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Modelagens Alternativas das Oscilacoes das Asas de Avioes
do tipo Electra!
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1 Introducao

O protétipo da Lockheed L-188 Electra fez seu primeiro voo 1957, despertando o
desejo de muitas companhias, ultrapassassando rapidamente o nimero de 100 pedidos.
Entretanto, nos anos de 1959 e 1960, uma série de acidentes ocorridos com estas aeronaves
abalou as expectativas de vendas da empresa, conforme [2]. Investiga¢oes concluiram que a
causa para as rupturas da estrutura da asa, ocorridas na fase mais segura do voo (altitude
de cruzeiro) e em excelentes condi¢oes meteoroldgicas, foram causadas por vibragdes dos
nacelles, que foram repassadas a asa na mesma frequéncia de vibracgao destas.

Diante disso, o objetivo da pesquisa é considerar dois modelos matematicos para estu-
dar tais oscilagoes. No primeiro, uma modelagem discreta, conduzindo a um problema de
valor inicial para uma equacao diferencial ordinaria, e no segundo um modelo continuo,
resultando em um problema de valor inicial e de contorno para uma equacao diferencial
parcial.

2 Metodologia

Os avioes do tipo Electra possuem duas hélices em cada asa, movidas por motores que
imprimem forgas externas, provocando oscilagbes das mesmas. A modelagem classica para
o deslocamento u(t) da asa no instante t, no ponto onde esté localizado cada nacelle, leva
a um problema de valor inicial do tipo

m.a” (t) + b (t) + ku(t) = f(t),
u'(0) = v, (1)

U="1ug e

onde f(t) é a forga impressa pelo nacelle no instante ¢t. Ao aplicarmos este modelo em
cada asa do aviao, é necessario duas equacoes diferenciais ordinarias, uma para cada asa.
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Entretanto, julga-se inadequada tal modelagem, uma vez que a oscilacao provocada por
um dos nacelles é propagada, através da asa, até o outro ponto onde esta localizado o
segundo nacelle. Assim, assumindo cada asa de comprimento [, chamando de u(z,t) o
deslocamento do ponto x da asa no instante ¢, e usando as leis fisicas de movimento,
chegamos ao seguinte problema de valor inicial e de fronteira

Pu  , Pu ou
u(z,0) = up(z) e u(z,0) = g(z), para V x € [0,1],

u(0,t) =0, V't >0, (2)
em que f(x,t) é a forga externa atuando no ponto = da asa, no instante ¢. Dois tipos de

condicoes de contorno foram consideradas na extremidade x = [, a saber:

CCq :u(l,t) =0,
CCy :ug(l,t) = 0. (3)

3 Conclusoes

Foi estudado o caso especifico dos acidentes com os avioes, reproduzindo na equagao
diferencial parcial as condigoes meteorolégicas da época, sem a existéncia de condicoes
adversas, sendo as tUnicas forgas externas atuando na asa ocorreram em fungao do erro
de projeto das nacelles (bergos dos motores), os quais permitiram que as oscilagoes dos
mesmos fossem transmitidas as asas na mesma frequéncia de vibragao destas. Na mo-
delagem isto se concretizou considerando-se b = 0, pois em altitude de cruzeiro os flaps
estdo posicionados para nao haver resisténcia ao deslocamento da aeronave, e também
considerando-se ug(z) = 0 e ut(x,0) = 0 , isto é, antes dos nacelles imprimirem vibracoes
as asas, as mesmas estavam inteiramente em repouso na sua posicao de equilibrio. Uma
conclusao final diz respeito a adequacao, ou nao, das condicdes de contorno estudadas.
Como o problema fisico teve uma tnica solugdo (um unico desfecho), qual seja, a ruptura
das asas e a consequente queda das aeronaves, questionamos o fato de modelagens dis-
tintas admitirem suas respectivas, e diferentes, solucoes. Isto, de certa forma, entra em
contradicao com o fato da solugao fisica ser unica.
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