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Resumo: Esse trabalho consiste na elaboracdo de uma rotina capaz de concatenar os efeitos aerodindmi-
cos e estruturais em uma andlise simplificada de superficies de sustentacdo, tais como asas e estabilizadores
horizontais. Utilizando uma metodologia de elementos finitos para construcdo da malha estrutural baseada
em vigas e um método estaciondrio de andlise aerodindmica utilizando painéis, é possivel avaliar os efeitos
vibracionais de baixa frequéncia que atuam sobre a estrutura. Obteve-se um método numérico capaz de pa-
rametrizar os efeitos estruturais de forma preliminar, identificando por exemplo, os modos de vibragdo da
estrutura, suas frequéncias e verificando o comportamento da estrutura a partir de modificacées advindas de
efeitos aerodinamicos.
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1. INTRODUCAO

Aeroelasticidade € a drea do conhecimento na qual sdo estudadas as deformagdes de estruturas pela influén-
cia dos carregamentos dindmicos em voo. A aeroelasticidade engloba os efeitos inerciais (dinamica), estruturais
(mecénica dos s6lidos) e aerodindmicos (mecénica dos fluidos) do voo de aeronaves. O chamado Diagrama de
Collar ilustra sobreposi¢ao das cargas inerciais, aerodinamicas e eldsticas e seus respectivos efeitos na estrutura
da aeronave, como demonstra a fig. 1 (Kalthof, 2014).
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A: Cargas aerodinamicas Campos relacionados
E: Cargas_ elés_tigas V: Vibragdes mecéanicas
I: Cargas inerciais DS: Estabilidade dinamica
Eendmenos Aeroelasticos
F: Flutter
B: Buffering

Z: Resposta dinamica
L: Distribuicao de cargas
D: Divergéncia
C: Efetividade do controle
R: Control system reversal
DSA: Efeitos aeroelasticos sobre estabilidade dinamica
SSA: Efeitos aeroelasticos sobre estabilidade estatica

Figura 1. Diagrama de Collar. Adaptado de Bisplinghoff et al. (1955).

E comum na simulagio de aeronaves admitir que a estrutura é rigida e a aeronave comporta-se como um
corpo rigido visto que a maior parte de seus componentes ndo apresentarem grandes deformagdes. Todavia,
dentro do cendrio da industria aeroespacial contemporanea, estd sendo explorada a otimizagdo multidisciplinar
combinada com a aplicacdo de materiais compdsitos avancados, o que pode conferir maior flexibilidade a
estrutura de aeronaves. Desta forma, ocorre a interferéncia continua entre deformagdes sofridas na estrutura e
os carregamentos aerodindmicos subsequentes, resultando em um sistema que encontre-se constantemente sob
estado de alteracdo (Abbasi, 2010).

Assim, a compreensao da interdependéncia destes fatores e a formulacdo de métodos numéricos capazes
de simular tais efeitos, tornam-se cruciais para a andlise da integridade estrutural de aeronaves. Entretanto,
a captacdo de efeitos dindmicos sugere que os métodos utilizados também sejam dindmicos, ou seja, a ndao
estacionalidade de métodos aerodindmicos. Para anélises simplificadas, todavia, ndo € necessdrio este grau de
precisdo, uma vez que € possivel utilizar metodologias estaciondrias e obter precisdo satisfatoria em oscilagdes
de baixa frequéncia (Kalthof, 2014).

Logo, o presente trabalho busca desenvolver um método numérico baseado em elementos finitos e Vortex
Lattice Method para simular as intera¢des da deformacao estrutural com os carregamentos aerodinidmicos re-
sultantes em estruturas de sustentacdo de uma aeronave. Desse modo, € possivel identificar e reproduzir os
efeitos aeroeldsticos atuantes na aeronave durante o voo.

2. METODOLOGIA
2.1 Sistema de Coordenadas

Foi adotado um sistema de coordenadas padrdo, de modo a utilizar os eixos referenciais nas anélises se-
guintes. O eixo x consiste em uma linha imagindria que aponta do nariz para a cauda da aeronave, positivo em
direcdo a cauda. O eixo y € paralelo a asa e positivo em direcdo a Starboard (semi asa direita). Por fim, o eixo
z é sempre perpendicular a asa e positivo na dire¢cdo do intradorso para o extradorso.
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Figura 2. Sistema de eixos adotado.

2.2 Conceitos Estruturais

No que tange o modelo estrutural, foi utilizada uma rotina baseada em elementos finitos de vigas tridimen-
sionais de modo a conceber as matrizes de massa e rigidez da estrutura. De modo geral, as matrizes de massa
e rigidez sdo calculadas conforme a tabela 1. (Rao, 2008; Filho, 2013).

Tabela 1. Composi¢do das Matrizes de interesse.

CASO MASSA RIGIDEZ
) a2 1] _ga| 1l -1
Axial m = 5 12 k== 11
~ _ pAl 21 _JG 1 -1
Torc¢ao m = 5 12 k=45 11

(156 221 54  —13I] (12 61 —12 61 ]

~ _opA| 220 4P 131 3P _pr | 61 4P -6l 21

FlexdoZ | m =10 | 54 130 156 —22| | ¥ 7 |Z12 —e1 12 —el

|—131 =312 —221 4% | | 6l 202 —61 412 ]

onde A € a drea da secdo transversal, [ € o comprimento do elemento, J é 0 momento polar de inércia, p é a
densidade do material, I € o momento de inércia, £ é o mddulo de elasticidade e G é o mddulo de cisalhamento.
De forma semelhante, as matrizes podem ser compostas relativas a flexao y.

2.3 Conceitos Aerodinamicos

Para a andlise dos carregamentos no modelo aerodinamico, foi utilizado o Vortex Lattice Method onde a asa
¢ discretizada em um nuimero finito de painéis atrelados a vdrtices ferradura, de forma a obter as forgas que
atuam sobre a estrutura durante as condi¢des de voo impostas (Bertin e Cummings, 2014). Para este trabalho
sera considerado o caso estaciondrio, portanto deve-se assumir que as oscilagdes que ocorrem nas superficies
s@o de baixa frequéncia uma vez que ndo ¢ intuito do trabalho identificar os limites de instabilidade (Kalthof,
2014).

O VLM consiste na divisdo da superficie de sustentagdo em painéis ferradura, onde cada vértice ferradura
é subdivido em 3 segmentos distintos: AB, A, e Bs. Esses dois tltimos sdo linhas que partem dos pontos
A(Z19n,Y1n,%1n) € B(T2n,Y2n,225) € VA0 para o infinito na direcdo x, respectivamente. Dessa forma, um filamento
de vortex AB com intensidade I';, induz uma velocidade em um ponto C(x, y, z) tal que:

- T
Vap = ﬁ {Faclap}{Fac24p} (1)
onde
FaclAB:% Fac2ap = 7""{)-7;1—77{)-7;2 (2)
\7“1 X 7“2| 1 9

onde 7, 7| € 75 representam os vetores AB, AC e BC, respectivamente, como demonstra a fig. 3.
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Vorticity
vector

A = >c

Figura 3. Sistema de vértice e vetores distdncia. Retirado de Bertin e Cummings (2014).

Para os demais segmentos de vortices, as velocidades induzidas pelas linhas de vortice Ay, € By sd0
calculadas de forma:

T — Tin
1+ 3
\/(l’ - len)z + (y — yln)2 + (2 — Zln)2] <

T — T2n
1 4
e P G zzn>2] v

A velocidade total induzida em um determinado ponto C' pelos vértices ferradura para o n-ésimo painel de
vortices € a soma das componentes anteriores. Logo, definindo o ponto C'(z, y, z) como o ponto de controle do
m-ésimo painel, com coordenadas (., Ym, zm ), t€m-se a velocidade induzida pelos 2N vértices no m-ésimo
ponto de controle:

2N
n=1

Para calcular a intensidade dos vértices (I';,), é necessdria a imposi¢ao da condi¢do de tangencialidade do
fluxo. Ou seja, a superficie é uma linha de corrente onde o fluxo resultante é tangente a mesma em todos os
pontos de controle. Assim, t€m-se que:

— U, SENICOSP — Uy COSOSEND + Wiy c0SPcosd + Usosen(a — §)cosp = 0 6)

Logo, é possivel identificar a sustentacdo atuando no n-€simo painel:

In = pocUscl'n @)

E por fim, a sustentag¢do atuando na asa, considerando que o fluxo é simétrico:

0.5b N
L= 2/ PocUscD()dy = 2poclUse > TnAyy (8)
0

n=1
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2.4 Integracao numérica: Método de Newmark

O método de Newmark foi utilizado para calcular os deslocamentos, velocidade e aceleracao dos nés da
estrutura. A rotina de Newmark sera responsavel pelo incremento de tempo, utilizando-se dos dados oriundos
das rotinas estruturais e aerodinamicas.

A aceleracdo no tempo tg € calculada por:

o = [m] ™ (B — (el — [k)70) ©)

Encontra-se a posi¢do em ¢;1 da forma:

1 -1
Fipr = [W[m} + Dot [k:]] o { Fovr + i+ [l )
onde
1 R . 1 -
e (aN(Ath”" Tanart T <2aN B 1) ”f) (11)
€
: At -
v (afmf" ! (fj\/ ) 1) e (Ofv - 2) ztf) (12)

Os valores de a e 8 sdo parametros do método e podem ser ajustados para se obter uma maior acuracia
e estabilidade nas respostas. Para as andlises subsequentes, foram adotados os valores 0.25 ¢ 0.5 para oy € 3,
respectivamente. Por fim, encontra-se a aceleragao e a velocidade em ¢; 1, respectivamente:

; 1 1 . 1 y
o T (Rl ) — (= 1) & 13
Ti4+1 OéN(At)2 (xz—i-l xz) OéNAtxl (2aN > T4 ( )

Tip1 = @5+ [(1 — B)a; + B At (14)

2.5 Interacio Fluido-Estrutura

Para a interagdo entre a estrutura e forgas aerodindmicas existem duas metodologias predominantes: partici-
onada e monolitica. Na metodologia particionada modelos separados sdo utilizados para solucao das equacdes
e os dados sdo transferidos entre estes durante a andlise. No caso monolitico, todas as equagdes sdo resolvidas
de forma simultanea para cada intervalo de tempo. Devido o escopo deste projeto, a metodologia particionada
foi escolhida, simplificando a andlise e possibilitando a implementagdo computacional facilitada bem como
custo computacional reduzido. Entretanto, para determinados casos a implementag@o particionada se mostra
instavel enquanto a metodologia monolitica se mostra incondicionalmente estavel (Kalthof, 2014).
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Figura 4. Método Particionado.

De uma forma geral, a partir da metodologia particionada, o modelo estrutural gera como dado de entrada
para a rotina aerodindmica as condi¢des iniciais da estrutura, em ¢t = 0. Entdo, o modelo aerodindmico avanca
parat =t + [ e determina os carregamentos impostos sobre a estrutura, retornando estes dados para o modelo
estrutural, que entdo avanca para t = t + [ e repassa para a aerodinAmica um modelo distorcido de estrutura,
recomecando o loop de retroalimentacao entre os modelos, como demonstra a fig. 4.

(a) Modelo de painéis aerodindmicos. (b) Modelo de vigas estruturais.

Figura 5. Malhas utilizadas na interacdo fluido-estrutura.

A malha estrutural € composta de nés e elementos de ligacdo, onde a linha central com espessura superior
representa uma longarina estrutural, que possui propriedades de material (médulo de elasticidade, cisalhamento
e massa especifica) e propriedades geométricas (drea e momentos de inércia). Além disso, as linhas paralelas
ao eixo x sdo nervuras, onde cada nervura representa o fim ou inicio de um painel aerodindmico ou a linha
central (paralela a x) do painel.

As nervuras no centro de cada painel foram utilizadas unicamente para transmissao de deslocamentos para
a longarina. Uma vez que as forgas resultantes do VLM estdo localizadas no centro do painel relativo ao eixo
x € necessdrio que haja um né em tal ponto para a transferéncia da forca. Dessa forma, as nervuras possuem
mddulo de elasticidade muito alto e massa desprezivel.

Ressalta-se ainda a sobreposicao entre as malhas onde em determinados nés estruturais haverd um corres-
pondente ponto aerodindmico, como ocorre nas extremidades do painel e no ponto de 3/4 da corda do painel,
representada em cada painel como uma linha pontilhada paralela ao eixo y. A fig. 6 (a) indica a sobreposicao
das malhas e a fig. 6 (b) demonstra a caracteristica de um tinico painel com sobreposicdo, onde a linha ponti-
lhada paralela ao eixo x corresponde a nervura de transmissdo de deslocamento.Os pontos onde ha losango e
circulo sobreposto correspondem ao né compartilhado entre as malhas.
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<> No Estrutural
(O No Aerodinamico

(a) Malhas combinadas. (b) Formato do painel combi-
nado com longarina e nervura.

Figura 6. Sobreposi¢do entre malhas.

3. RESULTADOS E DISCUSSOES
3.1 Configuraciao de Simulacao

De modo a comparar os resultados do método, foi utilizada uma configura¢do padrdo inicial de superficie
de sustentagdo. Dessa forma, os valores de interesse utilizados estdo dispostos na tabela 2.

Tabela 2. Parametros utilizados na simulag@o.

Dados Estruturais Dados Aerodinamicos
Nervuras | Longarinas 1;5 2
E | 2000 GPa 210 GPa 5 o
G | 900 GPa 90 GPa n 0
p | 1kg/m3 | 7860 kg/m?> gE 0
A 0.7854 m? o 5
I, 0.0491 m? C’” X
I 0.0491 m* bt om
7
I, 0.0982 m U 20 /s

Relativo aos dados estruturais, £ € o médulo de elasticidade, G é o médulo de cisalhamento, p € a densidade
do material, A € a drea da se¢do transversal, e I, I, I;, indicam os momentos de inércia. Quanto a aerodinamica,
NC é o nimero de painéis em meia envergadura, NL é o nimero de painéis ao longo da corda, o é o angulo de
ataque , A7 é o ngulo de enflechamento medido com relagéo ao bordo de ataque da asa, C,. é a corda na raiz,
C; o angulo na ponta da asa, § € o angulo de diedro, b € a envergadura e U, € a velocidade do escoamento.

As simulagdes foram realizadas considerando tempo final ¢ = 1s e passo At = 0.0005s. Para as configu-
racdes geométricas adotadas para a simulagdo, a fig. 7 ilustra as malhas aerodindmica e estrutural geradas em
MATLAB.

Como pode ser visto na malha aerodinadmica (fig. 7a), os pontos localizados na superficie dos painéis
simbolizam os pontos de controle enquanto as linhas tracejadas representam os filamentos de vortice utilizados
na formulagdo tedrica do VLM. Ainda, na plotagem da malha estrutural (fig. 7b) é possivel localizar os nés
sobrepostos entre ambas as malhas, os quais aparecem circulados na imagem. Para parte das andlises descritas
na sec¢do seguinte, sdo utilizados os nés 187, 235 e 239 para vias de comparagdo, onde suas localizacdes relativas
na estrutura sdo ilustradas de acordo com a fig. 8. Os n6s 187 e 235 situam-se préximo da meia corda da asa e
e n6 239 préximo ao bordo de fuga.
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(a) Malha Aerodinamica. (b) Malha Estrutural.
Figura 7. Malhas Geradas.

>y
: : : N6 235
—— Ca—
N .
AN Y
Ner N
v N6 187 N6 239

X
Figura 8. Nos utilizados nas comparagdes.

3.2 Frequéncias e Modos de Vibracao

Os primeiros resultados analisados para a simulacio consistem nas frequéncias naturais da estrutura, obtidas
a partir das matrizes modais. Posteriormente estes valores foram verificados utilizando o software ABAQUS
CAE onde a mesma estrutura foi modelada. Os resultados obtidos numericamente e por meio do ABAQUS sdo
mostrados abaixo:

Tabela 3. Comparacio de Frequéncias Naturais Numéricas e do ABAQUS.

Modo de Vibracao | Frequéncia Numérica | Frequéncia ABAQUS
1-4 28.8075 Hz 28.39 Hz
5-8 169.3109 Hz 161.42 Hz
9-10 181.2227 Hz 182.67 Hz

Como pode ser observado, para os primeiros dez modos de vibragcdo, a aproximagdo numérica para os
valores das frequéncias estd de acordo com os valores encontrados no ABAQUS.

Os primeiros quatro modos de vibracido possuem frequéncias iguais, por isso constituem o primeiro conjunto
de modos. Isso se d4 devido a simetria das semi asas, onde a nervura central foi fixada com relacdes de engaste,
logo ocorre uma divisdo nos efeitos que ocorrem para a asa esquerda e direita. Esses quatro modos referem-se
ao primeiro modo de flexdo da estrutura.

Para o segundo conjunto de modos, formado do quinto ao oitavo, a estrutura também apresentard valores de
frequéncias muito préximos. Vé-se que esse conjunto refere-se ao segundo modo de flexdo. O dltimo conjunto
compreende os modos 9 e 10. Visualmente percebe-se que eles referem-se aos modos de tor¢do da estrutura,
possuindo apenas simetria ao longo da semi asa, o que justifica o conjunto contar com somente dois modos, ao
invés de quatro como os anteriores. Para facilitar a visualizacdo, um modo de cada conjunto € apresentado na
fig. 9.

3.3 Histérico de Deformacées

Fazendo o uso das mesmas configuracdes de simulagdo que constam na tabela 2 , pode-se demonstrar o
comportamento da estrutura ao longo do tempo, separando a anélise em instantes de tempo diferentes. Assim,
o resultado encontrado foi inserido na tabela 4. Em virtude da grandeza dos deslocamentos ser muito pequena,
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(a) Primeiro modo de flexdo ABAQUS. (b) Primeiro modo de flexdo rotina nu-
mérica.

(c) Segundo modo de flexdo ABAQUS. (d) Segundo modo de flexao rotina numérica.

(e) Primeiro modo de tor¢io ABAQUS. (f) Primeiro modo de tor¢ao rotina numérica.

Figura 9. Modos de Vibragio.

colocou-se um fator de escala, cujo valor durante essa anélise é equivalente a 1.69641¢6.

No momento inicial da simulac¢io (¢ = 0s), a asa estard na configuracio indeformada, por isso omitiu-se essa
configuragdo. Os tempos foram escolhidos de forma a serem igualmente espagados e ser possivel demonstrar
que a estrutura ndo diverge. Entretanto, ao observar o movimento de deformagdo do tempo inicial ao final,
percebe-se claramente um movimento ritmado. Esse movimento é semelhante a um "bater de asas", visto que
ambas as semi asas se deformam para cima e para baixo continuamente.
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Tabela 4. Estrutura deformada ao longo do tempo.

t=0.25s t=0.5s

3.4 Deslocamentos Verticais

Ap6s, foi realizado o monitoramento do deslocamento vertical de trés nés da malha estrutural, cuja posicao
com relacdo a semi asa e corda variam. Os nés possuem as mesmas coordenadas dos respectivos pontos de
controle da malha aerodinamica, onde as forcas calculadas pelo VLM estdo diretamente aplicadas. A tabela 5
apresenta suas coordenadas.

Tabela 5. N6s selecionados para monitoramento de deflexdes verticais.

No x Y

239 | 1425 m | 4.5m
235 1 0.825m | 4.5m
187 [ 0.825m | 2.5m

Esses trés pontos foram escolhidos para se analisar a deflexao préximo da extremidade e centro da semi asa.
Também, para analisar a tor¢do na mesma nervura. Para fins de visualizacdo, foram plotados os valores para
tempo final de ¢ = 0.5s na fig. 10.

Assim, analisando os trés nds, é possivel perceber que quanto mais afastado do centro da asa (ou extremidade
fixada da semi asa), maiores serdo os deslocamentos. Também, para os dois nds da mesma nervura, € notavel a
coincidéncia entre suas curvas, o que permite concluir que os efeitos de tor¢dao nao serdo muito acentuados. Os
maximos deslocamentos de cada n6 ao longo do eixo Z, para o tempo de simulagdo total, sdo apresentadas na
tabela 6.

Tabela 6. Deflexdo maxima dos nods selecionados.

No Zmagz POSItivo Zmaz NEgativo
239 1.192e-06 m -2.48125e-08 m
235 | 1.18949¢-06 m -2.54008e-08
187 | 5.0328902¢-07 m | -4.23383e-10 m
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Deslocamento x tempo

Deslocamento Z (m)

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
tempo (s)
Figura 10. Histérico dos deslocamentos dos trés nds selecionados.

3.5 Forca ao Longo da Asa

De forma a analisar e validar a distribuicao de sustentacdo ao longo da asa, plotou-se em forma de grafico
os valores de sustentacdo calculados para cada ponto de controle, que pode ser visto na fig. 11.

Sustentagdo (L) na asa

0.8

Eixo Z

Figura 11. Sustenta¢@o aplicada nos pontos de controle.

Analisando a figura, percebe-se que a sustentacdo nas pontas da asa sdo menores do que se comparadas
com o centro, o que condiz o esperado do método. Também, nota-se a diminui¢do da forca aplicada ao longo
da corda, sendo maior no bordo de ataque e menor no bordo de fuga. Concluiu-se que isso se dd devido a
influéncia dos vértices do método VLM.

3.6 Forcas Aplicadas

Verificando o histérico do deslocamento (fig. 10) da forca nos nds da estrutura (fig. 12), é possivel perceber
que a deformagdo acompanha a for¢a de maneira proporcional. Também, é possivel perceber que nos trés nds
os vales e cristas situam-se no mesmo tempo, tanto para a andlise de forcas quanto de deslocamentos.

Nota-se que a for¢a € maior quanto mais préximo do centro da asa, de acordo com o formato parabdlico da
distribui¢do de sustentacdo, o que se reflete também no deslocamento. Também, percebe-se uma diminuicio
consideravel do valor do centro da corda até o bordo de fuga.
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sa6a1 Forga x Tempo - N6 239 Forga x Tempo - N6 187

T T 28.35568 T
6.464 28.35567 |- H
6.4639 28.35566 -
6.4638
. __ 28.35565 -
£ 6463711 <
S S, 28.35564 i
S 6.4636 °
('R ('R
28.35563 [ N
6.4635 -
6.4634 1 28.35562 1
6.4633 28.35561 L h 8
6.4632 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ 28,3556 | ‘ ‘ ‘
0 005 01 015 02 025 03 035 04 045 05 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
Tempo (s) Tempo (s)
(a) Histérico da for¢a no né 239. (b) Histdrico da forga no n6 187.
Forga x Tempo - N6 235
10.69955 T T T
10.6995
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Figura 12. Histérico de Forgas.
3.7 Torcao

Para o monitoramento da torcdo na asa, foram selecionados nds localizados nos bordos de ataque e fuga em
algumas das nervuras. A tabela 7 ilustra os conjuntos de nds selecionados e sua respectiva posicao ao longo da
envergadura.

Tabela 7. N6s selecionados para monitoramento da torc¢ao.

Nos y
241-252 | 5m
217-228 | 4m
169-180 | 2 m

A torcdo € descrita de acordo com a diferenca nas deflexdes verticais descritas pelos nés em ambas as
extremidades da mesma nervura. A fig. 13 mostra a variacdo do angulo de tor¢do ao longo do tempo para cada
secdo da asa analisada.

Analisando a fig. 13, como esperado, os maiores valores de tor¢ao sdo vistos para a ponta da asa. A grandeza
dos angulos observados permite concluir mais uma vez que os efeitos da tor¢ao, até mesmo na ponta da asa,
serdo muito pequenos. Ainda, para as demais nervuras analisadas hd um considerdvel decréscimo na magnitude
da tor¢@o na qual em ambas permanece praticamente o mesmo valor.
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Figura 13. Monitoramento da Torcao.

3.8 Histérico de Deformacdes Relativo ao Angulo de Ataque

Analisando a variacdo da estrutura de acordo com o angulo de ataque imposto a superficie, é possivel
identificar que o deslocamento aumenta para angulos de ataques maiores. Logo, com o aumento do dngulo de
ataque ocorre um aumento na sustentagcdo, consequentemente, deformando de forma mais intensa a estrutura.

A fig.14 demonstra este comportamento para o mesmo fator de escala usado anteriormente € um mesmo tempo
(t=0.5 s) de simulacio.

l&ms

Bsoures

(© a=10°
Figura 14. Variacdes de deslocamento conforme o dngulo de ataque da superficie.
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4. CONCLUSAO

As andlises feitas ao fim da secfo anterior permitem concluir que a estrutura comporta-se como esperado,
visto que ao longo da asa os deslocamentos aumentam (devido ao afastamento da regido fixada), no centro da
asa a intensidade da for¢a é maior (devido a distribui¢@o de sustentacdo) e as respostas quanto a frequéncias na-
turais e modos de vibracdo foram validadas com um software ja consolidado. Portanto, também conclui-se que
as rotinas implementadas e métodos utilizados (elementos finitos e Vortex Lattice Method) foram satisfatdrios
para a determinacgdo das reacdes advindas da interacdo fluido-estrutura em uma asa flexivel sem demandar gran-
des custos computacionais, tornando essa uma ferramenta poderosa para uma andlise simplificada dos efeitos
aeroelésticos.

Tendo em vista que esse trabalho aborda somente os estudos estruturais e acrodindmicos e outros resultados
podem ser tirados dessa rotina, abre-se espaco para outras andlises, como mudancga dos pardmetros da asa e
das condicdes de voo, bem como outras implementagdes, por exemplo a mecanica de voo e controle ativo das
superficies de controle. Também, além de analisar-se somente uma asa, pode-se implementar outras estruturas
(tais como fuselagem e empenagem) e analisar suas influéncias na dindmica da aeronave.
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