistema con control

pasivo y el rojo sin el control pasivo
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Tabla 3.11: Frecuencias Naturales obtenidas del Vibrationdata con el

absorbedor dinamico en Hz

Sensor 1 Sensor 2
Velocidad ler 2do 3er ler 2do 3er
(m/s) Modo Modo Modo Modo Modo Modo
5 2.0938 3.5534 3.6037 | 2.0934 3.5826 3.7604
6 2.1121 3.5357 3.5517 | 2.1098 3.5171 3.6591
7 2.1269 3.4597 3.4901 2.1186 3.4285 3.5577
8 2.1315 3.3056 3.4075 | 2.1028 2.5695 3.2916
9 2.1482 3.0139 3.3101 2.0145 2.8004 3.4002
10 2.2174 2.5541 2.7804 | 2.2215 2.7837 3.1784

Tabla 3.12: Relaciones de Amortiguacion obtenidas del Vibrationdata con el

absorbedor dinamico en Ns/m

Sensor 1 Sensor 2
Velocidad ler 2do 3er ler 2do 3er
(m/s) Modo Modo Modo Modo Modo Modo
5 0.0343 0.0885 0.0303 | 0.0332 0.0283 0.1115
6 0.0444 0.1190 0.0363 | 0.0434 0.0338 0.1127
7 0.0557 0.1465 0.0449 | 0.0579 0.0409 0.1057
8 0.0666 0.1534 0.0587 | 0.0770 0.0046 0.0482
9 0.0676 0.0480 0.0985 | 0.0844 0.0559 0.0460
10 0.0430 0.4214 0.0158 | 0.0402 0.0037 0.0841
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Figura 3.42: Graficas vw, y v{ dado en a) y b) con los valores analiticos en

3.3.3 Control conmutativo con el método numérico

Matlab y los datos de ANSYS con y sin el control pasivo

12

Para similar el efecto del control semi-activo, un elemento debe ser capaz de

cambiar sus propiedades de acuerdo con los grados de libertad. De la libreria de

ANSYS, el elemento COMBIN37 tiene la capacidad de encenderse y apagarse

en base de nodos de control [55] y en la figura 3.43 el elemento es mostrado.
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Figura 3.43: llustracion de COMBIN37 funcionando en el eje Y del Manual de
ANSYS [55]

De acuerdo al manual, estas son las limitaciones del elemento para los propésitos

de esta simulacion:

¢ Los nodos de control deben estar exactamente alineados al eje de trabajo,
por ejemplo si el eje Y es seleccionado ambos nodos de control deben
formar una linea paralela al eje Y.

e Solo un grado de libertad se puede medir por elemento. Si se requiere
medir desplazamiento y velocidad, minimo dos elementos COMBIN37 se
necesitan.

e COMBIN37 es parte de la libreria de APDL y Workbench no lo incluye, por
lo tanto un textot se debe crear en Workbench para declarar la inclusién
del elemento y cualquier pos-procesamiento necesario del elemento.

e No existe una representacion visual del element en Workbench porque
solamente se corre en el entorno de APDL.

Usando Ec. (2.38), la ecuacion definida que determina si Ak.f; es agregado o
removido es mostrado en la Ec. (3.8) [28]. La rigidez incrementa cuando la
velocidad y desplazamiento tienen el mismo signo o, en otras palabras, cuando
la direccion de desplazamiento se aleja de su estado neutro. De otra manera, la
rigidez decrementa cuando el resorte se regresa a su posicidén neutral.

0 (xx<0) (3.8)

ke = |
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El modelo de la simulacién se muestra en la figura 3.44. La necesidad de cuatro
elementos es para incluir los ciclos positivos y negativos. Para verificar si el
elemento puede simular el algoritmo de conmutacion, una version simplificada
donde solo el ciclo negativo hay cambio es explicado en el Apéndice B, también

para un mejor entendimiento en como escribir los comandos de APDL.

%

| |
combin37 combin37
Ar >0 Axr <0
l ks g ==lecs
combin37 combin37
Az >0 At < ()

‘ m |

ls

Figura 3.44: Modelo equivalente a la figura 2.30 y Ec. (3.8) usando COMBIN37

Los valores de la simulacion se muestran en la tabla 3.13. Se calcularon al
escalar proporcionalmente los valores del resorte y amortiguador equivalente
para obtener la misma frecuencia natural de 2.517 Hz. Se asumi6 que la masa
equivalente no cambia al escalar las propiedades mecanicas del MRE.

Tabla 3.13: Valores de cada COMBIN37 dependiendo del MRE utilizado

10% 30%

Masa (kg) 0.145 0.148
kpyp (N/m) 36.265 37.015
kqigy (N/m) 43.35 52.319
Akerr (N/m) 7.085 15.304

cpm (Ns/m) 0.0085 0.01
c1gy (Ns/m) 0.0079 0.007
Acerr (Ns/m) -0.0006 -0.003
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Como se establecid en el cuarto punto, no hay imagen de la configuracién final

en Workbench y solamente los resultados se muestran. Adicionalmente, por la

no-linealidad creada por el elemento, el tiempo de busqueda se reduccién de 10

segundos a cinco para evitar el aumento del tiempo que la computadora tarda en

procesar. El Apéndice D contiene los comandos de APDL usados de esta

seccion. Solamente tres velocidades fueron simuladas y sus resultados se

muestran en las figuras 3.45 y 3.46.

Displacement (m) Displacement (m)

Displacement (m)

. x107° |
\ No Control
| | Passive Control
2 ‘ f f [ ( i MRE 10% \
/‘\ | MRE 30%
0 | \ \ \ ( \ \ ' | 'A " \W &
2 / , | / ‘ ' ’ y
| | | | | | | |
0 0.5 1 1.5 2 25 3 3.5 4 4.5 5
Time (s)
a)
x107°

No Control
Passive Control |+
MRE 10%
MRE 30% —

Time (s)

Passive Control
MRE 10%
MRE 30%

Figura 3.45: Comparacion del dominio del tiempo en el sensor 1 para diversas

velocidades a) Sin aire b) v =10m/s c) v = 10.5m/s
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Figura 3.46: Comparacion del dominio del tiempo en el sensor 2 para diversas

velocidades a) Sin aire b) v =10m/s c) v = 10.5m/s

Se puede observar el uso del control semi-activo porque el tiempo para regresar
al estado neutro se redujo en comparacion al método pasivo. Adicionalmente, el
MRE de 30% funciona mejor en disipar energia en comparacion al MRE de 10%.
De los datos de la tabla 3.12, ambas propiedades de rigidez son similares con
solo el iman permanente. El de 30% tiene mejor efecto de disipacién es porque
Ak.sr es mayor al 10%. Aunque no se aumenta la velocidad de flutter en
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comparacién al método pasivo, la rapida estabilizacién y reduccién de amplitud

es una importante ventaja en utilizar el método semi-activo.
3.4 Resumen

En este capitulo el modelo matematico de un caso cuasi-estatico fue utilizado
para predecir el cambio de frecuencias naturales y relaciones de amortiguacion.
Los valores usados en el modelo son basados de suposiciones como la Teoria
de Perfiles Delgados rigidez de alargamientos bajos y caracteristicas del tunel de
viento disponible en el CllIA. Los resultados fueron comparados en ANSYS
Workbench usando el médulo de acoplamiento de sistemas. El analisis transitorio
y Fluent fueron conectados para analizar la interaccién fluido-estructura y dos
sensores fueron usados para exportar los desplazamientos de la simulacién. Con
el uso de FFT y Vibrationdata, las frecuencias naturales y relaciones de
amortiguaciéon fueron extraidos de los datos y la comparacién muestra las
frecuencias naturales coinciden hasta los 6m/s. Mientras tanto las relaciones de
amortiguaciéon son bajas o altas en dependiendo del modo y el modelo cuasi-
estatico subestima la velocidad de flutter, con un valor entre 9.5 m/sy 10 m/s. Al
agregar el amortiguador de masa sintonizado de forma pasivo o semi-activo la
velocidad de flutter incremente entre 10 m/s y 10.5 m/s, un incremento
aproximado del 5.26% sin absorbedor dinamico. La distincién entre el método
pasivo, el MRE de 10% y MRE de 30% es notable con los resultados en el
dominio del tiempo. Particularmente es importante notar el tiempo para disipar la
energia es mas corta en el MRE de 30%, seguido por el de 10% y al dltimo el

método pasivo.
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CAPITULO 4
CONCLUSIONES GENERALES Y RECOMENDACIONES
4.1 Conclusiones Generales

Desde que fue primeramente estudiado, flutter ha sido un problema de disefio
para cualquier cuerpo que interactua con el aire. En aeronautica, la eficiencia en
reducir el peso de la estructura pierde sentido cuando la estructura necesita masa
para evitar inestabilidades aeroelasticos. Ahora se necesitan nuevos métodos y
técnicas para reducir o, si es posible, completamente negar los efectos
destructivos de la interaccion fluido-estructura. Tomando una idea de ingenieria
civil, el amortiguador de masa sintonizado es una simple solucion y ha sido
utiizado en supresidbn de flutter para ingenieria civil y aeronautica.
Matematicamente el absorbedor dinamico funciona para separar las frecuencias
naturales del sistema y retrasar la unién de las frecuencias. Pero sus limitaciones
surgen cuando supera la velocidad de flutter porque solamente esta disefiado
para una velocidad, un problema comun para técnicas pasivas. Esta limitacion se
puede remover al utilizar técnicas pasivas no-lineales o métodos semi-activos. Lo
segundo se puede obtener al utilizar materiales inteligentes para cambiar sus
propiedades mecéanicas y los MRE son una posible eleccion. El estado del arte
de los MREs esta limitado a solamente a soluciones teoricas y experimentos de
laboratorio como un absorbedor dindmico. Comparado a un MRD, el MRE no ha

sido estudiado como un material para supresion de flutter.

En esta investigacion, el primer amortiguador de masa sintonizado usando MREs
para flutter ha sido analizado con un algoritmo semi-activo simple y comparado
con su versidn pasiva. Se realizd un sistema placa-resorte en MATLAB y
simulado en ANSYS. Las conclusiones son:

e Como esperado, se incrementd la velocidad de flutter con los métodos
pasivo y semi-activos. Ambos tienen la capacidad de separar las
frecuencias y retrasar el efecto de flutter.

86



e EI algoritmo conmutador, aun siendo simple, agrega un efecto de
amortiguacion en el sistema y se demuestra al decrementar el tiempo
necesario para alcanzar el punto neutro y retrasar el aumento de amplitud
por ciclo. También significa un incremento en la velocidad de flutter.

e Al agregar particulas de hierro resulta en un incremento de la rigidez al ser
expuesto a un campo magnético. El incremento mejora el efecto de

amortiguacion con el conmutador.

En general, el cambio de control pasivo a control semi-activo de un amortiguador
de masa sintonizado con el uso de MREs obtuvo mejores resultados y un MRE
incrementa la amortiguacion del sistema, por consiguiente, incrementa la

velocidad de flutter en comparacién al método pasivo.
4.2 Recomendaciones

Para mejorar esta area de investigacion, se mencionan algunas

recomendaciones:

e Los datos actuales estan basados de métodos analiticos y numéricos. Se
necesita un experimento con datos reales, en especial el absorbedor
dinamico.

e Mejorar el modelo matematico para predecir con mayor exactitud la
velocidad de flutter. El asumir un efecto cuasi-estatico es el primer paso y
no incluye términos dependientes de frecuencia.

e Como punto de comienzo, el algoritmo conmutable es un método
aceptable para introducir los MREs. Existen otros algoritmos para
aplicaciones semi-activas y se pueden implementar al sistema.

e Un ala flexible es el siguiente paso para implementar un escenario real

para los MREs.
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APENDICE A
MODELO CUASI-ESTATICO

El modelo matematico establecido en la seccién 3.1 es la combinacidén de dos
diagramas de cuerpo libre: fuerzas estructurales y fuerzas aerodinamicas. El

modelo se vuelve a mostrar en la figura A.1.

/NL
(’/’—1 ACG’
v
— (00 : a
ec )
ki k X ko
7 . : T

Figura A.1: Modelo aeroelastico para analisis matematico

Tres puntos son importantes en localizar para escribir las ecuaciones. Estas son
el centro aerodinamico, centro de gravedad y centro elastica. El centro
aerodinamico para este caso esta a c/4 del borde de ataque basado en las
suposiciones del capitulo 3. El centro de gravedad se puede aproximar usando
Solidworks o ANSYS y la posicidén es necesario para calcular el valor de Ag. El
centro elastico es dependiente de las fuerzas elasticas causadas por los resortes
y es necesario para determinar la velocidad de inmersién. Para calcular el valor
P, la distancia entre el borde de ataque y centro elastico, una suma de momentos
en el centro eléstico se debe hacer y el modelo utilizado se muestran en la figura
A2

ko
ky+ks

YM,. =0=kP—ky,(c—P)—>P= c (A.1)
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Figura A.2: Localizacion del centro elastico (E.C.)

Usando la Segunda Ley de Newton, la ecuacién diferencial de la figura A.1 es

obtenida:

M, =]6 — mzcg = Fi,(P+6) — F,(c — P —6) + L(ec + 6) (A-2)

Donde z., es el movimiento traslacional del centro de gravedad y F,, con F, son
las fuerzas de ambos resortes. Como los desplazamientos de ambos resortes y
centro de gravedad no coinciden con la posicion de z, se debe transformar los
grados de libertad. Al asumir pequenos angulos y usando la figura A.3 para

determinar la ecuacién, los cambios de ejes son:

Figure A.3: Movimiento de la placa con desplazamiento positivo zy 8
zy=z—0(P+Y9)

z,=z+6(c—P—9) (A.3)
Zeg =2z — 00,
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Donde z, y z, son los desplazamientos para k; y k, respectivamente. Al combinar
las ecuaciones (2.5), (A.2) y (A.3) y reorganizar los términos, dejando aparte L

como una fuerza externa, la ecuacion de movimiento es:

mzZ —mlg,0 + [ky + kplz + [-(P + 8k, + (c — P — 6)k,]60 = —L
{—mACgZ' +1,0 +[—(P+8)ki+ (c—P—8)ky]z+[(P+8)>+ (c —p — 6)?]0 = L(ec + 5)

(A.4)

Donde J, es el resultado de combinar términos utilizando el Teorema de Ejes

Paralelos [56] y para este caso:
J: =]+ mA%‘g (A.5)

De la Ec. (A.4), los valores de la matriz A, D y E se pueden determinar y los
resultados son la Ec. (3.1), Ec. (3.4) y Ec. (3.5). Ahora considerando L, utilizando
“strip theory”, Ec. (2.33) y la figura A.3 para cambiar del centro elastico a z, su

valor es:

1 1 oc 1 1 .1 .
L= EpszaOa = EpszaO (0 + 27) = EpszaOH +-pSvagz — 5 pSvay6o

(A.6)

De Ec. (A.4) y Ec. (A.6) el valor combinado de pvB y pv?C resulta la Ec. (3.2) y
Ec. (3.3).

De este punto, combinaciones especiales seran explicadas al mover la
coordenada z y el centro elastico para manipular los valores de la matriz A, B, C
y E. La primera combinacion, la manera clasica de establecer las ecuaciones de
aeroelasticidad [6][8], es mover la coordenada z al centro elastico. Esto significa

un valor ¢ igual a cero y transforma la Ec. (3.2), Ec. (3.3) y Ec. (3.5) en:

%vaal 0
ppB = 1 (A7)
—Evaalec 0
1 .2
) 0 5PV Say
pv-C = " (A.8)
0 —Epszalec



E

_ [tk 0 ] A9)

0 P2k1+(C_P)2k2
El mayor cambio es Ec. (A.9), donde muestra desacoplamiento elastic structural
y se puede calcular las frecuencias naturales del sistema cuando v = 0 usando
la forma general de Ec. (2.8). Esto es verdad porque no hay amortiguacion

estructural en el sistema.

La segunda combinacion es establecer el centro elastico y la coordenada z
exactamente en la mitad. Se desarrolla cuando k; = k,, usando ahora la forma

general k, y simplifica las Ecs. (A.7) a (A.9) en:

-pvSay 0
pvB=| 2 (A7)
—=-pvSa;b 0
0 =-pviSa,
pviC = 2 (A.8)
0 —=pviSa,b
_ 2k 0
E=| ) Zkbz] (A.9)

Donde b es igual a la mitad de la cuerda y es utilizado como variable para anélisis
aeroelastico [6][8]. La rigidez torsional, de acuerdo a (A.9), solo depende de la
mitad de la cuerda.

La tercera combinacidén es mover el centro elastico y eje z al centro aerodinamico,

el cual neutraliza el momento causado por L.

1
pvB = vaSal 0] (A.10)
0 0
0 pv2Sa
ppzc = 2'0 1 (A11)
0 0

Como A0A depende de la velocidad de inmersion, Ec. (A.11) todavia acopla el
movimiento axial y torsional. Por lo tanto, el centro de gravedad determina si el

sistema es estable o inestable.
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La dultima combinacion en establecer es la coordenada z en el centro de gravedad
y la condicion de desacoplamiento inercial se obtiene. Al combinar el centro
aerodinamico, centro elastico y centro de gravedad, solo Ec. (A.11) es el Unico

termino donde el acoplamiento se preserva.

A=|m 0]

=lo ; (A.12)

Para un previo prototipo de una placa, sus parametros se muestran en la tabla
A.1, varios mapas de inestabilidad fueron creado para una comprehension de los
efectos de la rigidez, masa y momento de inercia afectan al analisis. El mapa de

referencia se muestra en la figura A.4.

Tabla A.1: Valores de un Prototipo Previo

Cuerda c (m) 0.5
Envergadura 2s (m) 0.7
Superficie S (m?) 0.35
Alargamiento (AR) 1.4
Pendiente de Sustentacién a; (1/°) 2n
Densidad del Aire al NMM p (kg/m3) | 1.225
Masa m (kQ) 1
Momento de Inercia J (kg-m?) 0.1

Declarado previamente en el capitulo 3, las lineas discontinuas Negras
representan el centro aerodinamico y la linea blanca es cuando el centro de
gravedad y el centro elastico coinciden. Las lineas crean zonas exactas de
divergencia, arriba-izquierda, y flutter, abajo derecha. Adicionalmente, una curva
especial cruza cada zona y establece zonas estables e inestables. La maxima
velocidad de busqueda fue 150 m/s, con 50 m/s arriba del rango incompresible,
pero muestra una mejor imagen de las zonas. Para la figura A.5, la rigidez fue
incrementando y solamente la velocidad de inestabilidad incrementa, reafirmando
la sensibilidad de estructuras de baja rigidez.
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Instability Speed (m/s) k,_,_, = 1000 N/m m = 1kg J = 0.1 kg-m?

1 150

Divergence
Divergence +"  Unstable

AC

Elastic Center Position/chord

Flutter

Flutter

0
0 01 02 03 04 05 06 0OF 08 09 1

Center of Gravity Position/chord

Figura A.4: Mapa de Inestabilidad base basado de los valores de la tabla A.1

Instability Speed (m's) k., =2000 Nim m = 1kg J = 0.1 kg-m* Instability Speed (mis) k., =5000 Nim m = 1kg J = 0.1 kg-m*

150 150
- Divergence - Divergence
-] -]
5 . 100 5 100
E Divergence Unstable E Unstable
] ]
@ @
5 5
8 Flutter 8 Flutter
7 50 7 50
w w
Flutter
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
Center of Gravity Position/chord Center of Gravity Position/chord
a) b)

Figura A.5: Velocidad de inestabilidad al incrementar k;y¢q:- @) Kiotar =
2000 N/m, b) kypeqr = 5000 N/m

La siguiente parte es incrementar el momento de inercia y alcanzar el caso de un
sistema sin rotacion, con tres casos mostrados en la figura A.6. Conforma el valor
incrementa, la curva especial toma la forma de la linea horizontal del centro
aerodinamico. El resultado es una linea estable exactamente cuando el centro
elastico, actuando como un pivote, esta en el centro aerodinamico. Ademas, la

linea ahora divide la zona de divergencia, la parte superior, y la zona de flutter,

98



la zona inferior. La posicion del centro de gravedad no tiene efecto porque no es

posible rotar la placa.

Instability Speed (m/s) k= 1000 Nim m =1 kg J = 0.2 kg-m* Instability Speed (m/s) k., = 1000 Nim m =1 kg J = 0.5 kg-m*
1 150 1 150
08 0.8
0.8 0.8 e
Divergence Divergence
=) d =)
E o7 400 E o7 400
- 7P Divergence Unstable Siea
] g o
% o5 LT Unstable
-7} -7}
E E
8o4 8o4 o
2 2 At
8 : Flutter 50 ] ~ Divergence 0
o 03 5 03 .
e iz w )
0.2 0.2
Flutter :
5 Fhitter Flutter
0.1 / -
»~ Flutter
0® o 0 o
o 0.1 0.2 03 04 0.5 0.6 07 08 09 1 o 0.1 0.2 03 04 0.5 0.6 07 08 09 1
Center of Gravity Position/chord Center of Gravity Position/chord
a) b)
Instability Speed (m/s) k, ., = 1000 N/m m = 1 kg J = 1000 kg-m”
1 150
09
08
Divergence
- 4
& 07
5 : 100
E 06 Divergence
B
=]
L os .
2 Divergence
= .
8o e
2
T £ 50
@
w3 o
L e ey

(¥ Flutter,~
Flutter
.7 Flutter

o 0.1 02 03 04 05 06 07 08 09 1
Center of Gravity Position/chord

c)
Figura A.6: Velocidad de inestabilidad al incrementar J. a) ] = 0.2 kg - m?,b) ] =

0.5 kg -m?,c)J = 1000 kg - m?

El dltimo cambio es la masa, alcanzando el caso de un sistema sin movimiento
traslacional y tres casos se muestran en la figura A.7: Ahora la curva especial
toma la forma de la linea vertical del centro aerodinamico. Este resultado da
zonas exactamente definidas y separados por las lineas discontinuas.
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Instability Speed (m/s) kIMHWNNImm- 2kgJ=01 I:g-ln2 Instability Speed (m/s) kIMHWMN-'mm-Sng-l),'I I:g-inz

150 150
Unstable
: ‘Unstable

B Divergence P -
g - g Divergence -
EPT] Divergence 5
g g
G i a
1] e 1]
8 8
2 Flutter 2 Flutter
W 50 W 50
L] L]
o [rr}

F Flutter

_# " Flutter ,” Flutter
0 x 0
0 01 02 03 04 05 06 07 08 08 1 0 01 02 03 04 05 06 07 08 08 1
Center of Gravily Postion/chord Center of Gravity Postion/chord

a) b)

Instability Speed (m/s) k., = 1000 N/m m = 1000 kg J = 0.1 kg-m*
1

Unstable

Divergence

AC

Flutter 50

Elastic Center Position/chord

o 01 02 03 04 0.5 0.6 o7 0.8 08 1
Center of Gravity Position/chord

c)

Figura A.7: Velocidad de inestabilidad al incrementar m. a) m = 2 kg, b) m =
5kg,c) m =1000 kg
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APENDICE B
ELEMENTO COMBIN37 DE ANSYS

El apéndice fue escrito para explicar el proceso de como declarar el elemento
COMBINS37 para su uso. La imagen del elemento se vuelve a mostrar en la figura
B.1.

FSLIDE

WW_

| #—t— = AFORCE -+——————» |
z IMASI MAS

]
1 e K
‘)—'Y DAMP L } Control Nodes

Cperates in nodal coordinate system
KEYQPT{3) = 2 shown

X

Figura B.1: llustracion de COMBING7 funcionando en el eje Y del Manual de
ANSYS [55]

De la seccién 3.3.3, la segunda limitacién del elemento establece un elemento
por cada grado de libertad. Un algoritmo conmutador en ciclo negativo es
considerado para reducir el modelo a dos elementos. En la figura B.2 se muestra

la version simplificada del modelo.

Z 7

I

combin37

Ar <0

combin37
Ar <0

r

Figura B.2: Algoritmo conmutador modificado para su funcionamiento en el ciclo

negativo

Los valores utilizados se muestran en la tabla B.1. El objetivo es cambiar de
450 N/m a 900 N/M solamente si el desplazamiento y la velocidad son negativo
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por un tiempo total 0.5 sec. EI mismo proceso se realizé en SIMULINK para

comparar valores.

Tabla B.1: Valores del modelo simplificado

Masa (kQ) 0.143
ke (N/m) 450
Akess (N/m) 450

Para construir el modelo en Workbench, incluyendo los comandos de APDL en
el Apéndice C, estos fueron los pasos:

1. Construir en SpaceClaim un soporte, una masa y una masa de conexion.
La masa de conexion es utilizada para conectar los dos COMBIN37 y sud
densidad debes ser pequefia para evitar introducir fuerzas inerciales al
sistema. El soporte del sistema puede ser de cualquier dimensién porque
no contribuye efectos al sistema.

2. En los tres cuerpos, lineas son agregadas para generar intersecciones
exactamente en los centros. Esto es para el proceso de mallado y generar
nodos exactamente alineados al eje vertical. Un ejemplo es mostrado en

la figura B.3.

Figura B.3: Masa de conexion con lineas cruzando exactamente en el centro del

cuerpo

3. Dentro de “mechanical”’, crear un resorte en la carpeta de conexiones y

usar el selecto de vértices para manualmente conectar el soporte con la
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masa. En la figura B.4, la carpeta de conexiones y el selector de vértices

se muestran, mientras en la figura B.5 se muestra las propiedades del

resorte y en la figura B.6 se muestra el resorte.

El ..... v

Connections

L ” é Longitudinal - 5¥5-6'5olid To 5Y5-61Solid

REREERERR®

Figura B.4: La carpeta de conexiones en la ventana “Outine” y el icono de

=

selecciéon de vertices

Graphics Properties

Definition

Type Longitudinal
Langitudinal Stiffness | 450, N/m
Preload Mane
Suppressed Mo

Spring Length 1.e-001 m
Element APDL Mame

Scope

Scope Body-Body
Reference

Scoping Method

Geometry Selection

Applied By Remote Attachment
Scope 1 Vertex
Body

Coordinate System

Global Coordinate System

Reference ¥ Coordinate

-3.6736e-019 m

Reference Y Coordinate | 0,105 m

Reference Z Coordinate | 1.8709e-017 m
Pinball Region All

Mobile

Scoping Method Geometry Selection
Applied By Remote Attachment
Scope 1 Vertex

Body

Coordinate System

Global Coordinate System

Mobile X Coordinate

-8.6736e-019 m

Mobile ¥ Coordinate 5.e-003 m
Mobile £ Coordinate -4,3368e-019 m
Behavior Rigid

Pinball Region All

Figura B.5: Propiedades de resorte creado
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Masa =—> .

Y

Ll.
0.000 0.050 (rm) X
[ I

0.025

Figura B.6: Modelo del resorte de ANSYS Mechanical

4. Declarar una fuerza de impacto de 10 N de 0 a 0.1 segundos en la
direccién vertical. En esta simulacion es la direccién Y. La fuerza es
aplicada directamente en la masa. En la figura B.7 se muestra los datos

de la fuerza.
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» 0 O X Tabular Data

05 Steps | Time [s] | [ X M1 [[¥ VN |[¥ Z[M]
1 o - 0. 10, - 0.
2[1 [1e002 =0 10, =0,
3[1 |2e002 =0 0. = 0.
4[1 os 0. =0, 0.

Figura B.7: Datos de la fuerza declarada en Mechanical

5. Aplicar las condiciones de frontera en el sistema. En el soporte se aplica

la condicion de soporte fijo. Para ambas masas se aplica desplazamiento

remoto para restringir los movimientos rotacionales y traslacionales

dejando la translacién en Y libre. Las propiedades de desplazamiento

remoto se muestran en la figura B.8. De este punto, los cuerpos se mallan.

-|| Definition
Type
¥ Component
¥ Component
Z Component
Rotation X
Rotation ¥
Rotation Z
Suppressed
Behavior

Remote Displacement
0. m [step applied)
Free

0. m [step applied)

0. % [step applied]

0. % [step applied]

0. % [step applied]

Mo

Deformable

Figura B.8: Propiedades del desplazamiento remoto aplicado en las masas

6. Agregar los comandos de APDL usando “Commands” en la seccion de

insertar en la pestaina de “Home”. El comando se debe agregar en la

misma lista con las fuerzas y condiciones de frontera. La ventana de

comandas ahora se muestra cada vez que se selecciona, mostrado en la

figura B.9. La Ventana trabaja como un editor de texto y es donde cada

linea de APDL se escribe.
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Commands

F

7.

*GET, max_et,etyp, 0, num, max
et,max et+l, COMBIN37,1,2,2,1,1,0

HREAL, max_et+l
e, 1244,103,1244, €87

2,1,1,0

et,max_et+3, COMBIN37,1,2,2,1,1,0

Figura B.9: Ventana de comandos en Mechanical

Escribir “/PREP7” para empezar a declarar nuevos elementos que APDL
solo reconocera®*GET” es usado para obtener el valor maximo de los tipos
de elementos declarados y su valor es guardado en “max_et”. Esto es para
evitar sobrescribir elementos previamente mallados.
El comando “et” es donde cada COMBIN37 y sus caracteristicas son
declaradas. De la libreria de elementos [55], el orden de usar comando “et”
con COMBIN37, solamente la informacion relevante, es:
a. et: El nombre del comando.
b. ITYPE: El nimero del elemento. “max_et+1” es usado para
establecer el numero después del numero maximo.
COMBIN37: El nombre del elemento
Parametro de Control: El parametro en que los valores de
referencia se compararan. Para esta simulacién, 1 es usado para el
valor directo del grado de libertad y 2 es la primera derivada con

respecto al tiempo.
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e. Grado de Libertad para los Nodos de Control: El grado de libertad
en donde los nodos de control trabajaran. Debe ser la misma al
grado de libertad de los nodos activos.

f. Grado de Libertad para Nodos Activos: Los grados de libertad

donde los nodos activos trabajaran. Los valores son:

o1 uXx
2 uy
3 uz

g. Comportamiento del Rango ON-OFF: EN este caso, el valor es
usado para rangos Unicos.

h. Comportamiento de la Posicién ON-OFF: Para este caso el valor es
1 para el modo ON-OFF-ON del comportamiento del rango ON-
OFF. Esto se muestra en la figura B.10. Si el valor actual esta entre
los valores de referencia esta en el estado OFF, de otra manera
esta ON.

EEYOPT(4)=1 and KEYOPT(3

OFF _-’—

Off WAL oN '-.'.-‘-; CPAR
{or ONVAL) {or OFF VAL)

- ] e |a—

Figura B.10: Comportamiento ON-OFF-ON para COMBIN37 basado en las
entradas de la lista g. y h.

i. El ultimo valor es 0 pero no es necesario para esta simulacién.

9. Elcomando “r’ declara las constantes, el cual, combinadas con un tipo de
elemento, son las propiedades del elemento. El orden de que las
constantes son declaradas es:

a. r: El nombre del comando.
b. NSET: Un nimero de identificacién arbitraria. Se puede reciclar el
valor “max_et+1” pero hay que notar que no hace referencia al

comando “et
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c. STIF: El valor de rigidez del resorte. El valor de ambos elementos
es 900 porque estan en paralelo.

d. DAMP: El valor del coeficiente de amortiguacién. Para este caso,
no se agrega amortiguador.

e. ONVAL: El valor “ON” de control para la figura B.9. De la fuerza y
rigidez del resorte, el desplazamiento y velocidad no superan el
valor de 1 por lo tanto cualquier valor arriba de este es valido.

f. OFFVAL: El valor “OFF” de control para la figura B.9. El valor es 0.

g. AFORCE: La carga del elemento actuando como precarga del
sistema. Su valor es 0.

h. El resto de las constantes usando el comando “rmore” no son

necesarias para esta simulacion.

10.Los commandos “TYPE” y “REAL” establecer el tipo de element y las

11

constantes al declarar un nuevo elemento. Los valores son igual al ITYPE

y NSET de los comandos “et” y “r".

.El comando “e” declara el elemento seleccionado de “TYPE” y “REAL”

usando la identificacién de cada nodo. Antes de continuar, el usuario debe
conocer cuales nodos se utilizaran de Workbench. Los nodos son los
nodos creados en las intersecciones. Tome en consideracion las
identificaciones de los nodos pueden variar de cada usuario porque el
mallado pueden ser diferentes. Usando el seleccionador de nodos,
mostrado en la figura B.11, cada numero del nodo se visualiza en la barra
de estatus. Un ejemplo se muestra en la figura B.12.

a. e: El nombre del comando.

b. Nodo I: Primer nodo activo

c. Nodo J: Segundo nodo activo

d. Nodo K: Primer nodo de control

e. Nodo L: Segundo nodo de control

Select ™ Mode~ BE®
Figura B.11: El icono del seleccionador de nodos.
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Figura B.12: Ejemplo para obtener la identificacién del nodo del soporte.

12.Con cada commando analizado, tres elementos son creados. Dos
respresenta los elementos de la figura B.2. El tercero se crea con
referencias opuestas para evitar la masa de conexién se aleje por su
inercia cuando esta desconectada. Los nodos activos son las conexiones
entre cuerpos mientras los nodos de control son los nodos de conexion del
resorte.

13.Finalmente, escribir “FINISH” para salir de /PREP7 y escribir “/SOLU”
establecer APDL en modo de solucién para correr la simulacion.

No hubo post-procesamiento del COMBIN37, solo la fuerza de reaccion del
soporte se obtuvo junto el desplazamiento y velocidad de la masa. Para
SIMULINK, la ecuacién convertida en diagrama de bloques es:

. F—(k+Ak)x
5 = Fo(eran)
m

(B.1)

Donde Ak depende si el elemento se enciende o se apaga. El diagrama de
bloques es mostrado en la figura B.13 and la comparacién entre las fuerzas de
reaccion y desplazamientos se muestra en la figura B.14 y B.15. Hay que notar
que las fuerzas de entrada son ligeramente diferentes en la simulacion y
SIMULINK porque, mostrado en la figura B.7, ANSYS genera una pendiente entre
tiempos mientras SIMULINK genera un paso perfecto. La diferencia se nota en
el diagrama de espacio de estados mostrado en la figura B.16.
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10 Input Force

s - — »([J
1/m Displacement

A 4

=

=
¢

—

ifjul <0 &u2 <0) ul

merge else uz2

F
if{}
Out1 In1 900

else {}
Out1 In1 450

Figura B.13: Diagrama de bloques de la figura B.2 en SIMULINK

0.02 ‘

Simulink
ANSYS

0.015

0.01

0.005

Displacement (m)

-0.005

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4 0.45 0.5

Figura B.14: Desplazamiento en el dominio del tiempo para los resultados de
ANSYS y SIMULINK
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10 '

Simulink
ANSYS

Force (N)

15 | | | 1 | | 1 | |
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4 0.45 0.5

Time (s)

Figura B.15: Fuerzas de reaccion en el dominio del tiempo para los resultados
de ANSYS y SIMULINK. La fuerza hace brincos después de cada minimo pico

1 T T T T T T
Simulink
ANSYS
0.5 -
2 of .
£
Py
©
i)
L -05F .
1k -
15 1 I | | | |
-0.015 -0.01 -0.005 0 0.005 0.01 0.015 0.02

Displacement (m)

Figura B.16: Diagrama de fase con la velocidad y desplazamiento graficados.
En el tercer sector, negativo-negativo, la curva cada ciclo.
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APENDICE C

COMANDOS DE APDL PARA EL MODELO SIMPLIFICADO

/PREP7

Inode id 1244 & 103 in block

*GET,max_et,etyp,0,num,max
et,max_et+1,COMBIN37,1,2,2,1,1,0
r,max_et+1,900,0,0,5,0,0
RMORE,0,1,0,0,0,0,0

RMORE,0

TYPE,max_et+1

REAL,max_et+1

e,1244,103,1244,687

Inode id 133 & 687 in block

et,max_et+2,COMBIN37,2,2,2,1,1,0
r,max_et+2,900,0,0,5,0,0
RMORE,0,1,0,0,0,0,0

RMORE,0

TYPE,max_et+2

REAL,max_et+2

e,133,687,1244,687
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et,max_et+3,COMBIN37,1,2,2,1,1,0
r,max_et+3,900,0,0,-5,0,0
RMORE,0,1,0,0,0,0,0

RMORE,0

TYPE,max_et+3

REAL,max_et+3

e,133,687,1244,687

FINISH

/SOLU
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APENDICE D

COMANDOS DE APDL PARA EL SISTEMA PLACA-RESORTE

/PREP7

INegative Displacements and Velocity

*GET,max_et,etyp,0,num,max

et,max_et+1,COMBIN37,1,3,3,1,1,0
r,max_et+1,14.17,0,0,5,0,0
RMORE,0,1,0,0,0,0,0

RMORE,0

TYPE,max_et+1

REAL,max_et+1

e,59,142,569,211

et,max_et+2,COMBIN37,2,3,3,1,1,0
r,max_et+2,14.17,0,0,5,0,0
RMORE,0,1,0,0,0,0,0

RMORE,0

TYPE,max_et+2

REAL,max_et+2

e,148,211,59,211
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IPositive Displacements and Velocity
et,max_et+3,COMBIN37,1,3,3,1,1,0
r,max_et+3,14.17,0,0,-5,0,0
RMORE,0,1,0,0,0,0,0

RMORE,0

TYPE,max_et+3

REAL,max_et+3

e,62,8,62,206

et,max_et+4,COMBIN37,2,3,3,1,1,0
r,max_et+4,14.17,0,0,-5,0,0
RMORE,0,1,0,0,0,0,0

RMORE,0

TYPE,max_et+4

REAL,max_et+4

e,13,206,62,206

IRestrictions
et,max_et+5,COMBIN37,1,3,3,1,1,0
r,max_et+5,1000,0,0,-5,0,0
RMORE,0,1,0,0,0,0,0

RMORE,0
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TYPE,max_et+5
REAL,max_et+5

e, 148,211,569,211

et,max_et+6,COMBIN37,1,3,3,1,1,0
r,max_et+6,1000,0,0,5,0,0
RMORE,0,1,0,0,0,0,0

RMORE,0

TYPE,max_et+6

REAL,max_et+6

e,13,206,62,206

FINISH

/SOLU
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Facultad de Ingenieria Mecanica y Eléctrica

Subdireccion de Estudios de Posgrado

Pedro de Alba S/N, Ciudad Universitaria, C.P. 66451, San Nicolas de los Garza, N.L.

SR. COORDINADOR DEL PROGRAMA EDUCATIVO

Maestria en ciencias de la ingenieria aeronautica con orientacion en Estructuras, Materiales,
Dindmica de vuelo

1.- ¢ Considera que el aporte cientifico/tecnoldgico de la tesis tiene el nivel de
maestria/doctorado?

SI LI NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
El trabajo presentado por el Ingeniero Alfonso Ramirez Uribe con el requisito de completar sus estudios de
maestria demuestra ser una tesis completa y con el contenido y profundidad adecuados para ser
considerado como un aporte cientifico sustancial para el grado de maestria. El ingeniero Alfonso empez6
de manera temprana a desarrollar su trabajo de tesis, demostrando desde el inicio interés por el uso de
métodos alternativos, como materiales inteligentes y estructuras variables. Aplicar este tipo de
metodologias a problemas tan complejos como lo son los fenémenos aeroelésticos que combinan los
efectos de vibraciones estructurales y aerodindmica ha sido un gran logro en este trabajo de tesis. Este
trabajo contempla analisis teéricos y experimentales que aportan de manera positiv al entendimiento de
estos fendmenos y presenta potencial de aplicacion y trabajo a futuro.

2.- De acuerdo con la informacion confidencial que pudiese contener la tesis ;Considera que puede ser
publicada en lineas en el portal de la UANL?

SI LI NO
Comentarios (agregar un minimo de 200 caracteres)
El trabajo presentado por el Ingeniero Alfonso no cuenta con informacion sensible resultado de acuerdos de
secrecia y confidencialidad, secretos industriales, informacion de posibles solicitudes de patentes en
proceso. De esta forma, su publicacion en el portal de la Universidad es posible y positiva ya que ayudara a
difundir los contenidos en la comunidad cientifica y lograr un mayor alcance e impacto de estos.

Ciudad Universitaria Pedro de Alba s/n, C.P. 66455. A.P. 076 Revisiéon No. 1
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3.- ;Laredaccion de la tesis es clara y contiene todos los elementos segtin la metodologia cientifica?

X Sl O NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
El trabajo presentado como documento de tesis se ha redactado de forma clara y concisa. El capitulo 1
presenta claramente la metodologia cientifica, dando una vision general del estado del arte, los objetivos
principales y particulares, metodologia, y se describe claramente el contenido del trabajo de tesis. En los
capitulos siguientes se discute la teoria de respaldo, necesaria para la comprension del trabajo, las
descripciones teodricas y experimentales del procedimiento, asi como los resultados y la discusion de su
significado. Por ultimo se presentan conclusiones generales y recomendaciones para trabajo a futuro,
completando asi el trabajo de acuerdo a los estandares de una tesis de maestria de calidad.

4.- ;Hay impacto de la tesis en algin sector de la comunidad?

SI LI NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
La comunidad de la ingenieria aeronautica y aeroespacial es el principal sector que se ve beneficiado
gracias a los aportes en la supresion de vibraciones aeroelésticas, que es tema de gran interés para estas
ramas del saber. Ademas, estos problemas también aquejan a otras disciplinas, como lo es la ingenieria
civil. Es también importante mencionar que de forma general los aportes tambien son aplicables a la
vibracién de estructuras en general, debido a causas diversas.

5.- ¢;Hay congruencia entre los resultados obtenidos y objetivos propuestos?

S 0 NO
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Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)

En el capitulo 1 se declaran los objetivos principales y se encuadran con la debida metodologia. A medida
que la tesis transcurre, se demuestra el cumplimento de los mismos. Se plantea el desarrollo tedrico y
experimental de un dispositivo supresor de vibraciones mismo que se presenta de forma completa. A la vez,
se plantea la descripcion de las vibraciones aeroelésticas de un perfil alar simplificado, bajo diferentes
condiciones, y la aplicacion del dispositivo supresor. Todo esto se presenta y detalla de la manera debida
cumpliendo asi la congruencia entre objetivos y resultados

6.- El trabajo escrito ¢ posee las caracteristicas formales de una memoria de tesis

SI LI NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
Considero que se ha cumplido de manera cabal la redaccion de la memoria de tesis considerando todas las
caracteristicas debidas. Como se ha comentado ampliamente en los puntos previos, en particular la
pregunta 3, se presenta claramente el seguimiento del método cientifico al proponer una hipotesis en base
al estado del arte y el planteamiento del problema, presentar los objetivos y metodologia necesarios para
somprobar la hipétesis, y en los capitulos subsecuentes sentar las bases tedricas necesarias, presentar los
resultados de los experimentos y las simulaciones, y por ultimo, discutir los resultados demotrando el

cumplimiento de la hipétesis.

7.- Favor de emitir su recomendacion seleccionando una de las siguientes opciones:
Xl Aceptada para su defensa
[JAceptada con correcciones menores
[JAceptada con correcciones mayores
[JRechazada

Comentarios opcionales:
Haga clic o pulse aqui para escribir texto.

Revision No. 1
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Vigente a partir de: 18 de febrero 2019
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8.- Observaciones (utilizar tantas hojas en blanco como se necesite):

FACULTAD DE INGENIERIA MECANICA Y ELECTRICA

Dr. Diego Francisco Ledezma Ramirez.

Revisor

Avala:

Dr. Pedro Lgpez Cruz

Ciudad Universitaria Pedro de Alba s/n, C.P. 66455. A.P. 076
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INFORME RAZONADO

Universidad Auténoma de Nuevo Ledn

Facultad de Ingenieria Mecénica y Eléctrica

Subdireccién de Estudios de Posgrado

Pedro de Alba S/N, Ciudad Universitaria, C.P. 66451, San Nicolas de los Garza, N.L.
SR. COORDINADOR DEL PROGRAMA EDUCATIVO

Maestria en ingenieria aerondutica con orientacion en: estructuras

1.- ¢ Considera que el aporte cientifico/tecnolégico de la tesis tiene el nivel de
maestria/doctorado?

Sl LI NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
The thesis propose a new method to control the effects of flutter by a semi-active dynamic absorber using
magnetorheological elastomers. In the included chapters, some background history is presented for flutter
control, smart materials, and possible uses in aeroelasticity. The passive and switchable semi-active control
method has been implemented by an analytical analysis in MATLAB and simulation in ANSYS
Workbench. All of this work is new and of high technical level.

2.- De acuerdo con la informacién confidencial que pudiese contener la tesis ;Considera que puede ser
publicada en lineas en el portal de la UANL?

Sl LI NO
Comentarios (agregar un minimo de 200 caracteres)
I think the work can be shared on the UANL portal since no confidential information seems to be there.
However I would like to leave the judgment of this to the main supervisor.

Ciudad Universitaria Pedro de Alba s/n, C.P. 66455. A.P. 076 Revisién No. 1
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3.- (Laredaccioén de la tesis es clara y contiene todos los elementos segiin la metodologia cientifica?

Sl L NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
The arguments are proposed in a clear order and exposition. The literatura review, the analytical and
numerical simulations follow a clear logic and a scientific approach to the subject undere investigation.

4.- (Hay impacto de la tesis en algtn sector de la comunidad?

Sl L NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
The results of this thesis can be beneficial in the aeronautical sector since they may coadiuvate the
realisation of ligther and more stable aeroplanes.

5.- (Hay congruencia entre los resultados obtenidos y objetivos propuestos?

Sl LI NO

Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
The thesis has met all the declared objective. Although because of the COVID situation it has not been
possible to realise an experimental investigation the objective have been met.

6.- El trabajo escrito ;posee las caracteristicas formales de una memoria de tesis
Sl L NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
All the characteristics of a thesis such as structure, theroetical background, analytical analysis, numerical
investigation and discussions of the results are present.
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7.- Favor de emitir su recomendacion seleccionando una de las siguientes opciones:
X Aceptada para su defensa
[1Aceptada con correcciones menores
[JAceptada con correcciones mayores
[JRechazada

Comentarios opcionales:
Haga clic o pulse aqui para escribir texto.

8.- Observaciones (utilizar tantas hojas en blanco como se necesite):

£

Dr. Emiliano Rustighi

Revisor

Avala:

Dr. Pedro Lépez Cruz
Coordinador del programa educativo
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INFORME RAZONADO

Universidad Auténoma de Nuevo Ledn

Facultad de Ingenieria Mecanica y Eléctrica

Subdireccion de Estudios de Posgrado

Pedro de Alba S/N, Ciudad Universitaria, C.P. 66451, San Nicolas de los Garza, N.L.
SR. COORDINADOR DEL PROGRAMA EDUCATIVO

Maestria en ingenieria aerondutica con orientacion en estructuras

1.- ¢ Considera que el aporte cientifico/tecnoldgico de la tesis tiene el nivel de
maestria/doctorado?

SI LI NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
El Ingeniero Alfonso aporta informacion relevante al area de estructuras aeronauticas especificamente al

control de los modos de deformacion de las alas por efectos aerodinamicos con la ayuda de estructuras
magnetoreoldgicas manteniendo mas estable el vuelo en cindiciones adversas.

2.- De acuerdo con la informacion confidencial que pudiese contener la tesis ;Considera que puede ser
publicada en lineas en el portal de la UANL?

X SI LI NO
Comentarios (agregar un minimo de 200 caracteres)

De acuerdo a la informacion preestablecida y proporcionada por el Ingeniero Alfonso no existe ninglin
incinveniente en que la tesis sea publicada en linea en el portal de la UANL.

Ciudad Universitaria Pedro de Alba s/n, C.P. 66455. A.P. 076 Revisién No. 1
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3.- ;Laredaccion de la tesis es clara y contiene todos los elementos segtn la metodologia cientifica?
SI [1NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
La redaccion de la tesis es congruente con la metodologia cientifica, y la informacién proporcionada es
clara. La problematica y la hipdtesis dan una idea del trabajo que se planea realizar, durante el desarrollo de
este se tiene la idea principal sobre los resultados que se esperan, y asi poder hacer conclusiones.
4.- ;Hay impacto de la tesis en algtn sector de la comunidad?
SI LI NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
El impacto que tiene este trabajo es en controlar las deformaciones estructurales del ala que puede
ocacionar problemas o deficiencias aerodinamicas por medio de nuevas técnicas en estructuras, evitando
condiciones peligrosas.
5.- (Hay congruencia entre los resultados obtenidos y objetivos propuestos?
X Sl 1 NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
Existe la congruencia entre los objetivos y los resultados, los cuales aportaron buenas conclusiones.
6.- El trabajo escrito ;posee las caracteristicas formales de una memoria de tesis
SI 0 NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
El trabajo escrito (TESIS) cumple con los requerimientos o caracteristicas principales de una memoria de
tesis, tales como revision de bibliografia, planteamiento del problema, objetivos, hipotesis, metodologia,
resultyados, discusion de resultados y conclusiones. Todo lo anterior para dar paso a los posibles trabajos a
futuro que se puedan proponer para mejoras.
Ciudad Universitaria Pedro de Alba s/n. C.P. 66455. A.P. 076 Revision No. 1
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7.- Favor de emitir su recomendacion seleccionando una de las siguientes opciones:
X Aceptada para su defensa
[JAceptada con correcciones menores
LJAceptada con correcciones mayores
[JRechazada

Comentarios opcionales:
Haga clic o pulse aqui para escribir texto.

8.- Observaciones (utilizar tantas hojas en blanco como se necesite):

Dr. Marty Morales

-

C~Revisor

Avala:

Dr. Pedro Lopez Cryz
Coordinador del progr7fna fducativo
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Universidad Auténoma de Nuevo Ledn

Facultad de Ingenieria Mecénica y Eléctrica

Subdireccién de Estudios de Posgrado

Pedro de Alba S/N, Ciudad Universitaria, C.P. 66451, San Nicolas de los Garza, N.L.
SR. COORDINADOR DEL PROGRAMA EDUCATIVO

Maestria en ingenieria aeronautica con orientacion en: estructuras

1.- ¢ Considera que el aporte cientifico/tecnolégico de la tesis tiene el nivel de
maestria/doctorado?

Sl LI NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
La tesis del Ing. Alfonso Uribe Ramirez tiene gran congruencia en la parte aerondutica, y aporta en el
desarrollo tecnoldgico de control de flutter en estructuras. El Ing. Ramirez, explora nuevas formas de
controlar en forma activa y semiactiva las frecuencias naturales de estructuras utilizando estructuras
magnetoreoldgicas, la cuales logran un cambio muy grande en las frecuancias naturales sin excesivos
incrementos de masa (vital para la aerondutica). Esto permite explorar esta tecnologia para controlar el
flutter en aeronaves.

2.- De acuerdo con la informacién confidencial que pudiese contener la tesis ;Considera que puede ser
publicada en lineas en el portal de la UANL?

Sl LI NO

Comentarios (agregar un minimo de 200 caracteres)
El estudiante y director de la tesis manifiestan que no tienen inconveniente que se publique la tesis en el

portal de la UANL.
Ciudad Universitaria Pedro de Alba s/n, C.P. 66455. A.P. 076 Revision No. 1
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3.- (Laredaccién de la tesis es clara y contiene todos los elementos segin la metodologia cientifica?

Sl I NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
La redaccion tiene el nivel apropiado para su nivel. Clara y con formulaciones matemadticas cuando es
requerido. Utiliza el método cientifico de manera apropiada. Mediante revision del estado del arte, formula
interrogantes que conlleven a un mejor control del flutter en aeronaves. Férmula una hipétesis y
posteriormente mediante experimetacion la valida para llegar a sus conclusiones.

4.- (Hay impacto de la tesis en algin sector de la comunidad?

Sl 1 NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
El impacto principal es en el sector de la aerondutica. Con el presente trabajo, se contribuye en la bisqueda
de tecnologias que permitan evitar accidentes debido a vibraciones producidad con el flutter.

5.- (Hay congruencia entre los resultados obtenidos y objetivos propuestos?
Sl [JNO

Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)

El Ing. Uribe plantea sus objetivos al inicio de su tesis, los cuales, se van cumpliendo durante el proceso de
desarrollo del trabajo de tesis. Entre los principales se pueden mencionar: el estudio de modelos
aeroldsticos existentes, diseflo y de un prototipo virtual para explorar las fallas por flutter y validar

resultados.
Ciudad Universitaria Pedro de Alba s/n, C.P. 66455. A.P. 076 Revision No. 1
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6.- El trabajo escrito ;posee las caracteristicas formales de una memoria de tesis

Sl 1 NO
Comentarios (Agregar un minimo de 200 caracteres)
El documento tiene todos los elementos de una memoria de tesis en cuanto formato y contenido. En la
introduccidn plantea el anélisis del estado del arte, su hipétesis, objetivo y metodologia a seguir.
Posteriormente realiza una revision tedrica, para posteriormente, pasar el desarrollo, en el cual lleva a cabo
andlisis numéricos y simulacidnes; de los cuales presenta resultados y los discute. Al final, propone
recomendaciones para trabajo futuro.

7.- Favor de emitir su recomendacién seleccionando una de las siguientes opciones:
X Aceptada para su defensa
[JAceptada con correcciones menores
[JAceptada con correcciones mayores
[JRechazada

Comentarios opcionales:
Haga clic o pulse aqui para escribir texto.

8.- Observaciones (utilizar tantas hojas en blanco como s¢ nécesite):

Dr. Pedr pez Cruz

Revisor

Avala:

Dr. Pedro Lép¢z LCruz
Coordinador del programa educativo
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DICTAMEN DE TESIS DE GRADO

Resumir el aporte cientifico/tecnolégico de la tesis, asi como su impacto en el sector productivo de la
sociedad. Detallar los elementos de la metodologia cientifica que usted encontr6 en el documento, asi
como la relacién entre los resultados obtenidos y los objetivos propuestos. Indicar si existe algin
impedimento para que el documento sea publicado en el Portal de la UANL. Si la tesis no fue aprobada,
debe justificar por qué. Si hay correcciones, debera indicarse cuales son éstas.

La tesis del Ing. Alfonso Uribe Ramirez tiene gran congruencia en la parte aerondutica, y aporta en el
desarrollo tecnolégico de control de flutter en estructuras. El Ing. Ramirez, explora nuevas formas de
controlar en forma activa y semiactiva las frecuencias naturales de estructuras utilizando estructuras
magnetoreoldgicas, la cuales logran un cambio muy grande en las frecuancias naturales sin excesivos
incrementos de masa (vital para la aerondutica). Esto permite explorar esta tecnologia para controlar el
flutter en aeronaves. La redaccion tiene el nivel apropiado para su nivel. Clara y con formulaciones
matemadticas cuando es requerido. Utiliza el método cientifico de manera apropiada. El Ing. Uribe plantea
sus objetivos al inicio de su tesis, los cuales, se van cumpliendo durante el proceso de desarrollo del trabajo
de tesis. Entre los principales se pueden mencionar: el estudio de modelos aerolésticos existentes, disefio y
de un prototipo virtual para explorar las fallas por flutter y validar resultados. El documento tiene todos los
elementos de una memoria de tesis en cuanto formato y contenido.

Ciudad Universitaria Pedro de Alba s/n, C.P. 66455. A.P. 076 Revision No. 1
Suc. “F” San Nicolas de los Garza, Nuevo Ledn, México. Vigente a partir de: 18 de febrero 2019
Tel: (81) 8332 0903 / Conm.: 8329 4020 / Fax: (81) 8332 0904



IT-8-SPG-05-R08

UNIVERSIDAD AUTONOMA DE NUEVO LEON FACULTAD DE INGENIERIA MECANICA Y ELECTRICA

DECISION FINAL (Marque con una V)

APROBADA PARA SU DEFENSA v

APROBADA CON CORRECCIONES MENORES g

RECHAZADA |
Avala:

Dr. Pedro Lépez Cruz

Coordinador del programa edyéati}/o

Ciudad Universitaria Pedro de Alba s/n, C.P. 66455. A.P. 076 Revision No. 1
Suc. “F” San Nicolas de los Garza, Nuevo Ledn, México. Vigente a partir de: 18 de febrero 2019
Tel: (81) 8332 0903 / Conm.: 8329 4020 / Fax: (81) 8332 0904



