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Resumo

Aeronaves modernas tendem a adotar estruturas de asas mais flexiveis, pois apresentam
melhor desempenho relacionado a velocidade de voo. Todavia, essa caracteristica as tor-
nam mais propensas a deformacoes sob carga. Quando essas cargas sao causadas por
forgas aerodinamicas, que dependem da geometria da estrutura e da orientagao dos varios
componentes estruturais em relacdo ao fluxo de ar circundante, a distor¢ao estrutural
resulta em mudancas no préprio carregamento aerodinamico, levando a mais distorgao e
assim por diante. Assim, suas caracteristicas aeroelasticas e fatores de seguranca relaci-
onados tornaram-se tOpicos mais importantes a serem analisados. Dessa forma, através
da analise da aeroelasticidade estatica das aeronaves, como a velocidade de reversao de
controle e a divergéncia de torcao, espera-se garantir maior confiabilidade no envelope de
voo previamente adotado. Com isso, para a analise dos modelos estruturais apresentados,
utilizou-se o software MSC.Nastran, amplamente empregado na industria para anélises
de elementos finitos. A fim de otimizar o uso da ferramenta, foram desenvolvidos dois
fluxogramas de procedimentos com softwares complementares para a devida solucao. O
primeiro, e mais dispendioso, envolve o editor de texto Nastpad para a devida escrita do
modelo e simulacao, que, posteriormente, é executada no MSC.Nastran, cujos resultados
sao pos-processados via MatLab. J& no segundo modelo, utiliza-se o Femap como software
de pré e pos-processamento. O software permite a integracdo com o MSC.Nastran, além
de apresentar uma interface grafica bem intuitiva e convidativa ao usuério. Para valida-
¢ao de ambos os procedimentos, toma-se como base uma asa de massas concentradas (asa
BAH) e uma asa com enflechamento negativo (asa FSW), inspiradas em exemplos do
manual de andlise aeroelastica do MSC.Nastran. Por fim, verifica-se que as velocidades
de reversao de controle e divergéncia de tor¢ao medidas aqui foram em boa concordancia

com a literatura e a analise analitica.

Palavras-chaves: Aeroelasticidade Estatica. Divergéncia. Reversao de Controle. MSC.

Nastran. Femap.






Abstract

Modern aircraft tend to adopt more flexible wing structures, as they have better per-
formance related to flight speed. However, this characteristic makes them more prone
to deformation under load. When these loads are caused by aerodynamic forces, which
depend on the geometry of the structure and the orientation of the various structural
components in relation to the surrounding airflow, structural distortion results in changes
in the aerodynamic loading itself, leading to more distortion and so on. Thus, its aeroe-
lastic characteristics and related safety factors have become more important topics to
be analyzed. In this way, through the analysis of the static aeroelasticity of the aircraft,
such as the control reversal speed and the torsion divergence, it is expected to guarantee
greater reliability in the previously adopted flight envelope. Thus, for the analysis of the
structural models presented, the MSC.Nastran software, widely used in the industry for
finite element analysis, was used. In order to optimize the use of the tool, two procedure
flowcharts were developed with complementary software for the proper solution. The first,
and more expensive, involves the text editor Nastpad for the proper writing of the model
and simulation, which is later executed in MSC.Nastran, whose results are post-processed
via MatLab. In the second model, Femap is used as pre and post-processing software.
The software allows integration with MSC.Nastran, in addition to presenting a very in-
tuitive and inviting graphical interface to the user. For validation of both procedures, a
concentrated mass wing (BAH wing) and a negative sweep wing (FSW wing) are used,
inspired by examples from the MSC.Nastran aeroelastic analysis manual. Finally, it ap-
pears that the speeds of control reversal and torsion divergence measured here were in

good agreement with the literature and the analytical analysis.

Key-words: Static Aeroelasticity. Divergence. Control Reversal. MSC. Nastran. Femap.
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1 Introducao

1.1 Contextualizacao e Motivacao

Desde o final da Primeira Guerra Mundial, o papel desempenhado pelos diversos
campos da engenharia, em especial a aeronautica, tem se afirmado progressivamente. O
primeiro grande impulso para o desenvolvimento de avioes ocorreu, no entanto, durante a
Segunda Guerra Mundial, quando aeronaves foram projetadas e construidas para missoes
militares especificas. Com o fim da guerra, o potencial tecnolégico desenvolvido proveu a
ascensao do transporte aéreo civil (STANZIONE, 2019).

Durante essa expansao, visando reduzir o peso, melhorar a performance e aumentar
a seguranca, as estruturas das aeronaves modernas, além de mais complexas, passaram a
ter grande flexibilidade. Essa caracteristica é um dos fatores responséaveis pelo surgimento

e/ou agravamento de problemas do tipo aeroelasticos.

Aeroelasticidade compreende a ciéncia que estuda as interacoes entre forcas aero-
dindmicas, eldsticas e de inércia e suas decorréncias. De acordo com Collar (1946), os pro-
blemas aeroelasticos podem ser melhor observados através do diagrama conhecido como
Triangulo de Forcas de Collar, que é apresentado na Fig. 1, cujos vértices do triangulo

representam as supracitadas forcas que caracterizam problemas de natureza aeroelastica.

Percebe-se, quando da observacao do Diagrama de Collar, que os fendmenos aero-
elasticos podem ser posicionados dentro ou fora do tridngulo, conforme relacionam-se com
os trés tipos de forga. O flutter localiza-se dentro do tridngulo, visto que ocorre quando
as trés forgas (Inerciais, eldsticas e aerodindmicas) interagem entre si. Trata-se de um
fendmeno aeroelastico dindmico que se caracteriza pela retroaliamentagao energética que

se d& entre a aerodinamica e a estrutura da aeronave.

Tem-se, por outro lado, os fend6menos estaticos, como a reversao de comando (ou
controle) e a divergéncia. Estes encontram-se do lado de fora do diagrama, uma vez que

independem das forcas de inércia.
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Figura 1 — Tridngulo de Forgas de Collar.

Apesar da maioria dos estudos se dedicarem aos fendmenos aeroelasticos dinami-
cos, € necessaria a analise e a completa compreensao dos fendmenos aeroelasticos de ordem
estatica, para salvaguardar o projeto de falhas e para vias de certificacao da aeronave junto

as agencias de seguranca.

Dentre os fendomenos de ordem estatica, destaca-se a divergéncia. Divergéncia ¢é o
nome dado ao acontecimento que ocorre quando os momentos devidos as forcas aerodi-
namicas superam os momentos restauradores devido a rigidez estrutural, resultando em

falha na estrutura. O tipo mais comum ¢é o de divergéncia torcional da asa.

Em uma nota historica, especula-se que a tentativa de Samuel Pierpont Langley
de voar alguns meses antes dos voos bem-sucedidos dos irmaos Wright em 1903 falhou
devido ao inicio da divergéncia (COLLAR, 1978). Quando a acronave de Langley (Fig. 2)
foi reconstruida alguns anos depois por Glenn Curtiss com uma estrutura de asa muito

mais rigida, a aeronave voou com sucesso.

Ainda, desenvolveu-se, em projetos mais recentes, especificagbes nas estruturas
para evitar tal divergéncia, como ¢ o caso da aeronave X-29. Essa aeronave foi desenvolvida
pela NASA para investigar conceitos e tecnologias avangadas durante um programa de
varias fases realizado entre 1984 e 1992. O projeto possuia um dos designs mais incomuns
da histéria da aviagao. As asas enflechadas para a frente foram montadas na parte traseira
da fuselagem, enquanto seus canards (estabilizadores horizontais) localizavam-se a frente

das asas, ao invés de na cauda, conforme mostrado na Fig. 3.

As geometrias complexas das asas e canards forneciam manobrabilidade excepcio-
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Figura 2 — Modelo de um Aerodrome de Langley (Smithsonian Institution Archives).

nal, desempenho supersonico e uma estrutura leve. Paralelamente, a estrutura externa da
asa foi desenvolvida principalmente com materiais compositos incorporados em padroes

precisos para desenvolver resisténcia e evitar a divergéncia estrutural.

Figura 3 — Aeronave Grumman X-29 (NASA, 2015).

Outro fendmeno estatico de grande relevancia aeroelastica é a reversao de comando
(ou reversao de controle). Esse fendmeno ocorre devido a um aumento de velocidade,
causando reducgao da eficacia das superficies de controle até uma determinada velocidade
critica - conhecida como velocidade de reversao. Dessa forma, a resposta a aplicacao
da superficie de controle torna-se comprometida. Em velocidades maiores do que essa
velocidade critica, a agao dos controles reverte (WRIGHT; COOPER, 2008).

Embora seu potencial catastréfico nao seja considerado grande, é inaceitavel que
em velocidades proximas a velocidade de reversao, a aeronave responda muito lentamente

ou nao responda a aplicacao dos controles, e que ocorra a resposta oposta aquela exigida.

Nesse sentido, as instabilidades aeroelasticas podem ocasionar deformagoes na es-
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trutura, induzindo incrementos nas forcas aerodinamicas e provocando colapsos da estru-
tura ou promover a perda de controle (SOARES, 2004). Por isso, a legislacao brasileira
de aviacao civil determina, através dos RBAC 23 (ANAC, 2019) e RBAC 25 (ANAC,
2014), que avides de categoria normal e transporte devem ser livres de flutter, reversoes

de controles e divergéncias nas seguintes condigoes:

1. Em todas velocidades dentro e suficientemente além do envelope estrutural de pro-

jeto;
2. Para qualquer configuracao e condicao de operacao;
3. Levando em conta os graus de liberdade criticos; e

4. Levando em conta quaisquer falhas ou mau funcionamentos criticos.

Dessa forma, para atender aos requisitos de projeto, simulagoes computacionais,
juntamente com os respectivos calculos numéricos, sao utilizadas como ferramentas que
permitem, mesmo antes de haver o primeiro protétipo, identificar possiveis falhas estru-
turais. Os resultados provenientes dessas andlises numéricas podem indicar a necessidade
de alteracoes no projeto, as quais, se efetuadas em fases iniciais sao menos custosas - fi-
nanceiramente e em trabalho de projeto - do que eventuais correc¢oes feitas em fases mais

avancadas.

Para a realizacao das andlises dos fenémenos estaticos ligados a aeroelasticidade
deste trabalho, utilizou-se o software MSC.Nastran, uma vez que possui fungoes especi-
ficas e relevancia a nivel académico e industrial. O software ¢é escrito principalmente em
FORTRAN e contém mais de um milhao de linhas de codigo.

NASTRAN é um acrénimo oriundo de NASA STRucture ANalysis e consiste,
basicamente, em um programa de andlise de elementos finitos (FEA) que foi originalmente
desenvolvido para a NASA no final dos anos 1960 sob financiamento do governo dos
Estados Unidos para a industria aeroespacial. A MacNeal-Schwendler Corporation (MSC)

foi um dos desenvolvedores principais e originais do cdédigo NASTRAN disponivel ao
ptblico (MSC, 2021).

Além disso, o NASTRAN foi projetado desde o inicio para consistir em varios mo-
dulos. Um médulo é uma colecao de sub-rotinas FORTRAN projetadas para realizar uma
tarefa especifica, como processamento da geometria do modelo, montagem de matrizes,
aplicagao de restrigoes, resolugao de problemas de matriz, calculo de quantidades de saida,
conversacao com o banco de dados, impressao da solucao e assim por diante. Os modulos
sao controlados por uma linguagem interna chamada Direct Matrix Abstraction Program
(DMAP) (MSC.SOFTWARE, 2004a). Assim, existem varios comandos em DMAP para

cada tipo de analise - seja dinamica linear, de tensao estatica, nao-linear, dinamica de
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multicorpos, multifisica, interagao fluido-estrutura e outras- composta de uma sequéncia

de solucoes.

Dessa forma, esse software ¢ um dos solucionadores para anélise de elementos
finitos mais amplamente usados no mundo. Além disso, pela confianca e precisao, a ferra-
menta possui certificacao da agéncia de aviacao civil norte americana (FAA) (MSC, 2021)

e é bem aceita em diversas outras institui¢oes de renome no mercado aeronautico.

1.2 Objetivos

O presente trabalho tem por objetivo realizar a analise dos fendmenos aeroelasti-
cos de natureza estatica, em especial a divergéncia e reversao de controle, em estruturas
aeronauticas. Para tanto, serd necessaria a plena compreensao da funcionalidade e das
atribuicoes do software MSC.Nastran para solucoes estaticas, incluindo detalhes da mo-
delagem da malha aerodinamica e estrutural, bem como pds processamento dos resultados
obtidos.

Como objetivos especificos desse trabalho, sao destacados os tépicos que seguem:

e Determinacao de um fluxo de trabalho objetivo e conciso para andlise aeroelds-
tica estatica do fenomeno de divergéncia e reversao de controle usando o software

Nastran;

« Andlise aeroeldstica estdtica analitica e numérica de uma asa BAH (massas con-
centradas) em reversdao de controle e divergéncia incluindo andlises paramétricas e

comparacoes; e

» Anélise aeroeldstica estatica numérica de uma asa Forward-Swept Wing (FSW), ou
seja, uma asa com enflechamento negativo, visando obter a velocidade e a pressao de

divergéncia e comparacao dos resultados para diferentes angulos de enflechamento;

1.3 Metodologia

Com o propésito de atingir os objetivos apresentados, primeiramente é realizada
uma revisao conceitual a partir do referencial tedrico sobre as defini¢oes e parametros que
abrangem os fenomenos aeroelasticos, conforme o diagrama da Fig. 4. Posteriormente,
elenca-se os procedimentos adotados no software em questao, destacando os problemas
estaticos de divergéncia e reversao de controles. Para isso, utilizou-se os proprios manuais

do programa e a execucao de problemas propostos nos mesmos manuais.
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Figura 4 — Diagrama para a analise aeroelastica estatica.

O material de apoio disponibilizado pela prépria desenvolvedora, a MSC, consiste
em quatro manuais. O primeiro é o Guia de Uso (MSC.Nastran 2001 - Getting Started
with MSC.Nastran User’s Guide ((MSC.SOFTWARE, 2004a))). Esse manual tem por
objetivo a modelagem bésica de vigas e placas. Concentrando-se na anélise estatica linear
(exemplo da SOL 101), o manual apresenta também os passos para definigdo da geometria,
escolha dos elementos finitos, definicao das condigdes de contorno, aplicagao de carga e
entendimento da estrutura do arquivo de entrada, arquivos de saida e formato das entradas

dentro do arquivo.

Em seguida, para complementar a compreensao das func¢oes do software, tem-se o
manual MSC. Nastran Version 68 -Aeroelastic Analysis User’s Guide ((MSC.SOFTWARE,
2004d)). A partir desse manual, concebe-se o aprofundamento do funcionamento do pro-

grama através da SOL 144 e execugao de exemplos de analise de divergéncia.

Assim também, o manual MSC. Nastran 2003 - Linear Static Analysis User’s Guide
(MSC.SOFTWARE, 2004c) é utilizado para melhor compreender os resultados da anélise
estatica de divergéncia e compreensao de mensagens de erro. Por fim, para consultas

referentes a escrita do arquivo de entrada, dispoe-se o manual MSC Nastran Version 68
- Quick Reference Guide ((MSC.SOFTWARE, 2004b)).

Neste trabalho, utiliza-se a versao estudantil do MSC.Nastran (MSC.Nastran2021.1
Student Edition). Utiliza-se também o Nastpad (versdo 1.2.0), software complementar
para edicao do texto nos padroes requeridos pelo Nastran e o Simcenter Femap. Para o

pos-processamento, cédigos em linguagem MATLAB serao utilizados.
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Ao decorrer do trabalho, apresenta-se duas vias para o processamento das anali-
ses. A primeira dispoe-se do Nastpad para o pré-processamento, o Nastran para o pro-
cessamento e o MATLAB para gerar graficos e tratar os resultados obtidos, conforme

apresentado no Apéndice A.1.4.1.

J& na segunda via, implementa-se o software Femap. O Simcenter Femap é um soft-
ware de simulacao avangado para criar, editar e inspecionar modelos de elementos finitos
de produtos ou sistemas complexos, que suporta a utilizacdo do Nastran internamente. A
grande vantagem desse software é a possibilidade de visualizagdo da malha e dos modos
de vibragao de forma tridimensional. O detalhamento dessa via pode ser acompanhado
no Apéndice A.1.4.2.

1.4 Contribuicao

Conforme mencionado, o MSC.Nastran é um software amplamente utilizado na
industria aerondutica. Todavia, nao apresenta uma interface convidativa, o que torna di-
ficil sua disseminagao e, consequentemente, nao participa da formacao de profissionais,
que, por vezes, desconhecem suas funcionalidades e aplicabilidades. Nesse contexto, este
trabalho pretende servir como embasamento para analises mais complexas que envolvam
fenomenos aeroelasticos, por meio dessa ferramenta 1til e ainda pouco utilizada nas uni-
versidades do pais e, por conseguinte, fomentar novas pesquisas desse campo dentro da

UnB, em especial na Faculdade do Gama e curso de Engenharia Aeroespacial.

1.5 Organizacao do Trabalho

Este trabalho esta organizado em cinco capitulos, sendo que este primeiro apre-
senta os aspectos introdutérios. Primeiramente, é feita a contextualizacao e sdo apresen-
tadas as motivagoes que levaram a escolha to tema. Em seguida sdo definidos os objetivos

e a metodologia assumida para chegar aos resultados demonstrados.

O Capitulo 2 é dedicado a uma revisao bibliografica. Nessa secdo, serao apre-
sentados os trabalhos relevantes utilizados como embasamento tedrico necessario para o

desenvolvimento desse trabalho.

O Capitulo 3 traz os modelos numéricos das asas BAH e FSW no Nastran. Nessa

secdo, sao apresentadas as configuracgoes e as condigoes para as analises.

Em seguida, o Capitulo 4 apresenta os resultados oriundos das simulagoes nu-
méricas e analiticas para a asa BAH, com suas respectivas comparacoes e os resultados

numéricos para a asa FSW, com suas respectivas configuragdes de enflechamento.

O Capitulo 5 traz as conclusoes obtidas durante todo o trabalho de pesquisa.
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?2 Referencial Tedrico

O contetudo apresentado neste capitulo aborda a descricao tedrica acerca da ae-
rodindmica estacionaria e mecanica de estruturas aeroespaciais para, enfim, adentrar na
parte estatica de aeroelasticidade. Em seguida, estabelecidos os conceitos bésicos e o com-
portamento fisico da estrutura objeto, sao abordadas técnicas e métodos de solucao do
problema aeroelastico, com foco na divergéncia e reversao de controles. Simultaneamente,
¢é criado um panorama geral com a formulacao utilizada pelo software MSC.Nastran e o

respectivo equacionamento tedrico.

2.1 Aerodinamica

De acordo com Milne-Thomson (1973), aerodindmica é a ciéncia que trata do
movimento do ar e dos corpos em movimento imersos nesse escoamento. Desse modo,
o corpo de uma aeronave, em movimento e em meio ao ar, estara sujeito a atuacao de
diversas forcas, que culminarao em uma forca resultante e momentos, conforme ilustrado

na Fig. 5.

Figura 5 — Forga aerodinamica resultante e momento no corpo (DOWELL et al., 1995).

Para melhor compreensao, as forgas resultantes sdo decompostas em duas compo-
nentes: a primeira perpendicular & velocidade- denominada sustentac¢ao (L)- e a segunda

paralela, denominada arrasto (D), representadas esquematicamentes na Fig. 6.
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Figura 6 — Forga aerodinamica resultante e suas respectivas componentes (WRIGHT; CO-

OPER, 2008).

o L - Sustentagao (lift)
e D - Arrasto (drag)
o N - Forga normal ao aerofélio
« R - forca resultante decorrente do arrasto e da sustentacao
o A - forca tangencial ao aerofélio
Tais forcas e momentos aerodindmicos podem ser obtidos através da integragao
das pressoes e tensoes cisalhantes para aerofélios, asas ou outras superficies aerodinamicas

(ANDERSON;, 2010). Em sua forma resumida, o arrasto (D), sustentagao (L) e momento

aerodindmico (M) em aerofélios sdo dados pelas Eqgs. 2.1, 2.2 e 2.3:

D = ¢-.CpS, (2.1)
L = q¢.C}S, (2:2)
M = g CycS, (2.3)
g = PV (2.4)



Capitulo 2. Referencial Teorico 26

nas quais S equivale a area da asa, ¢ ¢é igual a corda da asa, p,, corresponde a densi-
dade do ar, V. a velocidade do escoamento, ¢, a pressao dinamica e C'p, Cp, e Cyy sao

respectivamente os coeficientes de arrasto, sustentacdo e momento.

Todavia, para explorar as solugoes aerodinamicas de problemas modernos e mais
complexos, existem diversas teorias que permitem a modelagem dessas forcas aerodina-
micas de forma a otimizar o processamento numérico. De modo especial, o software MSC

Nastran traz seis teorias para a entrada do modelo aerodinamico. Sao elas:

1. Método Doublet-Lattice (Doublet-Lattice Method), para superficies sustentadoras

em regimes subsonicos compressiveis;
2. ZONAS51, para superficies sustentadoras em regimes supersonicos;
3. Teoria de interferéncia asa-corpo, para regimes subsonicos;
4. Método Mach Box (Mach Box Method), para regime supersonico;
5. Teoria das Faixas (Strip Theory) para qualquer regime; e

6. Teoria do Pistao (Piston Theory) para regimes hipersonicos.

Para maior compreensao acerca das teorias aerodinamicas supracitadas, recomenda-
se o manual de usudrio para andlise aeroelastica do MSC.Nastran (MSC.SOFTWARE,
2004d).

Dessa forma, para a execugao da andlise divergente completa em velocidades subso-
nicas, o software utiliza a teoria aerodinamica de Vortex-Lattice, caso estacionario do
método Doublet-Lattice.

2.1.1 Método Vortex-Lattice

O Método Vortex-Lattice (VLM) é voltado para escoamentos nao estaciondrios e
deriva do Método Doublet-Lattice (DLM), utilizado em todo o mundo para andlises de
vibragao e resposta dinamica de aeronaves em velocidades subsénicas. Nesse método, cada
superficie (ou painel) é dividido em pequenos elementos sustentadores de formato trape-
zoidal, chamados caixas, de forma que o conjunto de todos esses elementos é arranjado
em tiras paralelas na direcao do escoamento, sendo que na linha de 3/4 de corda de cada
caixa sao concentradas as pressoes sustentadoras desconhecidas. A Fig. 7 apresenta um

exemplo de modelagem pelo VLM.

Dessa forma, é através do método VLM que o software adiciona o que seriam as
forgas externas (aerodindmicas) ao modelo, que, em seguida, serdo relacionadas as forgas

estruturais através da ferramenta de interpolagao spline.
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Figura 7 — Exemplo de modelo aerodinamico pela teoria VLM (BIDAR, 2019).

O solucionamento dos coeficientes aerodinamicos de cada painel sao regidos pela

Eq. 2.5 a seguir:

AT — 0 =0 (2.5)

na qual A é a matriz de coeficientes de influéncia aerodinamica, I' é o vetor das forgas de

vértices, e v é o vetor das condi¢des de contorno do painel.

2.1.2 Splines

Para que haja a interconexao entre os elementos aerodinamicos e estruturais,
utiliza-se a funcao matematica spline de superficie, que é baseada na teoria da deflexao
de uma placa plana infinita (MSC.SOFTWARE, 2004d).

A spline é uma ferramenta de interpolagao que faz a conexao entre os dois modelos
através de conjuntos de pontos escolhidos e, a partir destes, transmite as forgas aerodi-
namicas para cada painel do modelo estrutural e retorna os deslocamentos no sentido

inverso, uma vez que um influencia diretamente o outro wright.

Salienta-se que os graus de liberdade deste tipo de conexao incluem apenas deslo-

camentos normais ao plano da superficie.
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2.2 Sistemas Aeroelasticos

Dentre as maiores referéncias em aeroelasticidade, sao mencionados livros como
Introduction to Aircraft Aeroelasticity and Loads de Wright e Cooper (2008), A Modern
Course in Aeroelasticity de Dowell et al. (1995) e An Introduction to theory of Aeroelas-
ticity de Fung (1993). Assim também, literaturas sobre vibragoes de sistemas mecanicos,
aerodinamica de fluxo constante e mecéanica dos sélidos sao utilizadas como textos com-

plementares para o entendimento da parcela estatica da area.

Posteriormente a revisao, Wright e Cooper (2008) e Dowell et al. (1995) dedicam
uma se¢ao para discutir o comportamento aeroelastico estatico de um aerofélio bidimen-
sional de maneira simplificada. Para isso, utilizam-se do mesmo sistema, conhecido como
Modelo de Secao Tipica de um Aerofélio, com abordagens semelhantes, conforme exposto
nas subsegoes 2.2.1, para um modelo sem aileron (ou aileron sem deflexdo) e ??, conside-

rando um aileron deflexionado.

Em seguida, é examinada uma asa flexivel fixada em sua raiz, cuja analise envolve
a Teoria das Faixas de aerodindmica e o método de Rayleigh—Ritz, voltados ja para

problemas tridimensionais, conforme subsecao 2.2.3.

2.2.1 Modelo de Secao Tipica de um Aerofdlio

Para a compreensao basica de varios problemas aeroelasticos, faz-se o uso de um
sistema fisico conforme ilustrado na Fig. 8. O esquema, também conhecido como Secao
Tipica Bidimensional, consiste em um aerofélio de se¢do rigida e simétrica (portanto,
sem curvatura inerente) ligado a uma mola, cuja constante eldstica Ky tem unidades
de momento (torque) por dngulo de tor¢ao, a uma distdncia e do centro aerodinamico,
localizado a um quarto da corda. Ainda, a inclinacao da curva de sustentacao é definida

COmMo A, = %.

SUSTENTAGCAO

Figura 8 — Aerofélio bidimensional com mola torcional (WRIGHT; COOPER, 2008)

O principal interesse aeroeldstico neste modelo ¢é a tor¢ao da mola, e consequente

angulo de ataque 6, em funcdao da velocidade do ar. Se a mola for muito rigida ou a
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velocidade do ar for muito baixa, a rotacao sera bastante pequena. No entanto, para
molas flexiveis ou fluxo de velocidade elevado a rotacao pode torcer a mola além do seu
limite de resisténcia e levar a falha estrutural (DOWELL et al., 1995).

O angulo de ataque total, 8, é tomado como a soma de um angulo de ataque inicial,

0o (com a mola sem tor¢ao), mais um incremento devido a torgao eldstica da mola, ..

0 =0, +90, (2.6)

A forca de sustentacao L que age sobre o aerof6lio a uma determinada velocidade do
ar e o angulo de incidéncia 6 causam um momento de arfagem M, produto da integracao
da pressdo dindmica (g.,) e a distancia e entre o centro eldstico e o centro de massa do

aerofolio.

Dessa forma, para definir a equacao de equilibrio estatico para o modelo de aero-

folio de segao tipica (Fig. 8), tem-se:

My = MAC —|— Le (27)

na qual Msc é o momento sobre o centro aerodindmico (positivo com o bordo de ataque

para cima).

A partir da teoria aerodindmica e expandindo o coeficiente de sustentagao através

de uma Série de Taylor para um angulo 6 pequeno, tem-se:

g
Cr = CLO + W@ (28)

na qual Cr, é o coeficiente de sustentacao quando 6 = 0.

Destaca-se que para o modelo bidimensional de um aerofélio sob um escoamento

incompressivel, tem-se as seguintes condigoes:

oCy,

Wz%ﬂ Crmac, =0=Cy,

sendo Chrac, 0 coeficiente de momento sobre o centro aerodinamico quando ¢ = 0.

Por conveniéncia, e sem perdas essenciais de informacao, considera-se C', = 0.

Por conseguinte, substituindo as Eqs. 2.2, 2.3 e 2.8 na Eq. geral 2.7, obtém-se:

oC
My =eqS [8011090 + 9@)] + qSCCMACO (29)
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Agora, considerando-se o momento elastico (—Kyf) a soma dos demais momentos,
tem-se a equacgao de equilibrio estatico para o Modelo de Segao Tipica de um Aerofélio
(Eq. 2.10).

oCy,
eqS [ 90 (90 + 0 )‘| + QSCCMACO — nge =0 (2.10)
Resolvendo a equagao para a torgao eldstica (assumindo Chyac, = 0 para simpli-

ficacdo), tem-se:

aC
qS “3-bo
— 2.11
e = Ky (1—611;5(260L) ( )

Esta solugao tem varias propriedades interessantes. Para esse estudo o mais im-
portante é o fato de que a uma determinada pressao dinamica a torcao elastica torna-se
infinitamente grande. Isto ¢, quando o denominador do lado direito da Eq. 2.11 torna-se

nulo. Assim:

1—g====L =0 (2.12)

ao ponto de 6, — oo.

A Eq. 2.12 representa o que é chamado de 'condicao de divergéncia’. A pressao
dindmica correspondente pode ser obtida resolvendo a mesma equagao e ¢ denominada

de pressao dinamica de divergéncia, qp. Logo:

Ky
2.13
qD S@ <8CL) ( )
Uma vez que apenas as pressoes dinamicas positivas sao fisicamente significati-
vas, observa-se que somente para e > 0 ocorrera divergéncia, ou seja, quando o centro

acrodinamico estiver & frente do eixo eléstico.

Por conseguinte, para determinar a velocidade critica de divergéncia Vp, substitui-
se a pressao de divergéncia (Eq. 2.13) na férmula da pressao dindmica apresentada na Eq.

2.4. Logo, tem-se:

2
Vp = /22 (2.14)

Poo
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Ocasionalmente, a equacao do angulo de tor¢ao elastica da mola, Eq. 2.11, pode

ser reescrita de forma mais concisa da seguinte forma:

0. = (1‘%)50 (2.15)
qD

Por fim, salienta-se que para qualquer aerofélio real a torcao elastica nao se torna
infinitamente grande, pois isso exigiria um momento aerodindmico infinitamente grande.
No entanto, a torcao elastica pode se tornar tao grande a ponto de causar falha estrutural,
por isso todas as aeronaves sao projetadas para voar abaixo da pressao dindamica de

divergéncia para todos os aerofélios ou superficies de controle.

2.2.2 Modelo de Secdo Tipica de um Aerofélio com Superficie de Controle

O modelo aeroelastico tratado anteriormente pode ser estendido para casos mais
complexos, uma vez que sua formulagdo é a base dos demais problemas de mesma na-
tureza. Um exemplo derivado é o Modelo de Secao Tipica com Superficie de Controle,

exemplificado na Fig. 9.

O proposito basico de uma superficie de controle é mudar a sustentagao (ou mo-
mento) na superficie principal. Dessa forma, ao considerar uma superficie de controle,
nesse caso um aileron, deve-se considerar um novo angulo § entre a linha da corda do

aerofélio e a linha da corda da superficie de controle.

fc as

U, \
Centro aerodindmico y

Eixo elastico /

Figura 9 — Segao tipica com superficie de controle (BISPLINGHOFF; ASHLEY; HALF-
MAN, 2013).

Com a adicao desse novo elemento, a equacao do coeficiente de sustentacao, sus-
tentagao total e do momento sobre o centro aerodinamico do aileron, tornam-se, respec-

tivamente:
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_ (oCt oCy,
CL—<809+ 5 > (2.16)
ot g (s, 0
L—qSC’L—qS<899+ 95 ) (2.17)
M = ¢ScCryrac = qSc (36;1\2,405) (2.18)

De forma analoga a Eq. 2.10, a equagao de equilibrio do momento estatico para

esse modelo é definida como:

OC v ac
o

S (aCL oCL B — K¢ =0 (2.19)

Além da forma um pouco mais complicada para a equacao de equilibrio, hé outro

fenomeno fisico associado a superficie de controle, a reversao da superficie de controle.

A fim de determinar a pressao e a velocidade de reversao, a equacao de equilibrio
2.19 pode ser expressa em termos da razao entre a torcao elastica e o deslocamento do

aileron, como segue:

6 e(%5F) +c(P95e)
v _ 2.20
5T () - e (220

Agora, combinando as Eqs. 2.16 e 2.20, tem-se a expressao do coeficiente de sus-

tentacao total como funcao linear do deslocamente do aileron:

<80L Kag + CaCJWAC) B
Oy = NP a5 0 P 92.21
L — Ky ( . )

e
(o505

O aileron se torna completamente ineficiente quando C;, = 0. Para isso, quando
o numerador da equacao acima for nulo, obtém-se a condi¢do para reversao do aileron.

Assim:

oC;, Ky n CaCMAC
B QRS(%) B

—0 (2.22)
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na qual gg é a pressao dinamica de reversao para o aileron e pode ser melhor visualizada
na Eq. 2.23.

8CL Ky
f 08 Se(%%3e) (2:29)

Por fim, através da relacao da Eq. 2.14, tem-se que a velocidade de reversao de

controle pode ser expressa da seguinte forma:

_9CL
o0 Ky
SCp(@CL 8CA1A0)
2 a6 oB

Vi = (2.24)

Outro parametro importante para a analise da reversao de controle é a eficacia
dos controles (7). Tal eficicia é obtida através da razao entre os valores flexiveis e rigidos
dos momentos de flexdo, ou seja, como o funcionamento do aileron é influenciado pela

deformagao elastica. Logo,

1_ 4
nzl_qi (2.25)
D

Percebe-se que a pressao dindmica aproxima-se da pressao de reversao de controle

a medida em que a eficacia se aproxima de zero, obedecendo o conceito de tal fenémeno.

2.2.3 Asa Flexivel com Raiz Fixa

Um exemplo mais realista de comportamento aeroelastico estatico e com interesse
préatico é proposto por Bisplinghoff, Ashley e Halfman (2013). O modelo em questao
consiste em uma asa flexivel fixada em sua raiz. Ademais, para simplificar a compreensao
do caso, considera-se que os segmentos de corda da asa permanecam rigidos, ou seja, nao

ha arqueamento. O modelo é apresentado na Fig. 10.
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Linha\dos centros aerodindmicos
inha dos centros de gravidade

Eixo elastico y

Figura 10 — Asa retangular flexivel afixada na raiz (BISPLINGHOFF; ASHLEY; HALF-
MAN;, 2013).

Por se tratar agora de uma estrutura flexivel, adiciona-se a rigidez torcional da
asa (GJ), produto do médulo de elasticidade ao cisalhamento G com o momento polar
de inércia J. O centro aerodindmico se encontra a uma distancia e do eixo eldstico e este

¢é posicionado a uma distancia d do centro de gravidade, conforme a figura acima.

Para prosseguir com a analise aproximada do problema, tem-se que a equagao de
equilibrio aeroelastico estatico desse modelo é obtida relacionando a razao de torcao ao

momento aplicado, conforme a Eq. 2.26.

d (. do
— —+M,| = 2.2
i (GJ ot y> 0 (2.26)

na qual #(y) é a distribuicdo da torcao elastica e M, é o momento aerodinamico sobre o

eixo elastico.

A Eq. 2.26, por ser uma equagao diferencial de segunda ordem em y, possui duas
condigoes de contorno. A asa é fixada em sua raiz e livre em sua ponta, de modo que as

condicoes de contorno sao:

de,
dy

0.=0 em y=0, GJ =0 em y=I

A partir da Fig. 10, nota-se que o momento M, pode ser expresso da seguinte

forma:

My =L + MAC - pd (227)

M, = (ecc; + eprac)q — Nmgd (2.28)
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nas quais ¢; equivale ao coeficiente de sustentagao local, cy;ac corresponde ao coeficiente
de momento local sobre o centro aerodinamico, N é o fator de carregamento normal a

superficie da asa (N=1 para nivel de v60) e mg é o peso (p) por unidade de comprimento.

Ainda, o coeficiente ¢; é tido como uma superposicao da distribuicao do coeficiente
de sustentacao local resultante da torgao rigida (¢} ) com a distribuicao do coeficiente de

sustentagao local resultante da torgao elastica (cf).

cr(y) = c(y) + cL(y) (2.29)

Substituindo a Eq. 2.29 na Eq. 2.28, tem-se a equacao de equilibrio expandida:

ddy (G’JZZ;) + qecc, = —qeccy — qc*cyac + Nmgd (2.30)

Por conseguinte, a velocidade de divergéncia torcional para esse modelo é determi-
nada a partir do menor autovalor de pressao dinamica, obtida através da equagao diferen-
cial homogénea de equilibrio (Eq. 2.31). Como a solu¢ao de uma equagao nao-homogénea
se torna infinita para autovalores correspondentes a equagao homogénea, conclui-se que
uma asa real (que nunca pode ser ajustada para que as cargas de ar rigidas sejam exata-

mente zero) sofreria tor¢ao e seria destruida em sua velocidade de divergéncia.

Assim, a forma homogénea da Eq. 2.30 é apresentada como:

d de .
& (Gde> + gece; =0 (2.31)
A solugao mais simples para o modelo de asa flexivel com sua raiz fixada é obtida

através da teoria das faixas, cuja equacao é apresentada a seguir:

d*0
@ + 2?0 = (2.32)
onde,
A= qi;;‘) (2.33)

Em seguida, tem-se que a solugao geral da Eq. 2.32 é:
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0(y) = A sen\y + B cos\y (2.34)

na qual, as condi¢oes de contorno sao:

0(0) = 0,
0'(1) =0

Introduzindo tais condi¢oes de contorno na Eq. 2.34, tem-se:

B=0 (2.35)

cosAy =0 (2.36)

A Eq. 2.36 indica que existe uma solucao apenas quando a condi¢do a seguir é
satisfeita:

Ah:@n+Ug,(n:Q1ﬂwwm) (2.37)
O menor desses valores, A\ = 7, corresponde a velocidade de divergéncia. Dessa
forma, ao substituir tal valor a Eq. 2.33, tem-se que a pressao e a velocidade de divergéncia

sao, respectivamente:

GJm?
. 2.38
b 4eeagpl? ( )
GJ
Vp = — (2.39)

20\ ceay (g)
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3 Modelos Numéricos no Nastran

O presente capitulo diz respeito a preparacao dos modelos numéricos a serem im-
plementados no Nastran, os quais sdo as asas BAH e FSW. Para isso, seguindo os passos
definidos no diagrama da Fig. 11, sera apresentada a forma como foram configurados
os modelos e os procedimentos de analise utilizando o software MSC.Nastran. Os para-
metros pertinentes aos fendomenos aeroelasticos estaticos sao matematicamente expressos
nas formas de equacgoes de equilibrio desenvolvidas no capitulo anterior. Primeiramente
¢ definido o modelo aeroelastico de um aerofdlio de secao tipica, cuja deflexao do aileron
é nula (Subsegao 2.2.1) . Em sequéncia considera-se um angulo 3 para o aileron a fim de
determinar as condigoes para a reversao de controle (Subsegao 2.2.2). Adiante, toma-se
como base uma asa flexivel a ser utilizada para o equacionamento analitico das asas BAH
e FSW. Para prosseguir com as solugdes analitica e numérica, serdo estabelecidos, nesse

capitulo, as especificagoes dos modelos e as respectivas abordagens.

MODELAGEM DO

SISTEMA

v
[MODELO DE ASA BAH] MODE:-:CS’:E ASA

! | ' | | | !

' Andlise Numérica de |

-

[ Analise Analitica de et ==
‘ Divergencia e de Divergéncia e de | Andlise Divergente | Andlise de Reversdo de
Reverséo de Controle | Reverséo de Controle ' )

l L»{ Eficacia do Aileron - -
Influéncia da configuracao

{ Procedimentos de } | de enflechamento
. )

Equacionamento
teodrico (Secéo 2.2)

nélise (APENDICE A

¥
| Influéncia da altitude

Comparativo dos resultados
numéricos e analiticos

Figura 11 — Metodologia de analise

3.1 Modelagem da Asa BAH

Para o primeiro caso explorado faz-se o uso do modelo BAHWingModel em rota-

¢ao estavel proposto e desenvolvido por Bisplinghoff, Ashley e Halfman (2013) como um
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exemplo de asa finita de uma aeronave de transporte cujas massas sdo concentradas em
pontos especificos ao longo do eixo elastico - simbolizadas por M;, conforme Fig. 12. A
asa BAH, além de ser considerada internacionalmente um modelo de teste, é tida também
como um exemplo para validagao aeroelastica (NASER; POTOTZKY; SPAIN, 2001).

Station

186"
- 268" o
368" -

458" -

Figura 12 — Modelo original da asa BAH com massas concetradas (BISPLINGHOFF;
ASHLEY; HALFMAN, 2013).

O modelo original foi adaptado como um problema de demonstragao utilizando
elementos finitos através do software NASTRAN por Rodden e Johnson (1994) e desen-
volvido no manual MSC.Software (2004d). Todavia, nesse trabalho o modelo foi subme-
tido, ainda, em diferentes condigoes de altitude, além de adaptar os arquivos de entrada

para abranger a analise divergente.

Dessa forma, ao adaptar o modelo original para o problema idealizado do MSC.Nastran,

aperfeigoou-se a combinagao da asa/ aileron, mostrada na Fig. 13.
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Nimero do elemento
aerodindmico

Ponto estrutural da
malha 3001

X

A

1 e /

78.75 2001 1
i 10 30 50 70 oY 3e|5.on
—— - ‘ -y
65.00
146.25 20 40 g0 5
L 3005
— 370
487
x 45 90 186 268 368 458 500 in

Figura 13 — Idealizagao da asa BAH para anélises do MSC Nastran (MSC.SOFTWARE,
20044).

Por conseguinte, destaca-se que - a principio - o exemplo HA144B é moldado para
determinacao dos coeficientes de pressao, pressdes atuantes e forcas sob os elementos
aerodinamicos no regime estatico. Além disso, o exemplo fornece as deformacgoes na ponta
da asa (GRIDs 7, 8, 9 e 10) e no bordo de fuga do aileron (GRID 12). Com tais pardmetros
definidos, torna-se possivel determinar a pressao e velocidade de divergéncia, além da
rotacao da mola do atuador do aileron e sua eficdcia, a fim de conhecer a efetividade
dos comandos com diferentes pressoes dinamicas e respectivas velocidades para evitar a

reversao dos controles.

O modelo em questao é subdividido em cinco arquivos de entrada, sao eles:

1. BAH STRUCT.DAT - Arquivo que contém os dados de rigidez estrutural (Anexo
B.1);
2. BAH_MASS.DAT - Arquivo que contém os dados inerciais (Anexo B.2);

3. BAH AILERON.DAT - Arquivo que contém os dados pertinentes ao aileron (Anexo
B.3);

4. BAH_AEROS58.DAT - Arquivo que contém os elementos aerodindmicos (Anexo
B.4); e

5. Arquivo de entrada HA144B - Arquivo que contém o Case Control e especificagoes

da solugao (Anexo B.5).

Em seguida, com o modelo integrado, deve-se incluir as quatro primeiras rotinas

no arquivo de entrada HA144B e estabelecer os demais pardmetros. Para isso, a deflexao
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do aileron é definida em um radiano (d,=1 rad) e, para atingir os objetivos da simulagao,
restringiu-se todo o movimento nos demais graus de liberdade (DOF 12356), exceto no

eixo x (4 DOF), permitindo a rotacdo em torno desse eixo.

3.2 Modelagem da Asa FSW

O segundo modelo abordado nesse trabalho trata-se de uma aeronave FSW (forward-
swept wing), ou seja, aeronave cuja asa possui enflechamento negativo e, consequente-
mente, cujo eixo elastico possui um angulo obliquo em relagdo ao fluxo de ar, em nivel
constante de voo, conforme Fig. 14. Ainda, salienta-se que a anélise da asa FSW é exclu-
sivamente numérica, uma vez que o modelo anterior ja tenha sido utilizado para verificar

a confiabilidade dos resultados do software.

Dessa forma, o objetivo deste problema ¢é determinar, primeiramente, o centro de
massa do modelo, o momento de arfagem e o centro aerodindmico que garantam a devida
estabilidade, a fim de obter os deslocamentos no eixo elastico. Em seguida, sdo definidas as
pressoes e velocidade de divergéncia e reversao de controle. Para isso, diversos parametros

devem ser obtidos, conforme demonstrado ao decorrer do exemplo.

Figura 14 — Vista Superior do modelo aerodindmico de uma aeronave FSW
(MSC.SOFTWARE, 2004d).

O modelo idealizado ¢ mostrado na Fig. 15, cujas forcas aerodindmicas sobre a
fuselagem sao ignoradas. A modelagem utilizada para os painéis é a de Vortex-Lattice,
mencionada anteriormente. A asa possui razao de aspecto de 4,0, sem conicidade, torc¢ao
ou curvatura, mas incidéncia de 0,1° em relacao a fuselagem, e angulo de enflechamento
de 30°.
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Paralelamente, o canard (asa dianteira) possui razao de aspecto de 1,0, sem afu-
nilamento, tor¢ao, curvatura ou enflechamento, e é articulado em torno de um quarto da
corda. As cordas de ambas asas e do canard sao de ¢ = 10,0 ft, e a area de referéncia é S

= 200 ft? para o modelo considerando apenas metade da aeronave.

p 97
1000
N, o8
N
90
1007, |
™ 99 121
B S I ET 120
110
[0

Figura 15 — Idealizacdo da Configuragao do FSW (MSC.SOFTWARE, 2004d).

A partir do lado esquerdo da figura acima, nota-se que o modelo é dividido em 32

elementos (quadrildteros) iguais. Por sua vez, o canard possui 8 dessas divisoes.

Ja no lado direito, tem-se a estrutura idealizada. Quatro massas concentradas sao
distribuidas na asa, localizados em um quarto da corda e em trés quartos da corda, e

presume-se que estejam conectadas por barras rigidas.

Diferentemente do que é desenvolvido no manual, o problema é apresentado nesse
trabalho em dois subcasos com diferentes valores para pressdao dinamica e nimero de
Mach. Sao eles:

1. SUBCASE 1 (TRIM = 1) é o caso com baixa pressdo dindmica (q = 40 psf) com
nivel de v6o de Mach = 0,0;

2. SUBCASE 2 (TRIM = 2) é o caso com alta pressao dinamica (q = 1200 psf) com

nivel de voo de Mach = 0,9; e

Ainda, apés a analise da influéncia da pressdo dindmica e nimero de mach nas

velocidades e pressoes criticas dos fenomenos aeroelasticos estaticos aqui trabalhados,
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o subcaso 1 foi submetido a andlise com diferentes angulos de enflechamento, com a

finalidade de evidenciar a influéncia desse aspecto nas pressoes e velocidades criticas.

Na Fig. 16 ¢é possivel observar como alguns dos dados apresentados na Tabela 6 sao
incluidos na rotina do Nastran para o primeiro caso (SUBCASE 1). Para mais detalhes a
respeito das fungdes e de como preenché-las, é recomendada a consulta ao manual MSC
Nastran - Quick Reference Guide.

BEGIN BULK § § §

5 1D CP 4l K2 %3 D P3 SEID
GRID 90 i 15. 0. 0. |

GRID - 97 § 0. 0. 0. § §
GRID Ga | 10. 0. 0. |

GRID 99 i 20. 0. 0. |

GRID 100 § 30. 0. 0. § §
5 1D CP 4l X2 3 D P3 SEID
GRID 111 i 24.61325 +5. 0. |

GRID 110 § 27.11325§+5. 0. §

GRID 112 ; 29.61325 +5. 0. ;

GRID 121 i 18.83975+15. 0. |

GRID 120 i 21.339?5&15. 0. i

GRID 122 ; 23.830975+15. 0. ;

$-3 i ! ! i
5ok % STRUCTURALESTIFFNESS PROPEPTIES * o[k G i

53 : ! ! !
S -* -FUSELAGE -STRUCTURE - *|-5 | |

5 EID ?ID GR pB X1,GO 32 %3

CBAR 101 100 57 98 0. 0. 1.

CBLR 102 100 58 90 0. 0. 1.

CBAR 100 100 90 99 0. 0. 1.

CBAR 103 100 99 100 0 ; 1.

55 i | | i

Figura 16 — Exemplo de como os dados de HA144A sao inseridos no MSC Nastran.

De maneira geral, sao estabelecidos quatro conjuntos para cada condicao de voo

relacionados a estabilidade. Sao eles:

1. Rigido sem spline;
2. Rigido com spline;
3. Elastico restringido (engastado); e

4. FElastico nao restringido.

Os conjuntos rigidos sao aqueles obtidos ao negligenciar a deformacao elastica do
modelo, e sao apresentados de duas formas: com e sem coeficientes spline. A segunda
forma, além de ser independente da spline, considera todos os elementos no modelo aero-
dindmico. Normalmente, estes dois conjuntos de coeficientes sdo quase idénticos a menos

que haja um erro na entrada spline, como nao incluir todos os elementos. No entanto,
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conforme aplicavel, tem-se situagoes em que alguns elementos podem nao ser conecta-
dos intencionalmente a spline, como no caso quando nenhum movimento é desejado para

determinado elemento.

Como nao é o caso desse exemplo e os coeficientes sao préximos, apenas uma

coluna conterd os dados obtidos para o conjunto Rigido.
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4 Resultados

Neste capitulo sao apresentados e discutidos os resultados analiticos e os resulta-
dos provenientes das simulagdes numérico-computacionais pertinentes aos dois modelos de
analise estatica preliminares inspirados em dados presentes no manual MSC.Nastran Ae-
roelastic Analysis (exemplos HA144A e HA144B) com modificagoes em suas configuragoes
para fins de comparacao dos resultados. Salienta-se que os dois exemplos sdo desenvolvidos

utilizando-se ambas as vias de procedimentos, expostas nos Apéndices A.1.4.1 e A.1.4.2.

4.1 Modelo de asa BAH de massas concentradas

A partir do modelo numérico estabelecido na Subsecao 3.1 e seguindo os passos
da Fig. 11, tem-se as referéncias geométricas caracteristicas para determinagao dos coefi-

cientes e demais parametros do problema, apresentadas na Tabela 1.
Tabela 1 — Dados do Exemplo HA144B (MSC.SOFTWARE, 2004d)
| HAl44B |  DADOS

| Corda da asa | 162,5 [in] | 4,12 [m] |
‘ Area da asa ‘ 81250 [in?] ‘ 52,42 [m?] ‘
| Envergadura | 1000 [in] | 25,40 [m] |
| Massa do modelo | 17400 [lbs] | 7892,5 [kg] |

| Momento de inércia de rolagem | 4,37E+7 [Ib in®] | 1,28E+4 kg m?] |

| Momento de inércia de arfagem | 4,35E+9 [Ib in®] | 1,27E+6 [kg m?]

| Rigidez a Torgdo - (GJ) | 1,00E+11 [Ib in”] | 2,93E+7 [kg m’]

|
|
| Mach \ 0 | 0 |
| Pressdo dinamica - (q) | 4,0075 [psi] | 2,76E+4 [Pa] |

| |

| Frequéncia (w_0) 0,05 Hz | 0,05 Hz

4.1.1 Asa BAH como aerofélio de secdo tipica

Para determinar a pressao e a velocidade de divergéncia da asa BAH como um
aerofélio de segdo tipica cujo aileron nao possui deflexao (S = 0), deve-se estabeler o valor
de rigidez associada a mola de tor¢ao, Ky, e a distancia e entre o centro aerodinamico e o
eixo eldstico. Por conveniéncia, adota-se que e equivale a 25% do valor da corda. J4 para
determinar a rigidez, faz-se o uso da relagdo do momento de inércia referente a arfagem e

do proprio Ky mostrada na Eq. 4.1.

Kg = Lg(tdg 271')2 (41)
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na qual Iy equivale ao momento de inércia de arfagem e wy corresponde a frequéncia

natural de arfagem.

Dessa forma, utilizando os parametros da Tabela 1, tem-se:

Ky = (4,35.10%)(0,05 27)? (4.2)
b in

Ky =4,2932.10%8 —— 4.3

o ’ rad ( )

Em seguida, substituindo o valor obtido na Eq. 4.3 na Eq. 2.13 e adotando a

acy _

50 27, tem-se que a pressao dindmica de divergéncia mais baixa é:

condigao

gp = 20,7 psi =1,427. 10® Pa (4.4)

Logo, através da Eq. 2.14 e considerando a densidade do ar, p, igual a 0, 0765 Ib/ ft3,

tem-se que a velocidade de divergéncia serd igual a:

Vp = 1583,59 ft/s = 482,67 m/s (4.5)

Agora, para definir a pressao e a velocidade de reversao de controle, assume-se um
dngulo de deflexao, 3, para o aileron (conforme Subsegao 2.2.2). Os coeficientes relacio-
nados a variacao de sustentacao por unidade de deflexdo do aileron (%) e variagao de
momento sobre o centro aerodindmico por unidade de deflexdao do aileron (acg#) sao

tidos como 1 e -0.5, valores tipicos utilizados em exemplos para a asa BAH.

Dessa forma, de acordo com as Eqs. 2.23 e 2.24, tem-se:

K
gr = —~ =10,35 psi = 7,13. 107 Pa (4.6)
wSc

Vi = 1119,84 ft/s = 341,32 m/s (4.7)

4.1.2 Asa BAH fixada na raiz

O modelo da asa BAH flexivel com sua raiz fixa contém os mesmos ingredientes
fisicos bésicos que o modelo anterior de secao tipica sem aileron (5 = 0). Todavia, o objeto

de analise é retratado como uma placa plana com segoes cujo vao, 1, é substancialmente
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maior que sua corda, c¢. Substituindo os valores presentes na Tabela 1 nas Eqs. 2.38 e
2.39, tem-se:

gp = 23,79 psi =1,64. 10® Pa (4.8)

Vp = 1697,80 ft/s = 517,49 m/s (4.9)

4.1.3 Asa BAH no MSC.Nastran

Os resultados explorados nessa Subsecao foram extraidos do arquivo de saida (ar-

quivo .f06) presente no Anexo B.6.

4.1.3.1 Divergéncia da asa BAH

Para obter os resultados numéricos, primeiramente o modelo é submetido a ana-
lise de divergéncia. Para isso, conforme mencionado anteriormente, o arquivo de entrada
necessita de pequenas modificacoes. Dessa forma, ainda na se¢ao de Case Control, deve-se
acrescentar as entradas DIVERG e CMETHOD, conforme mostrado na Fig. 17.

A entrada DIVERG permite que o usudrio extraia um ntmero desejado de pressoes
de divergéncia para os nimeros de Mach fornecidos na entrada. Ja a entrada CMETHOD
requisita uma analise complexa dos autovetores das raizes solicitadas. Neste trabalho, sao

solicitadas cinco raizes.
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AERCF = ALL
APRES = ALL

DIVERG = 100

CMETHOD = 100
BEGIN BULK
DIVERG 100 8
EIGC 100 CLAN
ENDDATA

BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANALYSIS

TITLE = EXAMPLE HA144B:
SUBTI = DIVERGENCE ANALYSIS

ECHO = BOTH

SPC = 13 §

MPC =

SET 2 = 7 THRU 12

SET 3 = 11

DISP = 2

SPCF = 3

0.0
MAX

1 $ CONTROL SURFACE RELATIVE MOTION

Figura 17 — Adaptacao do arquivo de entrada para a andlise de divergéncia do exemplo

HA144B

Em seguida, através do arquivo de saida, tem-se o sumario dos autovalores com-

plexos das raizes solicitadas e suas respectivas frequéncias, apresentado na Fig. 18.

ROOT
NO.

[==lNC I« V) RS I S

COMPLEX

E'I' GENVALUE

EXTRACTION EIGENVALUE
ORDER (RELL) (IMBG)
1 0.0 4.871827E+00
2 8.490942E+00 0.0
3 0.0 1.057504E+01
4 0.0 1.917222E+01
5 0.0 2.956365E+01
6 0.0 5.503535E+01
7 4.740001E+07 0.0
8 3.267130E+08 0.0

S-UMM

OO D WO

AR-Y

FREQUENCY
(CYCLES)

.753753E-01
.0
.683070E+00
.051353E+00
.705201E+00
.759148E+00
.0
.0

DAMPING
OEFFICIENT
.0

C
0
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0
0
0
0
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Figura 18 — Autovalores complexos da solugao divergente do exemplo HA144B

As raizes de interesse sdo puramente imaginérias e positivas, pois possuem signifi-

cancia fisica. Além disso, a raiz com valor mais baixo é considerada a que possui a pressao

dindmica de divergéncia critica.

Apos o rastreamento dos autovalores, tem-se, na figura 19, as magnitudes impri-

midas das pressoes dinamicas de divergéncia.
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ROOT
NO.

(=TS P

D-I-V'-E-RGE-N-CE

MACH -NUMBER

=--0.000000

DIVERGENCE
DYNAMIC -PRESSURE

.373470E+01
.118315E+02
. 675739E+02
.740095E+02

W o W =

.028890E+03

S UMMARY
METHOD -= - COMPLEX - LANCZOS
EIGENVALUE

REAL IMAGINARY
0.000000E+00 4.871827E+00
0.000000E+00 1.057504E+01
0.000000E+00 1.917222E+01
0.000000E+00 2.956365E+01
0.000000E+00 5.503535E+01

Figura 19 — Sumério de divergéncia

Com as pressoes dinamicas de divergéncia estabelecidas, calculou-se as respectivas

velocidades divergentes através da Eq. 2.14 para diferentes altitudes (h), conforme exposto

na Tabela 2.

Tabela 2 — Relagao das velocidades de divergéncia com variacao da pressao dindmica de
divergéncia em diferentes altitudes

qp (psi) Vo (£t/5)
h=0ft h=1000ft h=19500ft h = 29500 ft h = 49200 ft
23,7  1695,65 1968,37 2310,18 2746,30 4252,62
112,0 3680,67 4272,64 5014,60 5961,24 9230,96
368,0 6672,94 7746,17 9091,32 10807,54 16735,45
874,0  10289,70 11944,65 14018,86 16665,27 25806,13
3030,0  19155,18  22236,02 26097,34 31023,88 48040,41

A partir dos resultados obtidos acima, plotou-se a velocidade de divergéncia como

uma funcao da altitude para a asa de exemplo. Além disso, no grafico mostrado na Fig.

20 a seguir, o efeito do niimero de Mach é ignorado.
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Velocidades divergentes (mph) x Altitude (ft)

15000 r 7
10000 T
= Q=23.73 psi
Pt —Q=111,83 psi
T / e Q=367,57 psi
= f Q=874,01 psi
< Q=3028,89 psi
5000 F
0 i i i i ]
0 13 20 27 34 41
v (ft/s) x10°

Figura 20 — Grafico da velocidade divergente em relacao a altitude.

Nota-se, portanto, que a velocidade critica de divergéncia varia de forma inversa-
mente proporcional a raiz quadrada da densidade do fluido de escoamento, que torna-se

menor ao elevar a altitude.

4.1.3.2 Reversao de Controle da asa BAH

Ainda a partir da solu¢do numérica, obtém-se os coeficientes adimensionais deri-

vados dos momentos aerodinamicos e, consequentemente, a eficicia do aileron.

Para determinar a pressao dinamica de reversao do aileron, precisou-se interpolar
os coeficientes aerodindmicos relacionados ao movimento de rolagem. Por sua vez, a efi-
cacia, de forma analoga a Eq. 2.25, é determinada pelo software a partir da divisdo entre

o coeficiente de momento de rolagem da asa e a deflexao do aileron.

Dessa forma, os resultados relacionados a reversao de controle oriundos da analise

numérica podem ser observados na Tabela 3.
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Tabela 3 — Resultados da analise de reversao de controles para a asa BAH.

i (psi). V (ft/s) h=0 ft |V (m/s) h=0m  V (ft/s) h=0800 fts |V (m/s) h=38000 m Eficacia

0,01 24,61 7,50 28,57 8,71 0,328
0,05 77,82 23,72 90,35 27,54 0,326
0,5 246,11 75,01 285,69 87,08 0,312
1 348,06 106,09 404,04 123,15 0,296
4 696,11 212,17 808,06 246,30 0,203
7 920,86 280,68 1068,97 325,82 0,114
9 1044,15 318,26 12121 369,45 0,057
11,06 1157,5 352,81 1343,68 409,55 0,001
13 1254,93 382,50 1456,76 444,02 -0,052
17 1435,06 437,41 1665,86 507,75 -0,157

Para fins de comparagio do efeito da altitude (ou densidade do ar) na velocidade
de reversao, repetiu-se os procedimentos supracitados para a altitude de 9800 fts acima

do nivel do mar.

Para inferir a tendéncia dos controles em funcao da velocidade do modelo aeroe-
lastico, foi realizado um ajuste de curva polinomial. Dessa forma, a Eq. 2.25 apresenta
a funcao que fornece a relagdo entre a pressao critica de reversao e a eficacia que pode

variar de 0,39 até -0,16. A Fig. 21 apresenta o resultado grafico desse ajuste.

Eficacia do Aileron

0.5

= h=0t

— h=59800fts

—D.2 ] 1 Il 1 Il ]
0 200 500 300 1100 1400 1700

V (ft/s)
Figura 21 — Gréfico da eficicia do aileron da asa BAH
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Outra interpretacao para os resultados obtidos até aqui é apresentada por Wright
e Cooper (2008), e traz o comparativo da taxa de rolagem constante e estatica em fungao
da eficacia do momento estatico, adaptado para esse caso em que a velocidade de reversao

¢ 70% da velocidade de divergéncia, conforme a Fig. 22.

Destaca-se que para o caso de taxa de rolagem estética, a eficacia é obtida comparando-
se os momentos de flexao considerando-se a asa flexivel (GJ) e rigida (GJ — o0). Ademais,
para o caso de taxa de rolagem constante a parcela rigida é desconsiderada. Essa relacao

¢é apresentada na Eq. 2.25.

Rolagem Constante
Rolagem Estatica

0.8

0.6 |

0.2

-0.2

Eficacia - rolagem ()

-06

'0.8 1 1 1 1 L 1 1 1
0 3 6 9 11.06
Press&o dinamica - q (psi)

Figura 22 — Eficacia do controle para casos de taxa de rolagem constante e momento
estatico.

A figura evidencia que embora a velocidade de reversao estimada seja a mesma
para ambas as abordagens, ha uma diferenca significativa entre as duas curvas na regiao

subecritica.

4.1.4 Comparacao dos Resultados da asa BAH

Para validar os resultados provenientes do software, faz-se a comparacao com os
resultados analiticos na expectativa de que o erro permaneca igual ou inferior a 5%,

conforme mostrado nas Tabelas 4 e 5.
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Tabela 4 — Resultados de Divergéncia da asa BAH
" Comparative - Divergencia . qo (psi) Vp (ft/s) Diferenca Vo (%)

Modelo Numérico 23,73 1695,65 -
Modelo Analitico - Secao Tipica 20,70 1583,59 6,6
Modelo Analitico - Asa Fixada na Raiz 23,79 1697,80 0,12

Tabela 5 — Resultados de Reversao de Controle da asa BAH
N Comparative=IReversso i ¢» (psi) Vs (ft/s) Diferenga Vi (%)

Modelo Numérico 11,06 1157,50 -
Modelo Analitico - Secao Tipica 10,35 1119,84 3,2

4.2 Modelo de asa FSW

Os dados fornecidos para a compreensao do exemplo sao mostrados na Tabela 6.
Os resultados explorados nessa Subsecao foram extraidos do arquivo de saida (arquivo

.f06) presente no Anexo C.2.

Tabela 6 — Dados do Exemplo HA144A (MSC.SOFTWARE, 2004d)
| HA144A | ~~ DADOS

| Centréide da asa | 45% da corda |
| Rigidez de flexdo (ELy) | 2,50E+8 [Ib ft*] | 1,06E+7 [kg m?] |
| Rigidez de torgdo (GJ) | 2,50E+8 [Ib ft*] | 1,05E+7 kg m?] |
| Comprimento da Fuselagem | 30 [ft] | 9,14 [m] |
| Massa (cada lado) | 8000 [1b] | 3629 [kg] |
| Centro de Gravidade | 12,82 [ft] | 3,90 [m] |
‘ Momento de Inércia em Y (Iy) ‘ 8,93E+5 [lb ft2 ‘ 3,76E+4 [kg m? ‘
| Pressdo dindmica (q) \ 40 [Ib/ ft°] | 1,92 [kPal) ‘

4.2.1 Andlise de Estabilidade Aeroelastica

Através da solucao do problema com as condi¢bes e configuragoes determinadas
na Subsecao 3.2, obteve-se os resultados referentes aos coeficientes adimensionais de esta-
bilidade e controle para os dois subcasos, demonstrados na Tabela 7. A estabilidade ae-
roelastica simplesmente afirma que a divergéncia, reversao de controles e qualquer perda

de controle em decorréncia de deformagoes estruturais nao ocorrerao.
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Tabela 7 — Dados de saida referentes aos dois subcasos propostos.

SUBCASO 1 SUBCASO 2
Restringido Sem restrigdo Restringido Sem restrigdo
Alpha Cz -3.864e+0 -3.884e+0 -3.897e+0 -5.071e+40 -6.463e4-0 -7.772e40
CMy -2.016e+0 -2.027e+0 -2.036e+0 -2.871e+0 -3.667e+0 -4.577e+0
Cz  -8.953e+0 -8.966e+0 -9.004e+0  -1.207e+1 -1.286e+1 -1.610e+1
Arfagem
CMy -6.909e+0 -6.914e+0 -6.940e+0 -9.954e+4-0 -1.027e+1 -1.250e+1
Fator de Cz 0.000e+4-0 2.358e-3 0.000e+4-0 0.000e+0 3.634e-3 0.000e4-0
carga vertical ™\ ) 000610 1.671e-3 0.000e4+-0  0.000e--0 2.624¢-3 0.000e+0

onde:
C, = —C; = Coeficiente de For¢ca Normal; e

Cpn, = Coeficiente de Momento de Arfagem;

No primeiro subcaso, q = 40 psf, percebe-se que os coeficientes rigidos e elasticos
sao todos bastante préximos, exceto que as parcelas inerciais - integradas ao caso sem
restricdo - tém valores finitos para a baixa pressao dindmica. No conjunto rigido, tais

incrementos sao nulos.

Dessa forma, a fim de verificar como as condigoes para ambos os subcasos influ-
enciam no deslocamento do centro aerodinamico (z.,), é possivel determina-lo ao dividir
o coeficiente de momento pelo coeficiente de sustentacao - relacionados ao angulos de
ataque - e multiplicando pela corda de referéncia (c,ey = ¢/2), de acordo com as Eqgs. 4.10

e 4.11. Portanto, para o voo livre (sem restri¢ao), tem-se que:

-C,,
xc,a - < CZ y>a : c?”(if (41())
2,036
=————| -5=2,612ft= 4.11
Tea (-3’8997>a 5=2,612ft =0,79m (4.11)

Logo, o centro aerodinamico para o subcaso 1 encontra-se a 2,612 ft abaixo do

centro de gravidade do canard (ponto 90).

Ainda, para essa condigdo de baixa velocidade (SUBCASE 1), o 4ngulo de ataque
obtido é necessariamente alto (o = 0,2179 rad = 12,4847 deg) e o angulo de incidéncia

do canard equivale a d, = 0,5507 rad = 31, 5527 deg, conforme indicado na Fig. 23.
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NONDIMEN. RATE

AEROELASTIC TRIM VARIABLES
D LABEL TYPE TRIM STATUS VALUE OF UX
INTERCEPT RIGID BODY FIXED 1.0680008E+08
|561 ANGLEA RIGID BODY FREE 2.179859E-81 RADIANS
5@2 PITCH RIGID BODY FIXED 0 .000000E+00
5@3 URDD3 RIGID BODY FIXED -1.800000E+80 LOAD FACTOR
584 URDDS RIGID BODY FIXED ©.000000E+B® RAD/S/S PER G
|565 ELEV CONTROL SURFACE FREE 5.587693E-81 RADIANS

Figura 23 — Variaveis aeroelésticas para o Subcaso 1

Ja para o subcaso 2, refazendo o mesmo calculo da Eq. 4.10 e substituindo os

devidos valores, constata-se que o centro aerodinamico desloca para z., = 2,945ft =

0,89m. Além disso, o angulo de ataque passa a ser a = 0,001373 rad = 0,079 deg e

o angulo de incidéncia do canard altera para ., = 0,01932 rad = 1,107 deg, conforme

indicado na Fig. 24.

AEROELASTIC TRIM VARIABLES
D LABEL TYPE TRIM STATUS VALUE OF UX
INTERCEPT RIGID BODY FIXED 1.000000E+008
|591 ANGLEA RIGID BODY FREE 1.373015E-03 RADIANS
502 PITCH RIGID BODY FIXED 0.000000E+0@ NONDIMEN. RATE
583 URDD3 RIGID BODY FIXED -1.000000E+0@ LOAD FACTOR
504 URDDS RIGID BODY FIXED ©.000000E+0@ RAD/S/S PER G
|5@5 ELEV CONTROL SURFACE FREE 1.932495E-082 RADIANS

Figura 24 — Variaveis aeroelédsticas para o Subcaso 2

Percebe-se que, ao analisar ambos os subcasos, o centro aerodinamico se move

ligeiramente, uma vez que as diferentes condi¢oes impoem diferentes cargas e produzem

diferentes momentos.
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4.2.2 Divergéncia da asa FSW

Para a analise de divergéncia, sob as condigbes do subcaso 1, configurou-se a
aeronave com enflechamentos de 5°, 10°, 20° e 30° (Fig. 25) . Os resultados dessa andalise

é mostrado na Tabela 8.

(d)
Figura 25 — Enflechamentos da asa FSW via FEMAP de (a) 30°, (b) 20°, (c) 10° e (d) 5°.

Tabela 8 — Resultados de Divergéncia para diferentes angulos de enflechamento da asa

FSW
Angulo de Enflechamento  ¢p (psf) Vo () ERGVE]
“h=0ft h=9800ft Th=0m h=3000m
5 1,15E4+5 1736,36 2016,17 529,24 614,53
10 3.84E+4 1001,96 1163,42 305,40 354,61
20 1,06E+44 526,23 611,03 160,39 186,24
30 5,14E4+3 366,69 425,78 111,77 129,78

O resultado grafico desses valores é apresentado na figura 26.
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h=0 ft
h=9800 ft

~—~ 1800
r
1600
1400
1200
1000

800

Velocidade de Divergéncia (ft/s

600

400

20 0 1 1 1 1 1
5 10 15 20 25 30

Angulo de enflechamento (°)

Figura 26 — Relagao da Velocidade de Divergéncia em fungao do angulo de enflechamento
da asa para o subcaso 1.

Observa-se, através dos resultados, que as asas enflechadas para frente sao mais
suscetiveis a divergéncia do que as asas sem enflechamento (ou com menor enflechamento).
Isso ocorre pois o angulo de enflechamento produz uma mudanca na sustentagao devido

a nova incidéncia do fluxo de ar ao qual o aerofélio esta sujeito.
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5 Conclusao

Aeroelasticidade é um assunto complexo que envolve o estudo de dominios fisicos
diferentes, que apesar de figurar ha bastante tempo na aeronautica, ainda tem sido o
objeto de estudo de varios pesquisadores e que tem a necessidade do desenvolvimento
e o conhecimento de ferramentas que facilitem o trabalho de analises aeroelasticas cada
vez mais, uma vez que os materiais aeronauticos estao cada mais leves e a geometria das

aeronaves cada vez mais COIleGX&S.

O Nastran é uma ferramenta de andlise aeroelastica com enorme potencial e que
foi foco neste trabalho. Apesar da complexidade da utilizacdo do software, apds a com-
preensao de seu funcionamento, foi desenvolvido um material de auxilio para futuros

utilizadores.

Nesse contexto, foram analisados dois modelos de asas. O primeiro foi a asa BAH
de massas concentradas. A partir de seus resultados, foi possivel visualizar que em deter-
minada pressao critica, o angulo de torcao seria infinitamente grande, o que configuraria a
propria divergéncia. Ainda nesse modelo, foi possivel observar que em determinada condi-
¢ao o envelope de voo estaria sujeito a reversao de controle a medida em que a eficacia do
aileron tendia a zero. Por conseguinte, através da analise paramétrica do modelo para di-
ferentes altitudes, notou-se maior resisténcia para se atingir os valores criticos da analise.
Os resultados analiticos e numéricos da velocidade e pressao critica foram confrontados e

observou-se uma boa correlagao entre os mesmos.

O outro modelo abordado foi de uma asa enflechada para frente (FSW). A partir
de seus resultados, foi possivel observar um decaimento brusco na velocidade critica de di-
vergéncia a medida em que o angulo de enflechamento aumentava, resultado que confirma
a literatura. A partir dessas andlises paramétricas, destaca-se que algumas caracteristi-
cas do projeto podem ser usadas para garantir um aumento da seguranca e evitar que

eventuais colapsos da estrutura nao ocorram dentro do envelope de voo desejado.

Este trabalho embasa os proximos trabalhos a serem realizados dentro da Universi-
dade de Brasilia e sera fonte de consultas para equipes de competicao que almejam utilizar
um software que é amplamente explorado na industria aeronautica, além de fomentar o

grupo que estuda fendmenos aeroelasticos dentro de engenharia aeroespacial da UnB.
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APENDICE A - Apéndices

A.1 Procedimentos de Analise no MSC.Nastran

A.1.1 Funcionamento do Nastran

O Nastran, diferentemente dos demais softwares convencionais de andlises estru-
turais, possui uma interface mais robusta, que nao proporciona pré e pdés-processamento
de seus modelos. Dessa forma, seus arquivos sao formatados em tipo “txt” ou “DAT”
através de softwares ou aplicativos auxiliares- como o NastPad ou até mesmo o Bloco de

Notas-, nao havendo, portanto, interacdo do usuario com o software.

Assim sendo, os resultados obtidos pelo Nastran sao dispostos em trés arquivos de
texto com formatos “f04”, “f06” e “txt” (exemplificados na Subse¢ao A.1.3), que contém
ainda informagoes a respeito da base de dados, versao do software e do processador, tempo
de duragao, dentre outras. Portanto, para solugoes graficas, modelos tridimensionais e
animagcoes, o Nastran pode ser utilizado concomitantemente a softwares adjacentes, como
MSC Patran, MSC Apex e o Simcenter Femap.

Todavia, embora tais softwares possam facilitar a relagao do usuario duante as
simulagoes, é imprescindivel conhecer a estrutura e o funcionamento do Nastran, pois os
comandos e os conjuntos de solugoes relacionam-se entre si nos demais softwares. Desta
maneira, serda apresentado neste capitulo a estrutura dos arquivos e os respectivos proce-

dimentos de analises proposto.

A.1.2 Estrutura do Arquivo de Entrada

Conforme apresentado em MSC.Software (2004a), o arquivo de entrada do Nastran

deve conter uma descricao completa do modelo em elementos finitos, contendo:

1. O tipo de analise a ser realizada;
2. A geometria do modelo;

3. A malha em elementos finitos;

4. Cargas;

5. Condic¢oes de Contorno; e

6. Tipo das variaveis de saida a serem calculadas.
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Ainda, o arquivo de entrada é dividido em 5 secoes distintas (3 obrigatérias e 2

opcionais) e trés delimitadores, conforme mostra a Fig. 27.

NASTRAN .
— 0O |
Statement pciona
T atements — Opcional
Executive Control — Obrigatério
Statements
CEND Delimitador obrigatorio
Case Control L
Commands — Obrigatério
BEGIN BULK Delimitador obrigatério
B‘E‘:ﬂﬁ:“ —— Obrigatério
ENDDATA Delimitador obrigatéorio

Figura 27 — Estrutura do arquivo de entrada do MSC.Nastran.

Abaixo seguem a descri¢ao e algumas fungdes das se¢oes. Sao elas:

« NASTRAN Statement - Opcional: Secao destinada para modificacao de alguns
parametros operacionais como memoria, tamanho do bloco de dados, parametros do

bloco de dados e métodos numéricos. Salienta-se que seu uso € infrequente;

o File Management Statements (FMS) - Opcional: Secio dedicada para ini-
cializacao da base de dados do Nastran, cujo formato dos arquivos sao “DBALL”
e “MASTER”. Embora opcional, o FMS torna-se extremamente oportuno para a
realizagao de simulagoes através de seu comando RESTART, fungao que permite o
reaproveitamento de dados e resultados de outras simulagoes, promovendo - sobre-

tudo - economia de meméria computacional;
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« Executive Control Statements - Obrigatéria: Segmento necessario para todos
os arquivos de entrada, cuja principal fungao é a especificacao do tipo de solugao
da anélise a ser realizada. Outras fungoes comuns sao a inclusao de um ID opcio-
nal para a devida identificacdo do trabalho e a restricao de tempo para defini¢ao
de limites maximos para a execucao da simulagdo. O encerramento da Executive
Control Statement da-se através do delimitador “CEND”.

o Case Control Commands - Obrigatdria: Secdo reservada para especificacao
e controle do tipo de andlise de saida (forgas, tensoes e deslocamentos). Também
¢é responsavel pela configuragao das entradas provenientes da Bulk Data Section,
definicdo de subcasos de andlise e condi¢oes de contorno. A Case Control Section

encerra-se por meio do comando delimitador “BEGIN BULK?”; e

o Bulk Data Entries - Obrigatoria: A ultima secdo é imediatamente iniciada
apos o uso do delimitador BEGIN BULK. Esta sessao contém todas as informagdes
necessarias para descricao da geometria do modelo estrutural e aerodinamico em
elementos finito, sistemas de coordenadas, propriedades dos elementos, carregamen-
tos, propriedades de materiais e método de aeroelasticidade estatica. O comando

delimitador “ENDDATA” é utilizado para o encerramento desta secao.

Embora as se¢oes tenham particularidades no tocante aos comandos e entradas -
detalhadas nas subsecoes seguintes, a estrutura dos dados inseridos deve possuir a mesma
formatagao padrao ao longo do texto. O Nastran fornece trés padroes de escrita, conforme
detalhado na Tabela 9. No decorrer deste trabalho, aplicou-se o formato Small Field

Format.

Tabela 9 — Formatos dos campos de entrada do MSC.Nastran

‘ Free Field Format \ Campos de entrada separados por virgulas \

‘ Small Field Format ‘ 10 campos com 8 caracteres cada ‘

‘ Large Field Format ‘ 10 campos com 16 caracteres cada ‘

Dessa forma, as entradas possuem 10 campos - correspondentes as colunas do
texto formatado - que suportam até 8 caracteres cada. Destaca-se que no caso de eventual
extrapolacao desse limite de caracteres, deduz-se que os que estao em excesso integram o

campo seguinte, podendo comprometer todo o resultado da simulagao.

Além disso, a depender da entrada incorporada, o software permite a sua continui-
dade - conforme aplicavel - através do acréscimo de comandos de continuagao que ocupam
o ultimo campo da referida linha de dados e o primeiro campo da linha subsequente. Na
Fig. 28 é apresentado um exemplo dos campos no formato empregado e suas respectivas

divisoes.
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~—— Numero do campo

@‘/ 2 3 4 5 6 7 8 9 10
[ GRID | D | CP | X1 | X2 | X3 [ cD | PS | SEID | |
— \‘“--.,_ ——— __//"— —

Campos contendo os
dados de entrada

Nome do caractere (GRID, nesse caso)

deste dado de entrada O décimo campo € usado apenas

para continuacao opcional de
informagoes. A sombra indica que os
dados de continuagao nao sao
utilizados nos calculos da respectiva
entrada

Figura 28 — Exemplo do Small Field Format utilizado (MSC.SOFTWARE, 2004a).

Salienta-se que o Nastran nao reconhece unidades fisicas. Portanto, torna-se ne-
cessaria a utilizacdo de um conjunto de unidades consistentes ao desenvolver o modelo
em elementos finitos, independentemente do sistema utilizado. Dessa forma, em caso de
inconsisténcias nas unidades, estas passarao despercebidas pelo software e serdo obtidos

resultados equivocados sem qualquer aviso prévio (mensagem de erro).

Contudo, para reduzir eventuais equivocos e promover maior perceptibilidade dos
dados, tem-se as func¢oes de formatacao do NastPad e seus respectivos elementos grafi-
cos. A partir da Fig. 29, nota-se os devidos cumprimentos de caracteres, espacamento e

comandos de continuidade.

5 EID PID CP NSPAN NCHORD - -LSPAN LCHORD - ~IGID

CRERCI - -1001 1000 a0 5 1 1 +CAL
S ( “FWD "LEFT "POINT| ") ROOTCHORD - ( -FWD -RIGHT - POINT ) TIP CHORD
+CAL 78.75 0. d. 225. 35. 500. 0. 100.

CRERO1 - -2001 1000 0 2 4 1 +CR2
+CA2 78.75 0. 0. 225. 35. 500. 0. 100.

S

CAERCI - -3001 1000 0 5 3 1 +CA3
+CA3 78.75 0. d. 225. 35. 500. 0. 100.

Figura 29 — Parte da  entrada CAERO utilizada no arquivo estrutural
BAH_AEROA58.DAT para o exemplo HA144B através do NastPad.

Percebe-se também que o espacamento ¢ sinalizado por pontos amarelos e os co-
mentdrios sao iniciados com o uso do caractere “$”. Por fim, a linha vermelha entre as
colunas 9 e 10 indica o inicio do campo reservado para a continuidade, que deve ser sinali-
zada com o caractere “+7, tanto no ultimo campo da linha de entrada quanto no primeiro

campo da linha subsequente.
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Posteriormente, com excessao do segmento NASTRAN Statement, tem-se os pano-
ramas completos das demais se¢oes supracitadas. Obedecendo ao interesse deste trabalho,

os comandos - e suas respectivas entradas - tem foco nas solugoes SOL 101 e SOL 144.

A.1.2.1 File Management Section - FMS

Embora opcional, a secao FMS traz consigo a entrada RESTART, que se destaca
pois, além de investigar alteragoes no modelo aerodinamico sem alterar o modelo estrutu-
ral, realiza andlises adicionais utilizando os mesmo modelos aerodinamicos e estruturais
com alteracgoes de diversos parametros, como pressao aerodinamica e novas condi¢oes de

contorno.

A partir da Tabela 10, tem-se as principais entradas da FMS e suas respectivas

funcionalidades.

Tabela 10 — Entradas e fungdes da File Management Section.

SECAO File Management Statements (FMS)
ENTRADAS FUNCOES
ASSIGN Atribui a base de dados de uma simulacdo ji existente em formato
"MASTER”
INCLUDE Inclui de arquivos externos no arquivo de entrada principal
RESTART Requisita a base de dados para a simulagdo a ser performada
ENDJOB Delimita a FMS

A.1.2.2 Executive Control Section

Esta secao abrange apenas trés entradas, todas obrigatérias. Na Tabela 11, sao

apresentadas as entradas e suas respectivas funcionalidades.

Tabela 11 — Entradas e fungoes da Executive Control Section.

SECAO Executive Control
ENTRADAS FUNCOES
ID Identifica o arquivo
SOL Seleciona a sequéncia de solugbes
TIME Configura o tempo méximo da simulagdo em minutos

A.1.2.3 Case Control Section

Conforme mencioando anteriormente, esta secao é reservada para configuracao
da simulacao, que deve abranger os carregamentos, condicoes de contorno, transcricao e

plotagem de dados de entrada e saida e definicao dos subcasos de analise.
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Através da Tabela 12, observa-se as entradas mais relevantes para o trabalho e

suas respectivas funcionalidades.

Tabela 12 — Entradas e fungdes da Case Control Section.

SECAO Case Control
ENTRADAS FUNCOES
CMETHOD Invoca uma entrada EIGC na Bulk Data que especifica os atributos
para a andlise com autovetores
DEFORM Seleciona o conjunto de deformagédo do elemento
LOAD Seleciona um conjunto de carregamento estatico externo
CLOAD Solicita uma entrada de dados em massa CLOAD que define uma lista

de cargas de superelemento e seus fatores de escala apenas na andlise
estatica nao linear

DIVERG Seleciona os parametros de divergéncia em um problema aeroeldstico
estético
STATSUB Seleciona a solugdo estatica a ser usada na formagao da rigidez diferen-

cial para flambagem, modos normais, autovalor complexo, resposta de
frequéncia e andlise de resposta transiente

TRIM Seleciona restrigoes de varidvel "TRIM’ em resposta aeroeldstica esté-
tica
SET Define um conjunto de elementos ou ntimeros de pontos da malha a

serem plotados

Salienta-se ainda que, singularmente, a utilizagdao de algumas das fungoes da Case
Control Section resumem-se a atribuicdo de niimeros inteiros que relacionam-se com as
entradas de dados na Bulk Data.

A.1.2.4 Bulk Data Section

Esta secao é destinada a insercao dos dados da simulacao e, por isso, pode ser
considerada a mais imprescindivel. Para a andlise estatica, como foco a divergéncia, o
usuario deve fornecer o modelo estrutural, preferencialmente em elementos finitos, e o
modelo aerodindmico, através das entradas CAERO e PAERO, conforme a Tabela 13.
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Tabela 13 — Teorias Aerodinamicas do MSC Nastran.

Teoria Aerodinamica
Atributo e
Doublet Lifting Body Mach Box . .
Lattice Panel (Interference) ZONA51 Panel Surface Strip Theory  Piston Theory
CAERO1 CAERQO2 CAERO1 CAERO3 CAERO4 CAERO5
Entradas da BulkData  pappgq PAERO2 PAERO1 PAERO3 PAERO4 PAEROS5
Numero de Mach Subsdnico Subsdnico Supersdnico Supersdnico Todos Hipersdnico
Dois planos Dois planos Um ol Um ol
Opcdes de Simetria y=0 y=0 m plano m plano Nenhuma Nenhuma
_ _ y=0 requerido
z=0 z=0
. L Quadrilateros
Interaco Painéis e Corpos no mesmo Painéis no sob uma Nenhuma Nenhuma
grupo MESmo grupo superficie
Interconexdo a Estrutura Cemfo. dos Centro dos Ce"l':o.dus ESPEWCE}C.‘O 1/4 da Corda 1/4 da Corda
Quadrilteres Corpos Quadrilateros pelo Usudrio
Componentes de
Deslocamento usados 35 352 - Corpos 35 35 35ebpara  35e6para
2.6 y- Corpos Controle Controle

em Pontos de Conexdo

Ainda, a partir da Tabela 14, identifica-se as entradas mais relevantes para o

trabalho e suas respectivas funcionalidades.

Tabela 14 — Entradas e func¢oes da Bulk Data Section.

SECAO Bulk Data
ENTRADAS FUNCOES
AEROS Responsavel por atribuir a base de dados de uma simulagéo ja existente
em formato "MASTER”
AUNITS Utilizado para incluir arquivos externos no arquivo de entrada principal

CAERO1 ao 5

Define elementos aerodindmicos (painéis e corpo)

PAERO1 ao 5

Define corpos associados e a se¢do tranversal para o método Doublet-
Lattice

AELIST

Define uma lista de elementos aerodinamicos a serem submetidos ao
movimento consequente da entrada AESURF para aeroelasticidade es-
tatica

AESURF

Especifica uma superficie de controle aerodindmico como um membro
do conjunto de 'pontos extras aerodindmicos’

AESTAT

Especifica os movimentos do corpo rigido a serem usados como varidveis
"TRIM’ na aeroelasticidade estatica

SPLINE1 ao 3

Define o método de interpolacdo que melhor se adapte a modelagem

EIGC

Define os dados necessérios para realizar uma andlise complexa de au-
tovalores.

A.1.3 Arquivos de Saida

Ao executar o Nastran, sao gerados automaticamente cinco arquivos em formatos

diferentes. Sao eles:

1. “DBALL”: Contém todos os dados a serem armazenados no banco de dados para

fins de reinicializacao;
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2. “f04”: Contém informagoes do arquivo do banco de dados e um resumo de execugoes

do moédulo;
3. “f06”: Contém os resultados da analise MSC.Nastran;
4. “LOG”: Contém informagoes do sistema e mensagens de erro do sistema; e

5. “MASTER”: Contém o diretério principal para execugdes do banco de dados.

Neste trabalho, os arquivos em formato “.f06” e “MASTER” sao utilizados com

maior frequéncia, devido a importancia do contetido e fungdes que possuem.

A.1.4 Metodologias de Anélise

Apo6s a devida compreensao das etapas de preenchimento dos arquivos de entrada e
os eventuais erros que podem ser facilmente cometidos - uma vez que, para simulagoes mais
complexas, pode-se ter centenas de milhares de nimeros individuais -, evidencia-se a neces-
sidade de estabelecimento de procedimentos que assegurem maior rigor e confiabilidade.
Além disso, por conta das restrigoes do software relacionadas ao pré e pés-processamento,

torna-se conveniente associa-lo a demais softwares que possam complementar a simulagao.

Mediante o exposto, o préprio software - através do manual MSC.Software (2004a)
- sugere um método completo para a analise de Elementos Finitos, abrangindo as fases
anteriores e posteriores ao processamento em si. Tal metodologia é apresentada na Fig.
30.

Modify Model -
and Reanalyze

[

[

[

' FE ANALYSIS | |

PREPROCESSOR ——— S R e ‘ POSTPROCESSOR *

: finite (MSC.Nastran) analysis g

element results [

model (numerical) :

CAD/CAM Engineering ‘ Visualization | |
or Solid ‘Data of Results

Modeling Data

Figura 30 — Fluxograma para andlises de Elementos Finitos sugerido pelo MSC.Nastran.

Dessa forma, para integralizar o modelo, propoe-se duas estratégias distintas para a
analise, cuja convergéncia de resultados comprova suas eficiéncias. Na primeira, emprega-
se o Nastpad - software com funcionalidade de editor de texto anteriormente mencionado
(vide Fig. 29) - para modelagem. Na segunda, utiliza-se o software Simcenter Femap de

pré/pds-processamento.
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Nas subsecoes a seguir sao detalhadas as etapas para ambas as vias de analise.

A.1.4.1 Primeira Via: NastPad, MSC Nastran e MATLAB

A primeira via envolve ao todo trés softwares em seu processo: o NastPad, o proprio
MSC.Nastran e o MATLAB - ou softwares similares. Consequentemente, ¢ uma via com
mais etapas, que exige atencao e criacao de mais rotinas para o devido tratamento dos
dados e resultados. Todavia, caso o usuario ja possua familiaridade com o MATLAB, esse

processo torna-se de média complexidade.

As limitagoes dessa via se estendem, principalmente, a visualizagdo dos modelos,
mediante a impossibilidade do usuario de verificar a geometria, qualidade das malhas e
animacoes da estrutura. Contudo, esse sistema de andlise foi proposto objetivando sim-

plicidade e seguranca e, por isso, possui etapas bem definidas, conforme exposto na Fig.

Pré_p e

NASTPAD MSC.NASTRAN MATLAB

3. Execucdo do arquivo 4. Tratamento dgs dados
- para gerar graficos

31 a seguir.

-

r = B
1. Problemas aeroelasticos | = Moo 6 Bommicds |
2 r | no formato do arquivo de —
estaticos |

entrada do Nastran |
b g [y

Correcies -

5. Fim da Analise ]

Figura 31 — Primeiro método de andlise sugerido.

Para a adequada formatagao no NastPad (bloco 2 da figura acima), tem-se, a
partir da Fig. 32, o resumo das entradas anteriormente abordadas nas Subsegoes A.1.2.1,
A1.22, Al1.23eA.1.24.
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-

NASTPAD

/

/
{ 2. Elaboragdo do modelo no formato do arquivo de entrada do Nastran

w

= FILE MANAGEMENT EXECUTIVE CONTROL CASE CONTROL BULK DATA

5 (FMS)

w

o ASSIGN « sTATSUB * LOAD g

3 . + D + CLOAD CAEROS

s « INCLUDE = TRIM « DEFORM « PAERO1: * AESTAT

e - RESTART : 'SI'ICI\)JILE « SET i i BArnts B AEHOS
i = » ENDJOB * CMETHOD « SPLINE1: * AUNITS

SPLINE3 * EIGC

Figura 32 ~ Detalhamento dos procedimentos no NastPad.

Apos a execugao do arquivo “.DAT” no MSC.Nastran, é importante verificar o ar-

quivo de saida “f06” para correcao de eventuais mensagens de erros. Dessa forma, o pro-

ximo passo - ja com o arquivo supracitado nos conformes - é o devido pés-processamento
via MATLAB descrito no bloco 4 da Fig. 31. A partir da Fig. 33, tem-se os procedimentos

4.1 Interpretacao e leitura
dos dados aplicaveis no|
arquivo .f06

4.2 Divisdo do arguivo em
linhas formato string (ou
formatos equivalentes)

4.3 Identificacdo dos dados
referentes ao resultado que se
deseja plotar.

Ex.: Definir um elemento padrao
(cabecalho e afins) e salvar as
linhas subsequentes

para a aplicacao desse software na metodologia em questao.

4.4 Classificagdo dos dados de
acordo com sua esséncia.

Ex.:

Resultados da Analise Estatica

(SOL 101)

Resultados da Analise

|Aeroelastica Estatica (SOL 144)

4.5 Juncdo em Structs

4.6 Conversdo em de cell
para double

4.7 Tratamento dos Dados e
Plotagem dos graficos

Figura 33 — Detalhamento dos procedimentos no MATLAB.

Todavia, destaca-se que, para problemas mais complexos, esta via possa ser menos

viavel que a Segunda Via, uma vez que a elaboragdo do modelo de elementos finitos

é demorada e desgastante. Além disso, caso o modelo desejado seja tridimensional, a

estruturacao do arquivo de entrada passa a ter maior dificuldade e tamanho.
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A.1.4.2 Segunda Via: Simcenter Femap e MSC Nastran

A proposta desta via é centralizar toda a simulagao em um tnico software que seja
capaz de realizar as trés etapas de processamento. Embora o Simcenter Femap tenha as
atribuicoes requeridas para garantir isso, o MSC.Nastran continua sendo utilizado para
rodar a simulagao dentro do Femap através de uma funcao que permite programas Nastran

serem utilizados.

Entre as vantagens desta via, tem-se a possibilidade de visualizacdo da malha e
dos casos/ modos de vibragao. Na Fig. 34, demonstra-se os procedimentos para o Segundo

Modo proposto.

SIMCENTER FEMAP

- \

1. Problemas aeroeldsticos 2. Estruturacdo da
estaticos simulacdo
S . b s

A

4. Anilise e visualizacio
dos resultados

3. Execucdo do arquivo

5. Fim da Analise ]

L

Cormectes <

Figura 34 — Segundo método de anéalise sugerido.

Para complementar a estruturacao do modelo no Femap através da importagao do

MSC.Nastran (bloco 2 da figura acima), estabeleceu-se cinco etapas, conforme Fig. 35.

SIMCENTER FEMAP

AEstruturaq:éo do Modelo \

1. Geometria (Importada do Nastran ou
desenvolvida no Femap)

2. Configurag&o dos Materiais e suas
propriedades

3. Configuracéo da malha estrutural
(elementos finitos) e malha aerodinédmica

4. Configuracéo das CondicGes de Contormo
e carregamentos (aerodinamicos)

5. Configuracéo dos parametros de

Qnula@éo (DIVERG, STATSUB e EIGG) /

Figura 35 — Detalhamento da estruturagao no Femap.
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Destaca-se que, nesse método de analise, ha a possibilidade de ser modelar a estru-
tura diretamente no Femap, sem a utilizagao do MSC.Nastran. Entretanto, como o Femap
foi originalmente desenvolvido como auxiliar do Nastran, suas entradas (nomenclaturas e
funcionalidades) se assemelham. Dito isso, faz-se necessario o conhecimento das entradas

expostas na Subsecao A.1.2.

O uso do Simcenter Femap, propicia maior praticidade em termos de analise,
pois permite modificagdes diretas no modelo original, com possibilidade de visualizacao
e verificacao da qualidade de malha. Além disso, pode-se aproveitar as ferramentas de
pos-processamento para promover animacgoes e, assim, verificar o comportamento da es-

trutura.
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APENDICE B - Rotinas para Anélise da
Asa BAH

Os arquivos apresentados abaixo foram extraidos dos manuais do software MSC.Nastran

e foram devidamente adaptados para as analises divergentes.

B.1 Arquivo de estrutura - BAH_STRUCT

$ * x *x STRUCTURAL DATA * * x §
$
(LB-IN-SEC SYSTEM) $
$
* * GRID GEOMETRY * * $
$
GRID 1 - 10 (T3) WING CONTROL POINTS $
GRID 11 (T3,R1,R2) BODY $
(R3) WING ROOT HINGE $
GRID 12 (T3) AILERON TRAILING EDGE CONTROL POINT $
(R2) AILERON RELATIVE ROTATION $
$
$
THE GRID ENTRY DEFINES THE LOCATION OF A STRUCTURAL GRID $
POINT. LISTED ARE ITS COORDINATE SYSTEM ID, ITS LOCATION, $
THE ID OF THE COORDINATE SYSTEM IN WHICH ITS DISPLACEMENTS $
ARE DEFINED, ITS PERMANENT SINGLE-POINT CONSTRAINTS, AND $
ITS ASSOCIATED SUPERELEMENT ID. $
$
THE BAH JET TRANSPORT WING, AS SHOWN ON P.45 OF THE BOOK $
"AEROELASTICITY" BY BISPLINGHOFF, ASHLEY AND HALFMAN, IS $
ROTATED 180 DEG AROUND THE Y AXIS. THAT ORIENTATION IS $
RETAINED HERE. POINTS 1 THRU 10 ARE ALONG THE ONE- AND $
THREE-QUARTER CHORD LINES, POINT 11 IS AT THE ROOT OF THE $
ELASTIC AXIS (35% CHORD), $
. $

ID Cp X1 X2 X3 CD PS SEID

€hH H H H B BH PO P €H P hH P B hH P hH H B BH P B H P B B L P
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GRID 1
GRID 2
GRID 3
GRID 4
GRID 5
GRID 6
GRID 7
GRID 8
GRID 9
GRID 10
GRID 11
$ 3

$ 3

$

$ 3

$

$ 3

$

$

$

$

$

$

$

$

$

$

$ MOMENT. $
$ 3

$ EID
GENEL 432
$ UI4
+01 4

$ UIs
+02 8

$ "UD"
+03 UD
$ UD4
+04 11

CI4

CI8

CDh4
6

20.25
-81.
17.85
-71.4
15.8
-63.2
13.3
-53.2
11.056
-44.2
0.0

UI1l

UIb

UI9

UD1
11

90.
90.

186.
186.
268.
268.
368.
368.
458.
458.

0.

CI1

CIb5

CI9

CD1
3

* * STRUCTURAL STIFFNESS PROPERTIES * * $

* FLEXIBILITY INFLUENCE COEFFICIENTS * $

UI2

UI6

UI10
10
UD2
11

CI2

CI6

CI10

CD2

12456
12456
12456
12456
12456
12456
12456
12456
12456
12456
126

THE GENEL ENTRY DEFINES A GENERAL ELEMENT IN TERMS OF ITS $
STRUCTURAL INFLUENCE COEFFICIENTS.
ID NO. AND PAIRS OF GRID POINT NUMBERS PLUS THEIR UNCON- $
STRAINED DOFS. THIS IS FOLLOWED BY THE CORRESPONDING PAIRS $
THAT WERE CONSTRAINED TO OBTAIN THE INFLUENCE COEFFICIENTS. $
THIS IS FOLLOWED BY THE LOWER TRIANGULAR PART OF THE MATRIX $
OF INFLUENCE COEFFICIENTS. FINALLY, A MATRIX OF GEOMETRIC $
CONSTANTS IS LISTED. THESE CONSTANTS PRODUCE TOTAL FORCES $
AND MOMENTS DUE TO DEFLECTIONS IN EACH MODE, IN THIS CASE $
LIFT, ROLLING MOMENT, PITCHING MOMENT AND WING ROOT BENDING $

IT LISTS THE ELEMENT $

UI3

UI7

UD3
11

CI3

CI7

CD3

+01

+02

+03

+04

+05
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+05
+06
+07
+08
+09
+10
+11

+12
+13
+14
+15
+16
+17
$$

llKlI | IIZII 211

.5630-52

721 Z31 ETC (BY COLUMNS)
3361-61.2778-56.2720-61.6251-51.0492-52.0478-5+06
0403-53.0861-56.2720-63.2297-51.0492-53.3529-5+07

8.7172-61.
.4285-52.

.5630-53.5021-52.

.4338-59.

.0012-48.8378-51.

.4294-41
.2675-45

ngn
S
45.0
141.0
223.0
323.0
413.0

z
1
1
7.3284-56
1
2
5

S11
1.0
1.0
1.0
1.0
1.0

.6999-41.
.1171-44.

S1

0257-53.5785-562.7732-51.5726-54.8255-53.7628-5+08
5810-58.8378-56.3749-53.7628-58.0136-56.4338-5+09
1811-41.2758-41.1344-41.9350-41.8160-42.5283-4+10
8160-42.2920-42.4294-42.8249-43.6862-43.5052-4+11
2292-45.1171-45.7187-48.4840-48.2340-49.2340-4+12

2 513 ETC (BY ROWS)

90.0 -20.25 45.0 1.0 90.0 81.0
186.0 -17.85 141.0 1.0 186.0 71.4
268.0 -15.80 223.0 1.0 268.0 63.2
368.0 -13.30 323.0 1.0 368.0 53.2
458.0 -11.056 413.0 1.0 458.0 44.2

B.2 Arquivo de massa - BAH_MASS

$ * x MASS AND INERTIA PROPERTIES * x* §

$

$

$

€hH HB fH H HB €H L €BH H

CMASS2
CMASS2
CMASS2
CMASS2
CMASS2
CMASS2
CMASS2
CMASS2
CMASS2

EID
121
122
123
341
342
343
561
562
563

* WING MASSES * $

5248.7
134.9
790.3
9727 .

11005.
473.

3253.6
-139.7
946.3

G1

1
1
2
3
3
4
5
5
6

THE CMASS2 ENTRY DEFINES A SCALAR MASS ELEMENT WITHOUT $
REFERENCE TO A PROPERTY ENTRY. IT LISTS THE MASS, THE $
GRID NO. AND ITS DOF COMPONENTS. WHEN TWO GRID POINTS $
ARE LISTED THE MASS IS ADDED TO BOTH POINTS. $

C1 G2 C2
3
3 2 3
3
3
3 4 3
3
3
3 6 3
3

+13
+14
+15
+16
+17
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CMASS2 781 2617.8 7 3

CMASS2 782 21. 7 3 8 3
CMASS2 783 782.3 8 3

CMASS2 9101 494.8 9 3

CMASS2 9102 -7.3 9 3 10 3
CMASS2 9103 185.2 10 3

$ 3

$ * FUSELAGE MASS AND INERTIA VALUES * $

$ 8

$ THE CONM1 ENTRY DEFINES A 6 BY 6 SYMMETRIC INERTIA MATRIX $
$ FOR A GRID POINT. LISTED IS THE ID, THE GRID POINT NO., $

$ THE COORDINATE SYSTEM IN WHICH THE INERTIA MATRIX IS $

$ DEFINED AND THE LOWER LEFT TRIANGULAR PART OF THE MATRIX. $
$ 8

$ EID G CID M11 M21 M22 M31 M32

coNM1 1 11 +51
$ M33 M41 M42 M43 M44 M51 M52 M53

+51 17400. 4.37+7 +52
$ M54 M55 M61 M62 M63 M64 M65 M66

+52 4.35+09

$$

$ * x STRUCTURAL PARAMETERS * * $

$ $

$ THE PARAM,WTMASS,GINV CAUSES ALL THE STRUCTURAL MASSES AND $

$ MASS DENSITIES TO BE MULTIPLIED BY GINV (I.E., BY ONE OVER $

$ THE ACCELERATION OF GRAVITY). THE DYNAMIC PRESSURE SUPPLIED $

$ FOR AERODYNAMIC FORCE CALCULATIONS WILL NOT BE MULTIPLIED $

$ BY GINV. $

$$

PARAM  WTMASS .0025907

$$

$ THE PARAM,GRDPNT,XX ENTRY CAUSES THE GRID POINT WEIGHT $

$ GENERATOR TO BE EXECUTED USING GRID POINT XX AS THE REF- $

$ ERENCE POINT. THEN THE INERTIA MATRIX, THE TRANSFER MATRIX $
$ FROM BASIC TO PRINCIPAL AXES AND OTHER PERTINENT INERTIA $

$ DATA ARE PRINTED. $

$$

PARAM  GRDPNT 11

$$
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B.3 Arquivo do aileron - BAH_AILERON

$ GRID 12 IS INBOARD OF THE AILERON AND ON THE TRAILING EDGE;
$ IT IS ALIGNED STREAMWISE BEHIND GRIDS 7 AND 8 AND PROVIDES
$ THE MEANS TO INCLUDE THE AILERON IN THE ANALYSIS.

$

$ ID Cp X1 X2 X3 CD PS SEID
GRID 12 -86.45 368. 1246

$ 8

$ THE CELAS2 ENTRY DEFINES A SCALAR SPRING ELEMENT WITHOUT $
$ REFERENCE TO A PROPERTY ENTRY, IN THIS CASE AN AILERON $

$ HINGE SPRING STIFFNESS. IT LISTS THE ID, THE STIFFNESS, $
$ THE CONNECTION POINT AND DOF COMPONENT. $

$$

$ EID K G1 c1

CELAS2 3 5142661.12 5

$$

$ * x AILERON INERTIAL PROPERTIES * * $

$

CONM1 2 12 +AIL1
+AIL1 0.0 0.0 +AIL2
+AIL2 13970.5

THE MPC ENTRY DEFINES A MULTIPOINT CONSTRAINT IN THE FORM $
OF A LINEAR EQUATION. IT LISTS A SET OF TRIPLES CONSISTING $
OF THE GRID NO., THE CONSTRAINED DOF COMPONENTS AND THE $
LINEAR COEFFICIENT. $

$

THIS ONE SPECIFIES THAT THE Z DISPLACEMENT AT THE TRAILING $
EDGE OF THE AILERON IS A LINEAR EXTRAPOLATION FROM POINTS $

7 AND 8 PLUS THE DISTANCE FROM THE HINGE-LINE TO THE $
TRAILING EDGE TIMES A UNIT (SMALL), ANGULAR ROTATION OF THE $
ATLERON. SEE P.3.5-9 OF THE "HANDBOOK FOR DYNAMIC ANALYSIS" $
FOR A DISCUSSION OF THE LAGRANGE MULTIPLIER METHOD WHICH $

IS USED HERE TO INTRODUCE THE AILERON ROTATION DOF. $

$

€hH P fH H P H P hH H H €H P B &H
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MPC

+MPC1

SID
1

12

w Q w Q

-1.0

-0.5

g Q w Q

12

B.4 Arquivo de aerodinamica - BAH_AERO58

1.5

33.25

$ THIS CORD2R ENTRY DEFINES THE AERO COORDINATE SYSTEM $
$ FLAGGED BY THE AEROS ENTRY. THE ORIGIN IS AT THE ROOT $

$ OF THE ELASTIC AXIS. LISTED ARE THE ORIGIN, A POINT $

$ ALONG THE Z AXIS AND A POINT IN THE X-Z PLANE, ALL IN $

$ THE RID COORDINATE SYSTEM. $

$$
$
CORD2R

$
+C1

CID
1
C1
-1.

RID

Cc2
0.

Al
0.
C3
0.

A2

A3 B1

B2 B3

€ P fH B Bh €H B BH H P €H P €hH H L €H P

$
$
THE CAERO1 ENTRY IS USED FOR DOUBLET-LATTICE AERODYNAMICS. $
LISTED ARE ITS PAERQO ENTRY ID AND THE COORDINATE SYSTEM $
FOR LOCATING THE INBOARD AND QUTBOARD LEADING EDGE POINTS $
(1 AND 4). NSPAN AND NCHORD, OR LSPAN AND LCHORD, ARE $
USED TO PARTITION THE WING INTO AERODYNAMIC PANELS, $
THE FORMER FOR UNIFORMLY SPACED PANELS AND THE LATTER $
FOR NON-UNIFORMLY SPACED PANELS. IGID IS THE ID OF ITS $
ASSOCIATED INTERFERENCE GROUP. THE CONTINUATION ENTRY $
DEFINES POINTS 1 AND 4, THE ROOT CHORD AND TIP CHORD. $
THE BOXES FORMED BY THE GRID LINES WILL BE NUMBERED $
BEGINNING WITH EID SO CHOOSE A NUMBER THAT IS UNIQUE, $
AND IS GREATER THAN ALL STRUCTURAL GRID, SCALAR AND $
EXTRA POINT IDS. $
$

EID PID Cp

NSPAN  NCHORD LSPAN

CAERO1 1001 1000 0 5 1 1

( FWD LEFT POINT ) ROOTCHORD ( FWD RIGHT POINT )

LCHORD IGID

+MPC1

+C1

+CA1

TIP CHORD
+CA1 78.75 0. 0. 225. 35. 500. 0. 100.
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$

CAERO1 2001 1000
+CA2 78.75 0. 0. 225.
$

CAERO1 3001 1000
+CA3 78.75 0. 0. 225.
$

o

(@]

INBOARD OF THE AILERON. $
$

AILERON. $
$

FAIRING. $
$

ATLERON. $
$

€hH H fH H B hH P P H B BH H P €H B B H L

SID D1 D2 D3

AEFACT
$

+AE1

$ 3
AEFACT
$ 3
AEFACT
$ 3
AEFACT
$ 3
$$

1
D8
.74

.74 .82

.974 1.00

0. .1875

.21

.90

.375

35.

5
35.

D4
.33

.974

.625

500.

3
500.

THE FOURTH ONE DEFINES THE CHORDWISE DIVISIONS OF THE $
ATLERON. THE AILERON HINGE-LINE IS AT THE THREE-QUARTER $
CHORD LINE SO THERE ARE TWO CHORDWISE BOXES ON THE $

D5
.45

.750

THE AEFACT ENTRY IS A UTILITY ENTRY USED TO SPECIFY LISTS OF $
NUMBERS. IN THIS EXAMLPLE THEY ARE IDENTIFIED BY THE ABOVE $
CAERO1 ENTRIES. THE FIRST ENTRY DEFINES THE SPANWISE DIVISIONS $

THE SECOND ONE DEFINES THE SPANWISE DIVISIONS ACROSS THE $

THE THIRD ONE DEFINES THE SPANWISE DIVISIONS OF THE TIP $

D6
.56

.875

100.

100.

D7
.66

1.00

$ THE PAERO1 ENTRY IS REQUIRED EVEN THOUGH IT IS NON-FUNCTIONAL $
$ (BECAUSE THERE ARE NO ASSOCIATED BODIES IN THIS EXAMPLE).

$ 8
$

PID

B1 B2

B3

B4

B5

B6

+CA2

+CA3

+AE1
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PAERO1 1000

$$

$ * * SPLINE FIT ON THE LIFTING SURFACES * x $

$$

$ * BEAM SPLINE FIT ON THE WING * $

$$

$ THE SPLINE2 ENTRY SPECIFIES A BEAM SPLINE FOR INTERPOLAT- $

$ ION OVER THE REGION OF THE CAERO ENTRY (ID1 AND ID2 ARE $

$ THE FIRST AND LAST BOXES IN THIS REGION). SETG REFERS $

$ TO A SET1 ENTRY WHERE THE STRUCTURAL GRID POINTS ARE $

$ DEFINED. DZ AND DTOR ARE SMOOTHING CONSTANTS FOR LINEAR $

$ ATTACHMENT AND TORSIONAL FLEXIBILITIES. CID IDENTIFIES $

$ THE CORD2R ENTRY THAT DEFINES THE SPLINE AXIS. DHTX AND $

$ DTHY ARE ROTATIONAL ATTACHMENT FLEXIBILITIES (-1.0 SPECI- $

$ FIES NO ATTACHMENTS). $

$$

$ EID CAERO  ID1 ID2 SETG DZ DTOR CID

SPLINE2 101 1001 1001 1035 14 0. 1. 0 +SP1
$ DTHX DTHY

+SP1 -1.0 -1.0

$

SPLINE2 102 2001 2001 2016 14 0. 1. 0 +SP2
+SP2 -1.0 -1.

$

SPLINE2 103 3001 3001 3005 14 0. 1. 0 +SP3
+SP3 -1.0 -1.

$ ESSE SP3 ESTA CORRET0? $

$$

$THE SET1 ENTRY DEFINES THE SETS OF POINTS TO BE USED BY $
$THE SURFACE SPLINE FOR INTERPOLATION. $

$ 8

$ SID G1 G2 G3 G4 G5 G6
SET1 14 1 THRU 11

$ 8

B.5 Arquivo de Entrada - HA144B (Divergéncia)

ID MSC, HA144B
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$$$$$$$$ HANDBOOK FOR AEROELASTIC ANALYSIS EXAMPLE HA144B $$$$$$$$
$ 3

MODEL DESCRIPTION BAH JET TRANSPORT WING EXAMPLE $
CANTILEVERED WING WITH TEN BEAM $

ELEMENTS AND DUMBBELL MASSES $

$

SOLUTION STATIC AEROELASTIC SOLUTION TO $
AN AILERON DEFLECTION USING DOUBLET $
LATTICE METHOD AERODYNAMICS AT MACH $

NO. 0.0 $

$

OUTPUT PLOTS OF THE STICK MODEL AND AERO $
GRID, LISTS OF RESTRAINED AND $
UNRESTRAINED ANTISYMMETRIC STATIC $
STABILITY DERIVATIVES PLUS THE $

STRESSES AND DEFLECTIONS FOR A $

TYPICAL DESIGN CONDITION $

$

$E3SEISE $E3$EE3S

TIME 5 $ CPU TIME IN MINUTES

SOL 144 $ STATIC AERO

“

€hH H fH H B €hH P hH H L €hH L BB H L

CEND
TITLE = EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANALYSIS

SUBTI = DIVERGENCE ANALYSIS

ECHO = NONE

SPC = 13 $

MPC = 1 $ CONTROL SURFACE RELATIVE MOTION

SET 2 = 7 THRU 12

SET 3 = 11

DISP = 2

SPCF = 3

AEROF = ALL

APRES = ALL

DIVERG = 100

CMETHOD = 100

BEGIN BULK

$*** k sk ok ok ok ok Xk %k % k %k %k 3k %k 3% 3% % X% % % >k >k %k %k %k 3% X% X% X X % Xk ***$
$$

$ THE ANNOTATIONS IN THIS INPUT SECTION ARE INTENDED TO $



APENDICE B. Rotinas para Andlise da Asa BAH 82

$ EXPLAIN THE DATA ON THE CARD IMAGES FOR THIS SPECIFIC $
$ EXAMPLE WITHOUT REFERENCE TO THE VARIOUS MANUALS WHERE $
$ MORE GENERAL DESCRIPTIONS WILL BE FOUND. $

$ 8

$**************************************$

$ THE GRID ENTRY DEFINES THE LOCATION OF A STRUCTURAL GRID $
$ POINT. LISTED ARE ITS COORDINATE SYSTEM ID, ITS LOCATION, $
$ THE ID OF THE COORDINATE SYSTEM IN WHICH ITS DISPLACEMENTS $
$ ARE DEFINED, ITS PERMANENT SINGLE-POINT CONSTRAINTS, AND $
$ ITS ASSOCIATED SUPERELEMENT ID. $

$ 3

$ THE BAH JET TRANSPORT WING, AS SHOWN ON P.45 OF THE BOOK $
$ "AEROELASTICITY" BY BISPLINGHOFF, ASHLEY AND HALFMAN, IS $
$ ROTATED 180 DEG AROUND THE Y AXIS. THAT ORIENTATION IS $

$ RETAINED HERE. POINTS 1 THRU 10 ARE ALONG THE ONE- AND $

$ THREE-QUARTER CHORD LINES, POINT 11 IS AT THE ROOT OF THE $
$ ELASTIC AXIS (35% CHORD), AND POINT 12 IS AT THE INBOARD $
$ TRAILING EDGE OF THE AILERON. $

$ 3

INCLUDE BAH_STRUCT.DAT

$

INCLUDE BAH_MASS.DAT

$

INCLUDE BAH_ AILERON.DAT

$ 3

$ * x STRUCTURAL CONSTRAINTS * x $

$ 3

$ THE SPC ENTRY DEFINES SETS OF SINGLE-POINT CONSTRAINTS $
$ AND ENFORCED DISPLACEMENTS. IT LISTS THE ID, GRID POINT $
$ NO., CONSTRAINED DOFS AND VALUE OF AN ENFORCED DISPLACE- $

$ MENT. $

$ 3

$ SID G C D
SPC 13 11 35

$ 3

$ THE SUPORT ENTRY IDENTIFIES A GRID POINT OR A SCALAR POINT $

$ AND SPECIFIES THE DOF COMPONENTS IN WHICH THE USER DESIRES $

$ REACTIONS TO BE APPLIED TO PREVENT RIGID BODY MOTION. IT $

$ THUS INVOKES THE SOLUTION OF THE BALANCE EQUATIONS TO DETER- $
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$ MINE THE REACTIONS. IN THE STATIC AEROELASTIC SOLUTION $
$ THE DOF COMPONENTS MUST BE CONSISTENT WITH THE UNDEFINED $
$ VARIABLES ON THE TRIM ENTRIES. $

$ 3

SUPORT 11 4

$ 3

$ 3

$ % x * AERODYNAMIC DATA * * * $

$ 3

$ (LB-IN-SEC SYSTEM) $

$ 3

$ *x * ELEMENT GEOMETRY * * $

$ 3

$ THE AEROS ENTRY IS UNIQUE TO THE STATIC AEROELASTICITY $
$ SOLUTION, SOL144. ACSID IDENTIFIES THE AERO COORDINATE $
$ SYSTEM. RCSID IDENTIFIES THE REFERENCE COORDINATE SYS- $
$ TEM FOR RIGID BODY MOTION. REFC IS THE REFERENCE CHORD. $
$ REFB IS THE REFERENCE SPAN. REFS IS THE REFERENCE WING $
$ AREA. SYMXZ AND SYMXY ARE SYMMETRY KEYS. $

$$

$ ACS RCID CHORD  SPAN AREA SYMYZ  SYMXY
AEROS 1 1 162.5 1000.0 81250.0 -1

$ 3

$ 3

$ * CONTROL SURFACE DEFINITION * $

$ 3

$ THE AESURF ENTRY DEFINES AN AERODYNAMIC CONTROL SURFACE. $
$ LISTED ARE THE ALPHANUMERIC NAME OF THE SURFACE, THE ID $
$ OF A COORDINATE SYSTEM THAT DEFINES THE HINGE LINE AND $
$ THE ID OF AN AELIST ENTRY. $

$ 3

$ 1D LABEL  CID1 ALID1  CID2 ALID2
AESURF 503 AILE 10 2005

$ 3

$ THE CORD2R ENTRY DEFINES THE COORDINATE SYSTEM IN WHICH THE $

$ HINGE-LINE IS DEFINED. IT LISTS THE ORIGIN, A POINT ALONG $

$ THE Z-AXIS AND A POINT IN THE X-Z PLANE. $

$ 8

$ CID RID Al A2 A3 Bl B2 B3
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CORD2R 10 -90.0 0. 0. -90.0 0.
$ c1 C2 C3

+CR10  410.0 -50.0 0.0

$$

INCLUDE BAH_AER058.DAT

$$

$ THE AELIST ENTRY LISTS AERODYNAMIC BOXES THAT LIE ON THE $
$ CONTROL SURFACE. $

$ 3

$ SID E1l E2 E3 ETC

AELIST 2005 2005 2006 2011 2012 2017 2018
$ 3

$ * BEAM SPLINE FIT ON THE AILERON * $

$ 3

$ THE SPLINE1 ENTRY DEFINES A SURFACE SPLINE FOR INTERPO- $
$ LATING OUT-OF-PLANE DISPLACEMENTS FROM THE STRUCTURAL $

$ GRID POINTS ON THE SETG ENTRY TO THE SUB-REGION DEFINED $
$ BY AERODYNAMIC BOXES 2005 THRU 2018 OF THE REGION ON THE $
$ CAERO1 ENTRY. DZ=0 SPECIFIES THAT NO SMOOTHING OF THE $

$ SPLINE IS TO BE IMPOSED. $

$ 3

$ EID CAERO  BOX1 BOX2 SETG DZ

SPLINE1 104 2001 2005 2018 15

$ 3

$ THE SET1 ENTRY DEFINES THE SETS OF POINTS TO BE USED BY $
$ THE SURFACE SPLINE FOR INTERPOLATION. $

$ 3

$ SID G1 G2 G3 G4 G5 G6
SET1 15 8 10 12

$ 3

$ 3

$ * x x SOLUTION SPECIFICATIONS * * * $

$$

$ * * AERODYNAMIC DOFS * * $

$ 3

$ THE AESTAT ENTRY LISTS TRIM VARIABLES USED TO SPECIFY $

$ RIGID BODY MOTIONS. THESE AND THE CONTROL SURFACE $
$ ROTATIONS MAKE UP THE VARIABLES IN THE EQUATIONS OF $
$ MOTION. $

+CR10
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$$

AESTAT 501 ROLL

AESTAT 502 URDD4

$$

$ * x TRIM CONDITIONS * * $

$$

$ THE TRIM ENTRY SPECIFIES CONSTRAINTS FOR THE TRIM VARIABLES $
$ LISTED ON THE AESTAT AND AESURF ENTRIES. LISTED ARE ITS ID, $
$ THE MACH NUMBER, DYNAMIC PRESSURE AND PAIRS OF TRIM VARI- $

$ ABLES AND THEIR CONSTRAINED VALUES. THOSE THAT ARE NOT $

$ HELD FIXED MUST BE CONSTRAINED BY REACTION FORCES STIPU- $

$ LATED ON THE SUPORT ENTRY. SEE SECTION 3.5.3 OF THE THEO- $

$ RETICAL MANUAL FOR MORE DETAILS. $

$$

$ TRIM CONDITION 1: STEADY ROLL $

$$

$ 1D MACH Q LABEL1 UX1 LABEL2 UX2 $
TRIM 1 0.0 4.0075 URDD4 0.0 AILE 1.0

$$

$ THE PARAM,AUNITS,GINV PERMITS THE ACCELERATIONS ON THE TRIM
$ ENTRY TO BE SPECIFIED IN UNITS OF LOAD FACTOR (I.E., IN G’S)

$
PARAM  AUNITS .0025907

$

DIVERG 100 8 0.0 .4 .9

EIGC 100 CLAN 8
$

ENDDATA
INPUT BULK DATA CARD COUNT = 430

B.6 Arquivo de Saida .f06 -HA144B (Divergéncia)

Copyright (C) 2021 MSC Software Corporation and its licensors. All rights reserved

k% k >k %k x >k >k 3k % % %X % %k %k X% *x % ) % X%
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k% k >k 3k x >k >k >k %k X% X >k >k 3k X% *x ) ) % %

* X x %
* % MSC Software * ok
* ok CORP * ok
* X x %
* % MSC Nastran * %
* % * %
* % STUDENT EDITTION * %
* % x %
* ok Version 2021.1-CL797725 * %
* * %
* X x %
* * %
* ok MAR 10, 2021 * ok
* X x %
* % Intel * %
* % MODEL Xeon/3479 (Caio) x Ok
* % Windows 10 Home Single 6.2 9200 * x*
*x * Compiled for 8664 (SINGLE Mode) * *
* * %

k* k >k 3k x >k >k >k %k X% %X >k %k 3k X% * ) ) % %

k % >k >k % %k X %k ) % %k ) % % *X % % % % X

This program is being distributed as part of the MSC Software Student Edition.
Use of this program or its results at a commercial installation, for commercial
purposes, or for production work

IS STRICTLY PROHIBITED.
FOR EDUCATIONAL USE ONLY

1News file - (February 22, 2021)

Welcome to MSC Nastran 2021.1

MSC Nastran brings powerful new features and enhancements for engineering

solutions.

MSC Nastran 2021.1 Features and Enhancements
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Statics
The original SOL 1 (Legacy Linear Statics solution) Inertia Relief method,
allowing for more than six rigid body modes is now available in SOL 101

(Linear Statics)

Dynamics

Real Coupled Modes enhancements:
- Supported for AVL Excite EXB Export and acoustic weakly-coupled modes
- Residual vector logic tuned up for improved solution accuracy

in transient response analysis

Fatigue
CAE Fatigue Time Domain completeness
- Hot Spot detection for computational speed

- Spot Weld fatigue analyzer

Nonlinear

Enhanced accelerated separation check in node-to-segment (N2S) contact

Design Optimization
- Design response screening option added to force retention of all

defined responses in the model

High Performance Computing

- Improved MUMPS direct solver performance in SOL 101 linear statics

Documentation

The complete documentation set is provided in a separate installer and
when installed is available at: MSC_DOC_DIR/doc/pdf_nastran directory.
Where MSC_DOC_DIR is the directory where documentation was installed
This help set has cross references between documents, links to how-to

videos, and example files.
Individual MSC Nastran documents are available for download from the
Simcompanion Website at:

http://simcompanion.mscsoftware.com/

These documents were updated for the MSC Nastran 2021.1 Release
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1. MSC
1 2. MSC
3. MSC
4. MSC
5. MSC
6. MSC
7. MSC
8. MSC
9. MSC
10. MSC
11. MSC
12. MSC
13. MSC
14. MSC
15. MSC
16. MSC

Please refer to

Nastran
Nastran
Nastran
Nastran
Nastran
Nastran
Nastran
Nastran
Nastran
Nastran
Nastran
Nastran
Nastran
Nastran
Nastran

Nastran

2021.
2021.
2021.
2021.
2021.
2021.
2021.
2021.
2021.
2021.
2021.
2021.
2021.
2021.
2021.
2021.

e T T e T e e T = T T = SO e e S S =

Installation and Operations Guide

Quick Reference Guide

Release Guide

Linear Statics Analysis User's Guide
Dynamic Analysis User's Guide
Superelements User's Guide
Rotordynamics User's Guide
Demonstration Problems Manual

Nastran Embedded Fatigue User's Guide
Design Sensitivity and Optimization
Nonlinear User's Guide SOL 400

DMAP Programmer's Guide

High Performance Computing User's Guide
New Verification Manual

DEMATD Guide

Explicit Nonlinear (SOL 700) User's Guide

MSC_DOC_DIR/doc/pdf_nastran/nastran_library.pdf

for the complete document set:

Feature Deprecation List

To streamline the MSC Nastran program and simplify ongoing maintenance activiy

Please review the list of features marked for deprecation below to ensure that

If you see a feature that you currently use and do not wish to lose, contact M

Features tagged for removal:

— P-elements

- SOL 600 nonlinear solution sequence

- Unstructured one- and two-digit solution sequences (e.g. SOL 3, SOL 24)
- SOL 190 (DBTRANS)
- TAUCS solver

- MSGMESH

— Obsolete DMAP modules

- SSSALTERS

Refer to the MSC Nastran 2021 Release Guide for more details.
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Additional information about the release can be found at the MSC Nastran

Product Support page: http://simcompanion.mscsoftware.com

The support page provides links to these valuable information:

* A searchable Knowledge Base containing examples and answers to thousands

of frequently asked questions written by MSC Software subject-matter

experts.

* Peer-to-peer Discussion Forums enabling you to post questions for your

1 MSC Software products and receive answers from other users worldwide.

* A list of known issues with the product and any workarounds.

* Instructions on how to contact technical support

* A mechanism for sending us product feedback or enhancement requests.

* Hardware and software requirements.
* Examples and Tutorials

* and much more.

For information on training, please visit our Training web site

http://www.mscsoftware.com/Contents/Services/Training/

x*STUDENT EDITION* FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE

NASTRAN FILE AND SYSTEM PARAMETER

NASTRAN BUFFSIZE=8193 $(D:/NASTRAN/NASTRAN/CONF/NAST20211.RCF[2])

x*xSTUDENT EDITION* FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE

NASTRAN EXECUTIVE CONTROL ECHO
ID MSC, HA144B

$$$$$$$$ HANDBOOK FOR AEROELASTIC ANALYSIS EXAMPLE HA144B $$$$$$$$
$ 3

$ MODEL DESCRIPTION BAH JET TRANSPORT WING EXAMPLE $

$ CANTILEVERED WING WITH TEN BEAM $

$ ELEMENTS AND DUMBBELL MASSES $

$ 3

$ SOLUTION STATIC AEROELASTIC SOLUTION TO $

$ AN AILERON DEFLECTION USING DOUBLET $

ECHO
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LATTICE METHOD AERODYNAMICS AT MACH $
NO. 0.0 $

$

OUTPUT PLOTS OF THE STICK MODEL AND AERO $
GRID, LISTS OF RESTRAINED AND $
UNRESTRAINED ANTISYMMETRIC STATIC $
STABILITY DERIVATIVES PLUS THE $
STRESSES AND DEFLECTIONS FOR A $
TYPICAL DESIGN CONDITION $

$

335553 $55$88S

TIME 5 $ CPU TIME IN MINUTES

SOL 144 $ STATIC AERO

€hH P €BH H P €hH P H €H P

CEND
1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL+**STUDENT EDITIONx*
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 3

DIVERGENCE ANALYSIS

CASE CONTROL ECHDO

COMMAND

COUNT

1 TITLE = EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC

ANALYSIS

2 SUBTI = DIVERGENCE ANALYSIS

3 ECHO = NONE

4 SPC = 13 §

5 MPC = 1 $ CONTROL SURFACE RELATIVE MOTION

6 SET 2 = 7 THRU 12

7 SET 3 = 11

8 DISP =

9 SPCF =

10 AEROF = ALL

11 APRES = ALL

12 DIVERG = 100

13 CMETHOD = 100

14 BEGIN BULK
1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL+**STUDENT EDITIONx*
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 4

DIVERGENCE ANALYSIS
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INPUT BULK DATA ECHDO
ENTRY
cooNT1 .. 2 .. 3 .. 4 .. 5 .. 6 .. T .. 8 .. 9
$INCLUDE "d:\TCC\HA144B_diverg\BAH_ STRUCT.DAT"
$END OF INCLUDE "d:\TCC\HA144B_diverg\BAH_STRUCT.DAT"
$INCLUDE "d:\TCC\HA144B_diverg\BAH_MASS.DAT"
$END OF INCLUDE "d:\TCC\HA144B_diverg\BAH_MASS.DAT"
$INCLUDE "d:\TCC\HA144B_diverg\BAH_ AILERON.DAT"
$END OF INCLUDE "d:\TCC\HA144B_diverg\BAH_AILERON.DAT"
$INCLUDE "d:\TCC\HA144B_diverg\BAH_AERQ58.DAT"
$END OF INCLUDE "d:\TCC\HA144B_diverg\BAH_AER058.DAT"
1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL**STUDENT EDITIONx
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21 PAGE 5
DIVERGENCE ANALYSIS
MODEL SUMMARY BULK = 0
ENTRY NAME NUMBER OF ENTRIES
AEFACT 4
AELIST 1
AEROS 1
AESTAT 2
AESURF 1
CAERO1 3
CELAS2 1
CMASS2 1
CONM1
CORD2R
DIVERG
EIGC
GENEL
GRID 12
MPC
PAERO1
PARAM
SET1
SPC
SPLINE1
SPLINE2

ol

ok, NN

W = = N W
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SUPORT 1
TRIM 1

~a

=77 >>> IFP OPERATIONS COMPLETE <<<

1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL**STUDENT EDITION* FEBRUARY
DIVERGENCE ANALYSIS
0
OuUuTPUT FROM GRID POINT WEIGHT GENERATOR
REFERENCE POINT = 11

MO

0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00
.000000E+00 0.000000E+00 =*

0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00
.000000E+00 0.000000E+00 *

0.000000E+00 0.000000E+00 4.191900E+04 5.128960E+06
-1.642074E+05 0.000000E+00 =*
* 0.000000E+00 0.000000E+00 5.128960E+06 1.350243E+09
-2.381847E+07 0.000000E+00 =*
* 0.000000E+00 0.00000Q0E+00 -1.642074E+05 -2.381847E+07
4.458796E+09 0.000000E+00 *
* 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00
0.000000E+00 0.000000E+00 =*

¥ O ¥ O %

S
* 1.000000E+00 0.000000E+00
.000000E+00 =*
0.000000E+00 1.000000E+00
0.000000E+00 =*
* 0.000000E+00 0.00000OE+00
1.000000E+00 =*

o

*

DIRECTION
MASS AXIS SYSTEM (S) MASS X-C.G. Y-C.G. Z-C.G.
X 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00
Y 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00
Z 4.191900E+04 3.917255E+00 1.223541E+02 0.000000E+00
I1(s)

* 7.226943E+08 3.727022E+06 0.000000E+00 *
* 3.727022E+06 4.458153E+09 0.000000E+00 *
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*

*

*

*

0.000000E+00 0.00000OE+00
@
4.458157E+09
7.226906E+08
0.000000E+00
Q
9.977400E-04 9.999995E-01
-9.999995E-01 9.977400E-04
0.000000E+00 0.00000QE+00

0.000000E+00

0.000000E+00
0.000000E+00
1.000000E+00

7

8

OLOAD

T3

0.000000E+00

*

*

*

*

BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL**STUDENT EDITION*

11 IN SUPERELEMENT BASIC SYSTEM COORDINATES.

RESULTANT

R1

0.000000E+00

0.000000E+00

0.000000E+00

1 EXAMPLE HA144B:
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE
DIVERGENCE ANALYSIS
1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL**STUDENT EDITIONx
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE
DIVERGENCE ANALYSIS
0 RESULTANTS ABOUT
0
SUBCASE/ LOAD
DAREA ID TYPE T1 T2
R2 R3
0 1 FX 0.000000E+00 -
0.000000E+00 0.000000E+00
FY -——- 0.000000E+00
-———= 0.000000E+00
Fz - -
0.000000E+00 -
MX -——- -——-
MY - -———-
0.000000E+00 -
MZ - -
- 0.000000E+00
TOTALS 0.000000E+00 0.000000E+00

0.000000E+00 0.00000QE+00

0.000000E+00

0.000000E+00
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*x*x* SYSTEM INFORMATION MESSAGE 4159 (DFMSA)
THE DECOMPOSITION OF KLL YIELDS A MAXIMUM MATRIX-TO-FACTOR-DIAGONAL
RATIO OF 2.136631E+01
*x*x* USER INFORMATION MESSAGE 3035 (SOLVER)
FOR DATA BLOCK  KLR

SUPPORT PT.NO. EPSILON STRAIN  ENERGY EPSILONS
LARGER THAN 0.001 ARE FLAGGED WITH ASTERISKS
1 5.1289328E-15 -4.0531158E-06

*x* USER INFORMATION MESSAGE 5444 (CLASDx*)
REQUIRED NUMBER OF ROOTS HAVE BEEN FOUND.
*x*x* USER INFORMATION MESSAGE 7382 (CLASD*)
LARGEST NORMALIZED RESIDUAL FOR COMPLEX EIGENSOLUTION IS .000E+00
1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL**STUDENT EDITIONx*
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 9
DIVERGENCE ANALYSIS

EIGENVALUE ANALYSIS SUMMARY (COMPLEX LANCZOS METHOD)

NUMBER OF MODES FOUND................. 11
NUMBER OF SHIFTS USED... ............. 0
NUMBER OF DECOMPOSITIONS.............. 1
NUMBER OF VECTORS IN CORE............. 11

1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL+**STUDENT EDITIONx*
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 10
DIVERGENCE ANALYSIS

COMPLEX EIGENVALUE SUMMARY

0 ROOT EXTRACTION EIGENVALUE
FREQUENCY DAMPING
NO. ORDER (REAL) (IMAG)
(CYCLES) COEFFICIENT
1 1 0.0 4 .871827E+00
7.753753E-01 0.0

2 2 8.490942E+00 0.0
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0.0 0.0
3 3 0.0 .057504E+01
1.683070E+00 0.0
4 4 0.0 .917222E+01
3.051353E+00 0.0
5 5 0.0 .956365E+01
4.705201E+00 0.0
6 6 0.0 .503535E+01
8.759148E+00 0.0
7 7 4.740001E+07 .0
0.0 0.0
8 8 3.267130E+08 .0
0.0 0.0

1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL+**STUDENT EDITIONx*

FEBRUARY

DIVERGENCE ANALYSIS

MACH NUMBER

ROOT
NO.

o Ok W

DIVERGENCE

= 0.000000

DIVERGENCE

DYNAMIC PRESSURE

2.373470E+01
1.118315E+02
3.675739E+02
8.740095E+02
3.028890E+03

2, 2022 MSC Nastran 3/10/21

PAGE 11

SUMMARY

METHOD = COMPLEX LANCZO0S

EIGENVALUE

REAL

0.000000E+00
0.000000E+00
0.000000E+00
0.000000E+00
0.000000E+00

*x** USER INFORMATION MESSAGE 5444 (CLASD*)
REQUIRED NUMBER OF ROOTS HAVE BEEN FOUND.

*x*%* USER INFORMATION MESSAGE 7382 (CLASD*)
LARGEST NORMALIZED RESIDUAL FOR COMPLEX EIGENSOLUTION IS .0OOE+00

1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL+**STUDENT EDITIONx*

FEBRUARY

DIVERGENCE ANALYSIS

2, 2022 MSC Nastran 3/10/21

IMAGINARY

4.871827E+00
1.057504E+01
1.917222E+01
2.956365E+01
5.503535E+01

PAGE 12
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EIGENVALUE ANALYSIS SUMMARY (COMPLEX LANCZ0S METHOD)

NUMBER OF MODES FOUND................. 11
NUMBER OF SHIFTS USED... ............. 0
NUMBER OF DECOMPOSITIONS.............. 1
NUMBER OF VECTORS IN CORE............. 11

1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL+**STUDENT EDITIONx*
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 13
DIVERGENCE ANALYSIS

0
COMPLEX EIGENVALUE SUMMARY
0 ROOT EXTRACTION EIGENVALUE
FREQUENCY DAMPING
NO. ORDER (REAL) (IMAG)

1 1 0.0 4.723667E+00
2 2 8.260426E+00 0.0
3 3 0.0 1.029632E+01
4 4 0.0 1.872014E+01
5 5 0.0 2.897184E+01
6 6 0.0 5.414543E+01
7 7 1.264491E+08 0.0
8 8 0.0 4.568666E+08

1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL**STUDENT EDITIONx
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 14
DIVERGENCE ANALYSIS

DIVERGENCE SUMMARY
MACH NUMBER = 0.400000 METHOD = COMPLEX LANCZOS
ROOT DIVERGENCE EIGENVALUE

NO. DYNAMIC PRESSURE REAL IMAGINARY
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1 2.231303E+01 0.000000E+00  4.723667E+00
3 1.060142E+02 0.000000E+00  1.029632E+01
4 3.504438E+02 0.000000E+00  1.872014E+01
5 8.393673E+02 0.000000E+00  2.897184E+01
6 2.931728E+03 0.000000E+00  5.414543E+01
8 2.087271E+17 0.000000E+00  4.568666E+08

x*x* USER INFORMATION MESSAGE 5444 (CLASD*)
REQUIRED NUMBER OF ROOTS HAVE BEEN FOUND.
*x*%* USER INFORMATION MESSAGE 7382 (CLASD*)
LARGEST NORMALIZED RESIDUAL FOR COMPLEX EIGENSOLUTION IS .00OE+00
1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL+**STUDENT EDITIONx*
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21 PAGE 15
DIVERGENCE ANALYSIS

EIGENVALUE ANALYSIS SUMMARY (COMPLEX LANCZOS METHOD)

NUMBER OF MODES FOUND................. 11
NUMBER OF SHIFTS USED... ............. 0
NUMBER OF DECOMPOSITIONS.............. 1
NUMBER OF VECTORS IN CORE............. 11

1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL+**STUDENT EDITIONx*
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 16
DIVERGENCE ANALYSIS

COMPLEX EIGENVALUE SUMMARY

0 ROOT EXTRACTION EIGENVALUE
FREQUENCY DAMPING
NO. ORDER (REAL) (IMAG)
(CYCLES) COEFFICIENT
1 1 0.0 3.704150E+00
5.895338E-01 0.0
2 2 6.797133E+00 0.0

0.0 0.0
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3 3 0.0 8.512773E+00
1.354850E+00 0.0

4 4 0.0 1.610702E+01
2.563512E+00 0.0

5 5 0.0 2.581870E+01
4.109174E+00 0.0

6 6 0.0 4.971182E+01
7.911883E+00 0.0

7 7 4.663793E+07 0.0

0.0 0.0

8 8 1.743510E+08 0.0

1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL+**STUDENT EDITIONx*
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 17
DIVERGENCE ANALYSIS

DIVERGENCE SUMMARY

MACH NUMBER = 0.900000 METHOD = COMPLEX LANCZOS
ROOT DIVERGENCE EIGENVALUE
NO. DYNAMIC PRESSURE REAL IMAGINARY
1 1.372073E+01 0.000000E+00  3.704150E+00
3 7.246730E+01 0.000000E+00  8.512773E+00
4 2.594361E+02 0.000000E+00 1.610702E+01
5 6.666052E+02 0.000000E+00  2.581870E+01
6 2.471265E+03 0.000000E+00  4.971182E+01
1 EXAMPLE HA144B: BAH JET TRANSPORT WING DYNAMIC ANAL+**STUDENT EDITIONx*
FEBRUARY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 18
DIVERGENCE ANALYSIS
* xx x DBDICT PRINT =* % *x % SUBDMAP = PRTSUM , DMAP
STATEMENT NO. 74
* x x x ANALYSIS SUMMARY TABLE * * % %

0 SEID PEID PROJ VERS APRCH SEMG SEMR SEKR SELG SELR MODES DYNRED SOLLIN
PVALID SOLNL LOOPID DESIGN CYCLE SENSITIVITY

0 0 1
OSEID = SUPERELEMENT 1ID.
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PEID = PRIMARY SUPERELEMENT ID OF IMAGE SUPERELEMENT.
PROJ = PROJECT ID NUMBER.
VERS = VERSION ID.

APRCH = BLANK FOR STRUCTURAL ANALYSIS. HEAT FOR HEAT TRANSFER ANALYSIS.
SEMG = STIFFNESS AND MASS MATRIX GENERATION STEP.

SEMR = MASS MATRIX REDUCTION STEP (INCLUDES EIGENVALUE SOLUTION FOR MODES) .
SEKR = STIFFNESS MATRIX REDUCTION STEP.

SELG = LOAD MATRIX GENERATION STEP.

SELR = LOAD MATRIX REDUCTION STEP.

MODES = T (TRUE) IF NORMAL MODES OR BUCKLING MODES CALCULATED.
DYNRED = T (TRUE) MEANS GENERALIZED DYNAMIC AND/OR COMPONENT MODE REDUCTION
PERFORMED.

SOLLIN = T (TRUE) IF LINEAR SOLUTION EXISTS IN DATABASE.

PVALID = P-DISTRIBUTION ID OF P-VALUE FOR P-ELEMENTS

LOOPID = THE LAST LOOPID VALUE USED IN THE NONLINEAR ANALYSIS. USEFUL FOR
RESTARTS.

SOLNL = T (TRUE) IF NONLINEAR SOLUTION EXISTS IN DATABASE.
DESIGN CYCLE = THE LAST DESIGN CYCLE (ONLY VALID IN OPTIMIZATION) .
SENSITIVITY = SENSITIVITY MATRIX GENERATION FLAG.

No PARAM values were set in the Control File.

* % x END OF JOB * * *
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APENDICE C - Rotina para Anélise da Asa
FSW

Os arquivos apresentados abaixo foram extraidos dos manuais do software MSC.Nastran

e foram devidamente adaptados para as analises divergentes.

C.1 Arquivo de Entrada - HA144A (Divergéncia)

ID MSC, HA144A
$$$$$$$$ HANDBOOK FOR AEROELASTIC ANALYSIS EXAMPLE HA144A $$$$$$$$
$
MODEL DESCRIPTION 30 DEG FWD SWEPT WING W/CANARD $
BEAM MODEL WITH DUMBBELL MASSES $
$
SOLUTION SYMMETRIC IN-FLIGHT STATIC STABILITY $
ANALYSIS USING DOUBLET LATTICE $
METHOD AERODYNAMICS AT MACH NO. 0.9 $
$
OUTPUT PLOTS OF THE STICK MODEL AND AERO $
GRID, LISTS OF RESTRAINED AND $
UNRESTRAINED SYMMETRIC STATIC $
STABILITY DERIVATIVES PLUS THE $
AERODYNAMIC FORCES AND PRESSURES $
PLUS STRESSES AND DEFLECTIONS FOR $
1G LEVEL FLIGHT. $
$
$$33555S $8$$8S
TIME 5 $ CPU TIME IN MINUTES
SOL 144 $ STATIC AERO

ShH H H €H P BH H H €fH P hH H B €BH P &PH

CEND

TITLE = EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD
SUBTI = SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
LABEL = HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING

ECHO = NONE

SPC = 1 $§ SYMMETRIC CONSTRAINTS
DISP = ALL $ PRINT ALL DISPLACEMENTS
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STRESS = ALL $ PRINT ALL STRESSES

FORCE = ALL $ PRINT ALL FORCES

AEROF = ALL $ PRINT ALL AERODYNAMIC FORCES
APRES = ALL $ PRINT ALL AERODYNAMIC PRESSURES
SUBCASE 1

TRIM = 1 $ 1 G LEVEL FLIGHT (LOW SPEED)
$SUBCASE 2

$TRIM = 2 $ 1 G LEVEL FLIGHT (HIGH SUBSONIC SPEED)
$SUBCASE 3

$TRIM = 3 $ 1 G LEVEL FLIGH (LOW SUPERSONIC SPEED)
$OUTPUT (PLOT)

$PLOTTER = NASTRAN

$FIND SCALE, ORIGIN 1, SET 1

$PLOT SET 1

$PLOT STATIC DEFORMATION O, ORIGIN 1, SET 1, OUTLINE
DIVERG = 100

CMETHOD = 100

BEGIN BULK

$ 1D CP X1 X2 X3 CD PS
GRID 90 15. 0 0.

GRID 97 0. 0 0.

GRID 98 10. 0. 0.

GRID 99 20. 0 0.

GRID 100 30. 0. 0.

$ 1D CP X1 X2 X3 CD PS
GRID 111 24.61325 +5. 0.

GRID 110 27.11325 +5. 0.

GRID 112 29.61325 +5. 0.

GRID 121 18.83975+15. 0.

GRID 120 21.33975+15. 0.

GRID 122 23.83975+15. 0.

$$

$ * x STRUCTURAL STIFFNESS PROPERTIES * * $

$$

$ * FUSELAGE STRUCTURE * $

$ EID PID GA GB X1,G0 X2 X3
CBAR 101 100 97 98 0. 0. 1.
CBAR 102 100 98 90 0. 0. 1.

CBAR 100 100 90 99 0. 0. 1.

SEID

SEID
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CBAR 103 100 99 100 0. 0. 1.

$ 3

$ PID MID A I1 12 J NSM

PBAR 100 1 2.0 .173611 0.15 0.5 +PB1
$ C1 C2 D1 D2 E1l E2 F1 F2

+PB1 1.0 1.0 1.0 -1.0 -1.0 1.0 -1.0 -1.0 +PB2
$ K1 K2 112

+PB2 0.0

$ 3

$ * WING STRUCTURE * $

$ EID PID GA GB X1,60 X2 X3

CBAR 110 101 100 110 0. 0. 1.

CBAR 120 101 110 120 0. 0. 1.

$ 3

$ EID GA GB CNA CNB CMA CMB

RBAR 111 110 111 123456

RBAR 112 110 112 123456

RBAR 121 120 121 123456

RBAR 122 120 122 123456

$$

$ PID MID A I1 12 J NSM

PBAR 101 1 1.5 0.173611+2.0 0.462963 +PB3
$ C1 C2 D1 D2 E1l E2 F1 F2

+PB3 0.5 3.0 0.5 -3.0 -0.5 3.0 -0.5 -3.0 +PB4
$ K1 K2 112

+PB4 0.0

$ 3

$ THE MAT1 ENTRY DEFINES THE MATERIAL PROPERTIES. LISTED $

$ ARE ITS ID, ITS ELASTIC MODULUS, SHEAR MODULUS, POISSONS $

$ RATIO, MASS DENSITY, TEMPERATURE EXPANSION COEFFICIENT, $

$ REFERENCE TEMPERATURE AND A STRUCTURAL DAMPING COEFFICIENT. $

$ 3
$
MAT1

$ 8

MID
1

E

1.44+9 5.40+8

G

NU

$ * x MASS AND INERTIA PROPERTIES * x §

$ 8

$ *x FUSELAGE MASSES * $

$ 8

RHO

TREF GE
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$ THE CONM2 ENTRY DEFINES A CONCENTRATED MASS. LISTED ARE $
$ ITS ID, GRID LOCATION, COORDINATE SYSTEM TO LOCATE THE $
$ CENTER OF GRAVITY, THE MASS VALUE AND THE LOCATION OF $

$ THE CENTER OF GRAVITY RELATIVE TO THE GRID LOCATION. $

$$

$ EID
CONM2 97
CONM2 98
CONM2 99
CONM2 100
$$

$ * WING MASSES
$ $

CONM2 111
CONM2 112
CONM2 121
CONM2 122
$$

o7
98
99
100

*
&

111
112
121
122

CID

o O O O

o O O O

M X1 X2 X3
1500.0
1500.0
1500.0
1500.0

600.0
400.0
600.0
400.0

$ * x STRUCTURAL PARAMETERS * * §$

$ 8

$ THE PARAM,GRDPNT,XX ENTRY CAUSES THE GRID POINT WEIGHT $

$ GENERATOR TO BE EXECUTED USING GRID POINT XX AS THE REF- §$

$ ERENCE POINT. THEN THE INERTIA MATRIX, THE TRANSFER MATRIX $
$ FROM BASIC TO PRINCIPAL AXES AND OTHER PERTINENT INERTIA $

$ DATA ARE PRINTED. $

$$
PARAM  GRDPNT

$ 8

$ THE PARAM,WTMASS,GINV CAUSES ALL THE STRUCTURAL MASSES AND $
$ MASS DENSITIES TO BE MULTIPLIED BY GINV (I.E., BY ONE OVER $
$ THE ACCELERATION OF GRAVITY). THE DYNAMIC PRESSURE SUPPLIED $
$ FOR AERODYNAMIC FORCE CALCULATIONS WILL NOT BE MULTIPLIED $

$ BY GINV. $

$ 8
PARAM  WTMASS

$

$ THE PARAM,AUNITS,GINV PERMITS THE ACCELERATIONS ON THE TRIM
$ ENTRY TO BE SPECIFIED IN UNITS OF LOAD FACTOR (I.E., IN G’S)

$

90

.031081
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PARAM  AUNITS .031081

$ 8

$ * x STRUCTURAL CONSTRAINTS * * $

$ 8

$ THE SPC1 ENTRY CONSTRAINS THE LISTED GRID POINTS IN THE $
$ SPECIFIED DOF COMPONENTS. $

$ 3

$ SID C G1 G2 G3 G4
SPC1 1 1246 90

SPC1 1 246 o7 98 99 100
$ 8

$ THE SUPORT ENTRY IDENTIFIES A GRID POINT OR A SCALAR POINT $

$ AND SPECIFIES THE DOF COMPONENTS IN WHICH THE USER DESIRES $

$ REACTIONS TO BE APPLIED TO PREVENT RIGID BODY MOTION. IT $

$ THUS INVOKES THE SOLUTION OF THE BALANCE EQUATIONS TO DETER- $
$ MINE THE REACTIONS. IN THE STATIC AEROELASTIC SOLUTION $

$ THE DOF COMPONENTS MUST BE CONSISTENT WITH THE UNDEFINED $

$ VARIABLES ON THE TRIM ENTRIES. $

$$
$ 1D C
SUPORT 90 35
$$

$ THE OMIT1 ENTRY IDENTIFIES GRID POINT COMPONENTS TO BE OMITTED $
$ FROM THE REMAINDER OF THE ANALYSIS. $

$$

$ 1D G G

OMIT1 4 110 120

$

$ * * * AERODYNAMIC DATA * *x x $
$ 3

$ (LB-FT-SEC SYSTEM) $

$ 3

$ * x ELEMENT GEOMETRY * * $
$ 3

$ THE AEROS ENTRY IS UNIQUE TO THE STATIC AEROELASTICITY $
$ SOLUTION, SOL21. ACSID IDENTIFIES THE AERO COORDINATE $

$ SYSTEM, RCSID IDENTIFIES THE REFERENCE COORDINATE SYS- $
$ TEM FOR RIGID BODY MOTION. REFC IS THE REFERENCE CHORD. $
$ REFB IS THE REFERENCE SPAN. REFS IS THE REFERENCE WING $
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$ AREA. SYMXZ AND SYMXY ARE SYMMETRY KEYS. $

$ 3

$ ACSID RCSID REFC REFB REFS SYMXZ  SYMXY
AEROS 1 100 10.0 40.0 200.0 1

$ 3

$ THIS CORD2R ENTRY DEFINES THE AERO COORDINATE SYSTEM $

$ FLAGGED BY THE AEROS ENTRY. THE ORIGIN IS AT THE CANARD $

$ QUARTER CHORD. LISTED ARE THE ORIGIN, A POINT ALONG THE $

$ Z AXIS AND A POINT IN THE X-Z PLANE, ALL IN THE RID $

$ COORDINATE SYSTEM. $

$ 3

$ CID RID A1l A2 A3 B1 B2 B3
CORD2R 1 0 12.5 0. 0. 12.5 0. 10. +CRD1
$ c1 c2 c3

+CRD1  20. 0. 0.

$ 3

$ THIS CORD2R ENTRY DEFINES THE NACA COORDINATE SYSTEM TO $
$ WHICH ALL THE STABILITY DERIVATIVES AND TRIM CONDITIONS $
$ WILL BE REFERENCED. $

$$
$ CID RID Al A2 A3 B1 B2 B3
CORD2R 100 0 15.0 0.0 0.0 15.0 0.0 -10.0  +CRD100
$ c1 c2 c3
+CRD100 0.0 0.0 0.0
$$ * * SPLINE FIT ON THE LIFTING SURFACES * * $
$
* BEAM SPLINE FIT ON THE WING * $
$

THE SPLINE2 ENTRY SPECIFIES A BEAM SPLINE FOR INTERPOLAT- $
ION OVER THE REGION OF THE CAERO ENTRY (ID1 AND ID2 ARE $

THE FIRST AND LAST BOXES IN THIS REGION). SETG REFERS $

TO A SET1 ENTRY WHERE THE STRUCTURAL GRID POINTS ARE $
DEFINED. DZ AND DTOR ARE SMOOTHING CONSTANTS FOR LINEAR $
ATTACHMENT AND TORSIONAL FLEXIBILITIES. CID IDENTIFIES $

THE CORD2R ENTRY THAT DEFINES THE SPLINE AXIS. DTHX AND $
DTHY ARE ROTATIONAL ATTACHMENT FLEXIBILITIES (-1. SPECIFIES $
NO ATTACHMENT). $

$

€hH H H €H P BH H P €hH P hH H B €H P

EID CAERO ID1 ID2 SETG DZ DTOR CID
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SPLINE2 1601 1100 1100 1131 1100 0. 1. 2 +SPW
$ DTHX DTHY
+SPW -1. -1.
$
THE CAERO1 ENTRY IS USED FOR DOUBLET-LATTICE AERODYNAMICS. $
LISTED ARE ITS PAERO ENTRY ID AND THE COORDINATE SYSTEM $
FOR LOCATING THE INBOARD AND OUTBOARD LEADING EDGE POINTS $
(1 AND 4). NSPAN AND NCHORD, OR LSPAN AND LCHORD, ARE $
USED TO PARTITION THE WING INTO AERODYNAMIC PANELS, $
THE FORMER FOR UNIFORMLY SPACED PANELS AND THE LATTER $
FOR NON-UNIFORMLY SPACED PANELS. IGID IS THE ID OF ITS $
ASSOCIATED INTERFERENCE GROUP. THE CONTINUATION ENTRY $
DEFINES POINTS 1 AND 4, THE ROOT CHORD AND TIP CHORD. $
THE BOXES FORMED BY THE GRID LINES WILL BE NUMBERED $
BEGINNING WITH EID SO CHOOSE A NUMBER THAT IS UNIQUE, $
AND IS GREATER THAN ALL STRUCTURAL GRID, SCALAR AND $
EXTRA POINT IDS. $
$
EID PID CP NSPAN  NCHORD LSPAN  LCHORD IGID
CAERO1 1100 1000 8 4 1 +CAW
$ ( FWD LEFT POINT ) CHORD ( FWD RIGHT POINT ) CHORD
$ X1 Y1 Z1 X12 X4 Y4 Z4 X14
+CAW 25. 0. 0. 10. 13.45299+20. 0. 10.
$$
$ THE PAERO1 ENTRY IS REQUIRED EVEN THOUGH IT IS NON-FUNCTIONAL $
$ (BECAUSE THERE ARE NO ASSOCIATED BODIES IN THIS EXAMPLE). $
$$

€hH H H €H B BH P P H P hH H B €H L &hH

$ PID Bl B2 B3 B4 B5 B6
PAERO1 1000
$ 3

$ THE SET1 ENTRY DEFINES THE SETS OF STRUCTURAL GRID POINTS $
$ TO BE USED BY THE BEAM SPLINE FOR INTERPOLATION. $

$ 8

$ SID G1 G2 G3 G4

SET1 1100 99 100 111 112 121 122
$

$ THE CORD2R ENTRY DEFINES THE COORDINATE SYSTEM IN WHICH THE $
$ BEAM SPLINE EXTENDS ALONG THE WING Y-AXIS. IT LISTS THE $
$ ORIGIN, A POINT ALONG THE Z-AXIS AND A POINT IN THE X-Z $
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$ PLANE. $

$ 3

$ CID Cs Al A2 A3 B1 B2 B3
CORD2R 2 0 30. 0. 0. 30. 0. 10.
$ c1 c2 c3

+CRD2  38.66025+5.0 0.

$ 3

$ * CONTROL SURFACE DEFINITION * $

$ 3

$ THE AESURF ENTRY DEFINES AN AERODYNAMIC CONTROL SURFACE. $

$ LISTED ARE THE ALPHANUMERIC NAME OF THE SURFACE, THE ID $

$ OF A COORDINATE SYSTEM THAT DEFINES THE HINGE LINE AND $

$ THE ID OF AN AELIST ENTRY. $

$ 3

$ 1D LABEL  CID1 ALID1  CID2 ALID2

AESURF 505 ELEV 1 1000

$ 3

$ THE AELIST ENTRY LISTS AERODYNAMIC BOXES THAT LIE ON THE $
$ CONTROL SURFACE. $

$ 3

$ SID E1l E2 E3 ETC

AELIST 1000 1000 THRU 1007

$ 3

$*+ BEAM SPLINE FIT ON THE CANARD * $

$ 3

$ AGRID  PANEL (FIRST & LAST BOX)SGRID

SPLINE2 1501 1000 1000 1007 1000 0. 1. 1
+SPC 1. -1.

$ 3

$ PANEL PID CP NSPAN  NCHORD IGP
CAERO1 1000 1000 2 4 1
$ (FWD LEFT POINT ) CHORD  (FWD RIGHT POINT )

+CAC 10. 0. 0. 10. 10. 5. 0. 10.
$ 3

$ SGRID  GRID POINTS

SET1 1000 98 99

$ 3

$ 3

$ * * x AERODYNAMIC DATA * * x §

SPLCS

CHORD

+CRD2

+SPC

+CAC
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$ 3

$ * x USER SUPPLIED INPUT DATA * * $

$ 3

$ THE DMI ENTRY ACCOMMODATES DIRECT INPUT OF USER SUPPLIED $

$ MATRICES OF DATA. LISTED ARE THE NAME OF THE MATRIX, THE $

$ FORM OF MATRIX (IN THIS CASE DIAGONAL), THE TYPE OF DATA $

$ (IN THIS CASE REAL SINGLE PRECISION), BEING INPUT AND THE $

$ TYPE EXPECTED AT OUTPUT (IN THIS CASE TO BE DETERMINED $

$ INTERNALLY). M IS THE NUMBER OF ROWS AND N IS THE NUMBER $

$ OF COLUMNS. THE DATA IS EXPECTED BY COLUMNS. THE CONTIN- $

$ UATION ENTRY LISTS THE COLUMN NO., THE ROW NO. OF THE FIRST $

$ NON-ZERO ELEMENT AND THE FOLLOWING ELEMENTS IN THAT COLUMN. $

$ 3

$ * PRESSURE MODIFIERS (WEIGHTING MATRIX) * $

$ 3

$ NAME "o" FORM TIN TOUT M N
DMI WKK 0 3 1 0 80 1
$ NAME J I1 A(I1,7) A(I1+1,)

DMI WKK 1 1 1.0 THRU 80

$$

$ * INITIAL DOWNWASHES (E.G., DUE TO INCIDENCE,TWIST OR CAMBER) * $
$ 3

DMI W2GJ 0 2 1 0 40 3
DMI W2GJ 1 9 .0017453THRU 40

DMI W2GJ 2 9 .0017453THRU 40

DMI W2GJ 3 9 .0017453THRU 40

$ 3

$ * PRESSURES (E.G., AT ZERO ANGLE OF ATTACK) * $

$ 3

DMI FA2J 0 2 1 0 40 3
DMI FA2J 1 1 0.0 THRU 40

DMI FA2J 2 1 0.0 THRU 40

DMI FA2J 3 1 0.0 THRU 40

$ 3

$ 3

$ * x x SOLUTION SPECIFICATIONS * * * $

$ 3

$ * x AERODYNAMIC DOFS * * $

$ 3
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$ THE AESTAT ENTRY LISTS TRIM VARIABLES USED TO SPECIFY $
$ RIGID BODY MOTIONS. THESE AND THE CONTROL SURFACE $
$ ROTATIONS MAKE UP THE VARIABLES IN THE EQUATIONS OF $

$ MOTION. $

$ 3

$ 1D LABEL

AESTAT 501 ANGLEA

AESTAT 502 PITCH

AESTAT 503 URDD3

AESTAT 504 URDD5

$ 3

$ * x TRIM CONDITIONS * * $

$ 3

$ THE TRIM ENTRY SPECIFIES CONSTRAINTS FOR THE TRIM VARIABLES $
$ LISTED ON THE AESTAT AND AESURF ENTRIES. LISTED ARE ITS ID, $
$ THE MACH NUMBER, DYNAMIC PRESSURE AND PAIRS OF TRIM VARI- $

$ ABLES AND THEIR CONSTRAINED VALUES. THOSE THAT ARE NOT $

$ HELD FIXED MUST BE CONSTRAINED BY REACTION FORCES STIPU- $

$ LATED ON THE SUPORT ENTRY. SEE SECTION 3.5.3 OF THE THEO- $

$ RETICAL MANUAL FOR MORE DETAILS. $

$ 3

$ TRIM CONDITION 1: 1 G LEVEL FLIGHT AT LOW SPEED $

$ 3

$ 1D MACH Q LABEL1 UX1 LABEL2 UX2 +TRM
TRIM 1 0.0 576.0 PITCH 0.0 URDD3 -1.0 +TR1
$ LABEL3 UX3

+TR1 URDD5 0.0

$ x x x §

$ TRIM CONDITION 2: 1 G LEVEL FLIGHT AT HIGH SUBSONIC SPEED $
$ 3

$TRIM 2 0.0 576 PITCH 0.0 URDD3  -1.0 +TR2
$+TR2 URDD5 0.0

$ x x x §

$ TRIM CONDITION 3: 1 G LEVEL FLIGHT AT LOW SUPERSONIC SPEED $

$ 3

$TRIM 3 1.3 1151.0 PITCH 0.0 URDD3 -1.0 +TR3
$+TR3 URDD5 0.0

$ x x x §

DIVERG 100 8 0.0
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EIGC 100 CLAN 8
ENDDATA
INPUT BULK DATA CARD COUNT = 388

C.2  Arquivo de Saida .f06 - HA144A (Divergéncia)

Warning: This computer program is protected by copyright law and international
treaties.
Copyright (C) 2021 MSC Software Corporation and its licensors. All rights

reserved.

% >k >k 3k %k % % >k 3k 3% % % ) %k % % X % k %

* >k >k 3k >k *x % >k %k % % % ) >k 3k X *x % >k %

* % * ok
* ok MSC Software * ok
* % CORP * %
* * ok
* ok MSC Nastran * ok
* % * ok
**x STUDENT EDITION x %
* * ok
* % Version 2021.1-CL797725 * %
* * ok
* * ok
* % * ok
* % MAR 10, 2021 * ok
* * ok
* ok Intel * ok
x % MODEL Xeon/3477 (Caio) * %
* * Windows 10 Home Single 6.2 9200 * *
* * Compiled for 8664 (SINGLE Mode) * *
* % * %

k% %k >k % %k >k % %k ) 3% %k X %k ) % % % % % X

% % >k x %k >k % %k ) % %k %X > ) % %k % % % X
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This program is being distributed as part of the MSC Software Student Edition.
Use of this program or its results at a commercial installation, for commercial

purposes, or for production work

FOR EDUCATIONAL USE ONLY

1News file - (February 22, 2021)

Welcome to MSC Nastran 2021.1

MSC Nastran brings powerful new features and enhancements for engineering

solutions.

MSC Nastran 2021.1 Features and Enhancements

Statics
The original SOL 1 (Legacy Linear Statics solution) Inertia Relief method,
allowing for more than six rigid body modes is now available in SOL 101

(Linear Statics)

Dynamics

Real Coupled Modes enhancements:
- Supported for AVL Excite EXB Export and acoustic weakly-coupled modes
- Residual vector logic tuned up for improved solution accuracy

in transient response analysis

Fatigue
CAE Fatigue Time Domain completeness
- Hot Spot detection for computational speed

- Spot Weld fatigue analyzer

Nonlinear

Enhanced accelerated separation check in node-to-segment (N2S) contact

Design Optimization

- Design response screening option added to force retention of all
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defined responses in the model

High Performance Computing

- Improved MUMPS direct solver performance in SOL 101 linear statics

Documentation

The complete documentation set is provided in a separate installer and
when installed is available at: MSC_DOC_DIR/doc/pdf_nastran directory.
Where MSC_DOC_DIR is the directory where documentation was installed
This help set has cross references between documents, links to how-to

videos, and example files.
Individual MSC Nastran documents are available for download from the
Simcompanion Website at:

http://simcompanion.mscsoftware.com/

These documents were updated for the MSC Nastran 2021.1 Release

1. MSC Nastran 2021.1 Installation and Operations Guide
1 2. MSC Nastran 2021.1 Quick Reference Guide
3. MSC Nastran 2021.1 Release Guide
4. MSC Nastran 2021.1 Linear Statics Analysis User's Guide
5. MSC Nastran 2021.1 Dynamic Analysis User's Guide
6. MSC Nastran 2021.1 Superelements User's Guide
7. MSC Nastran 2021.1 Rotordynamics User's Guide
8. MSC Nastran 2021.1 Demonstration Problems Manual
9. MSC Nastran 2021.1 Nastran Embedded Fatigue User's Guide
10. MSC Nastran 2021.1 Design Sensitivity and Optimization
11. MSC Nastran 2021.1 Nonlinear User's Guide SOL 400
12. MSC Nastran 2021.1 DMAP Programmer's Guide
13. MSC Nastran 2021.1 High Performance Computing User's Guide
14. MSC Nastran 2021.1 New Verification Manual
15. MSC Nastran 2021.1 DEMATD Guide
16. MSC Nastran 2021.1 Explicit Nonlinear (SOL 700) User's Guide

Please refer to MSC_DOC_DIR/doc/pdf_nastran/nastran_library.pdf

for the complete document set:
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Feature Deprecation List

To streamline the MSC Nastran program and simplify ongoing maintenance
activiy, some obsolete capabilities have been identified and tagged for
removal from a future release of the program in late 2021 and 2022.
Please review the list of features marked for deprecation below to
ensure that there will be no disruption to your use of MSC Nastran.

If you see a feature that you currently use and do not wish to lose,

contact MSC Technical Support to report it.

Features tagged for removal:

- P-elements

- SOL 600 nonlinear solution sequence

- Unstructured one- and two-digit solution sequences (e.g. SOL 3, SOL 24)
- SOL 190 (DBTRANS)

- TAUCS solver

- MSGMESH

- Obsolete DMAP modules

- SSSALTERS

Refer to the MSC Nastran 2021 Release Guide for more details.

Additional information about the release can be found at the MSC Nastran

Product Support page: http://simcompanion.mscsoftware.com

The support page provides links to these valuable information:

* A searchable Knowledge Base containing examples and answers to thousands
of frequently asked questions written by MSC Software subject-matter
experts.

* Peer-to-peer Discussion Forums enabling you to post questions for your

1 MSC Software products and receive answers from other users worldwide.

* A list of known issues with the product and any workarounds.

* Instructions on how to contact technical support

* A mechanism for sending us product feedback or enhancement requests.

* Hardware and software requirements.

* Examples and Tutorials

* and much more.

For information on training, please visit our Training web site
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http://www.mscsoftware.com/Contents/Services/Training/

1 **STUDENT EDITIONx*
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 1

NASTRAN FILE AND SYSTEM PARAMETER ECHDO
0
NASTRAN BUFFSIZE=8193 $(D:/NASTRAN/NASTRAN/CONF/NAST20211.RCF[2])
**STUDENT EDITION* MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21 PAGE 2

0 NASTRAN EXECUTIVE CONTROL ECHO
ID MSC, HA144A
$$$$$$$$ HANDBOOK FOR AEROELASTIC ANALYSIS EXAMPLE HA144A $$$$$$$$

MODEL DESCRIPTION 30 DEG FWD SWEPT WING W/CANARD $

BEAM MODEL WITH DUMBBELL MASSES $

SOLUTION SYMMETRIC IN-FLIGHT STATIC STABILITY $

ANALYSIS USING DOUBLET LATTICE $

METHOD AERODYNAMICS AT MACH NO. 0.9 $

OUTPUT PLOTS OF THE STICK MODEL AND AERO $

GRID, LISTS OF RESTRAINED AND $

UNRESTRAINED SYMMETRIC STATIC $

STABILITY DERIVATIVES PLUS THE $

AERODYNAMIC FORCES AND PRESSURES $

PLUS STRESSES AND DEFLECTIONS FOR $

1G LEVEL FLIGHT. $

35558 $5$88S

TIME 5 $ CPU TIME IN MINUTES

SOL 144 $ STATIC AERO

hH H P €hH P BH H P €hH P L &H

CEND
1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT EDITIONx*
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 3

SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
CASE CONTROL ECHDO
COMMAND
COUNT
TITLE = EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD
2 SUBTI = SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
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1
MAY

24

LABEL = HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
ECHO = NONE
SPC = 1 $ SYMMETRIC CONSTRAINTS
DISP = ALL $ PRINT ALL DISPLACEMENTS
STRESS = ALL $ PRINT ALL STRESSES
FORCE = ALL $ PRINT ALL FORCES
AEROF = ALL $ PRINT ALL AERODYNAMIC FORCES
APRES = ALL $ PRINT ALL AERODYNAMIC PRESSURES
SUBCASE 1
TRIM = 1 $ 1 G LEVEL FLIGHT (LOW SPEED)
$SUBCASE 2
$TRIM = 2 $ 1 G LEVEL FLIGHT (HIGH SUBSONIC SPEED)
$SUBCASE 3
$TRIM = 3 $ 1 G LEVEL FLIGH (LOW SUPERSONIC SPEED)
$OUTPUT (PLOT)
$PLOTTER = NASTRAN
$FIND SCALE, ORIGIN 1, SET 1
$PLOT SET 1
$PLOT STATIC DEFORMATION O, ORIGIN 1, SET 1, OUTLINE
DIVERG = 100
CMETHOD = 100
BEGIN BULK

EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD *xSTUDENT EDITIONx
2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 4

SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO

HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING

MODEL SUMMARY BULK = 0O

ENTRY NAME NUMBER OF ENTRIES
AELIST
AERQOS
AESTAT
AESURF
CAERO1
CBAR
CONM2
CORD2R
DIVERG
DMI

B, W0 O N R e

[
(@



APENDICE C. Rotina para Andlise da Asa FSW 116

EIGC
GRID
MAT1
OMIT1
PAERO1
PARAM
PBAR
RBAR
SET1
SPC1
SPLINE2
SUPORT
TRIM

'_\
=

e e S R S S R L S O R o e

~a~~

=77 >>> IFP OPERATIONS COMPLETE <<<
1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT EDITIONx*
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 5
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
ouTPUT FROM GRID POINT WEIGHT GENERATOR
0 REFERENCE POINT = 90
MO
8.000000E+03 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 -2.000000E+04
0.000000E+00 8.000000E+03 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 1.745300E+04
0.000000E+00 0.000000E+00 8.000000E+03 2.000000E+04 -1.745300E+04 0.000000E+00
0.000000E+00 0.000000E+00 2.000000E+04 2.500000E+05 -1.456625E+05 0.000000E+00
0.000000E+00 0.000000E+00 -1.745300E+04 -1.456625E+05 9.309703E+05 0.000000E+00
-2.000000E+04 1.745300E+04 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 1.180970E+06
S
1.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 =*
0.000000E+00 1.000000E+00 0.000000E+00 *
0.000000E+00 0.000000E+00 1.000000E+00

DIRECTION
MASS AXIS SYSTEM (S)
MASS X-C.G. Y-C.G. Z-C.G.
X 8.000000E+03 0.000000E+00 2.500000E+00 0.000000E+00
Y 8.000000E+03 2.181625E+00 0.000000E+00 0.000000E+00

Z 8.000000E+03 2.181625E+00 2.500000E+00 0.000000E+00
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I1(S)
*x 2.000000E+05 1.020300E+05 0.000000E+00 *
x 1.020300E+05 8.928944E+05 0.000000E+00 *
* 0.000000E+00 0.000000E+00 1.092894E+06 *

I
* 9.076061E+05 *
* 1.852883E+05 *
* 1.092894E+06 *
Q

*

1.427144E-01 9.897639E-01 0.000000E+00
-9.897639E-01 1.427144E-01 0.000000E+00
0.000000E+00 0.000000E+00 1.000000E+00

*
* *

*
*

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT EDITIONx*

MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21 PAGE 6
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT EDITIONx*

MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 7
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO

0 RESULTANTS ABOUT 90 IN SUPERELEMENT BASIC SYSTEM COORDINATES.

OLOAD RESULTANT
SUBCASE/ LOAD

DAREA ID TYPE T1 T2 T3
R2 R3
0 1 FX 0.000000E+00 - -
0.000000E+00 0.000000E+00
FY -———- 0.000000E+00 -——==
- 0.000000E+00
Fz -——= - 0.000000E+00
0.000000E+00 -
MX - - -
MY -——- -———- -——-
0.000000E+00 -
MZ - - -

- 0.000000E+00
TOTALS 0.000000E+00 0.00000OCE+00 0.000000E+00
0.000000E+00 0.000000E+00

R1

0.000000E+00

0.000000E+00

0.000000E+00

0.000000E+00
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*x*%*x SYSTEM INFORMATION MESSAGE 4159 (DFMSA)
THE DECOMPOSITION OF KOO YIELDS A MAXIMUM MATRIX-TO-FACTOR-DIAGONAL
RATIO OF 1.051867E+00

*x** USER INFORMATION MESSAGE 5293 (SSG3A)
FOR DATA BLOCK KOO

LOAD SEQ. NO. EPSILON EXTERNAL WORK EPSILONS
LARGER THAN 0.001 ARE FLAGGED WITH ASTERISKS
1 0.0000000E+00 0.0000000E+0Q0

*x*x* SYSTEM INFORMATION MESSAGE 4159 (DFMSA)
THE DECOMPOSITION OF KLL YIELDS A MAXIMUM MATRIX-TO-FACTOR-DIAGONAL
RATIO OF 1.239820E+01
*xx* USER INFORMATION MESSAGE 3035 (SOLVER)
FOR DATA BLOCK  KLR

SUPPORT PT.NO. EPSILON STRAIN  ENERGY EPSILONS
LARGER THAN 0.001 ARE FLAGGED WITH ASTERISKS

1 3.0661922E-15 -3.7252903E-09

2 3.0661922E-15 -6.2584877E-07

*x*%* USER WARNING MESSAGE 7368 (ADGDJX)
W2GJ WEIGHTING MATRIX HAS 3 COLUMNS.
USER INFORMATION: ONLY ITS FIRST COLUMN IS BEING USED AS THE (SINGLE)
INTERCEPT EFFECT IN THE DOWNWASH MATRIX.

*x*%* USER INFORMATION MESSAGE 9936 (SUBDMAP MAKPRBD)
THE FOLLOWING RIGID BODY DEGREES OF FREEDOM ARE DEFINED TO BE SUPPORTED BY
THE SUPDOF PARAMETER: TZ, MY

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD *xSTUDENT EDITIONx

MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 8
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO

0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING

SUBCASE 1

NON-DIMENSIONAL STABILITY AND CONTROL
DERIVATIVE COEFFICIENTS

CONFIGURATION = AEROSG2D XY-SYMMETRY = ASYMMETRIC
XZ-SYMMETRY = SYMMETRIC
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MACH = 0.0000E+00
CHORD = 1.0000E+01
AREA = 2.0000E+02

Q = 5.7600E+02
SPAN = 4.0000E+01

TRANSFORMATION FROM BASIC TO REFERENCE COORDINATES:

{Xx} [ -1.0000 0.0000 0.0000 1 { X} {
1.5000E+01 }
{Y?} = [ 0.0000 1.0000 0.0000 1 {Y3 +
0.0000E+00 }
{ Z }REF [ 0.0000 0.0000 -1.0000 1 { Z }BAS {

0.0000E+00 }

CONTROLLER STATE: INTERCEPT ONLY, ALL CONTROLLERS ARE ZERO

TRIM VARIABLE  COEFFICIENT RIGID ELASTIC INERTIAL
UNSPLINED  SPLINED RESTRAINED  UNRESTRAINED RESTRAINED UNRESTRAINED
REF. COEFF. CX 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00

0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00

CY 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00
0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00

CZ -6.292524E-03  -6.292524E-03 -6.737134E-03
-7.152103E-03 0.000000E+00  -7.152103E-03

CMX 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00
0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00

CMY -4.250734E-03  -4.250734E-03 -4.486467E-03
-4.763850E-03 0.000000E+00  -4.763850E-03

CMZ 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00

ANGLEA
0.000000E+00

0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00

CX 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00
0.000000E+00 0.000000E+00

CY 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00
0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00

Cz -3.864244E+00  -3.864244E+00 -4.180493E+00
-4.407602E+00 0.000000E+00  -4.407602E+00

CMX 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00
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1
MAY

0

0.000000E+00 0.000000E+00 0
CMY -2.016286E+00 -2.01628
-2.341379E+00 0.000000E+00
CMZ 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0

PITCH
0.000000E+00

CX 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00

CY 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0
Cz -8.952778E+00  -8.95277
-9.803505E+00 0.000000E+00
CMX 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0
CMY -6.909081E+00 -6.90908
-7.418411E+00 0.000000E+00
CMZ 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0

URDD3
0.000000E+00

CX 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00
CY 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0
CZ 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 6.944444F-02 0
CMX 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0
CMY 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 1.515017E-02 0
CMZ 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0
EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD
2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 9
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1

TRIM VARIABLE  COEFFICIENT
UNSPLINED SPLINED RESTRAINED

RIGID ELASTIC
UNRESTRAINED

.000000E+00

6E+00 -2.188267E+00

2.341379E+00

OE+00 0.000000E+00
.000000E+00

OE+00 0.000000E+00

OE+00 0.000000E+00
.000000E+00

8E+00 -9.179853E+00

9.803505E+00

OE+00 0.000000E+00
.000000E+00

1E+00 -7.005231E+00

7.418411E+00

OE+00 0.000000E+00
.000000E+00

OE+00 0.000000E+00

0E+00 0.
.000000E+00

OE+00 2.
.000000E+00

OE+00 0.
.000000E+00

OE+00 1
.000000E+00

OE+00 0.
.000000E+00
**STUDENT EDITIONx*

0OO000E+00

466855E-03

0OOO00E+00

.726501E-03

000000E+00

INERTIAL

RESTRAINED UNRESTRAINED
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URDD5
0.000000E+00

CX 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00

CYy 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0
Cz 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 1.515017E-01 0
CMX 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0
CMY 0.000000E+00 0.000000
0.000000E+00 8.081339E-01 0.
CMZ 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0

ELEV
0.000000E+00

CX 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00

CY 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0
CZ -2.588327E-01  -2.58832
-3.096798E-01 0.000000E+00
CMX 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0
CMY 4.192458E-01 4.19245
3.881516E-01 0.000000E+00 3
CMZ 0.000000E+00 0.00000
0.000000E+00 0.000000E+00 0
EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD
2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 10
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING

1
MAY

0

NON-DIM
COEFFIC

NSIONAL
ENTS

HINGE MOME

I

CONFIGURATION

AEROSG2D XY-SYMMETRY = ASYMMETRIC
MACH = 0.0000E+00

0E+00 0.000000E+00
OE+00 0.000000E+00
.000000E+00

OE+00 4.733616E-02
.000000E+00

OE+00 0.000000E+00
.000000E+00

E+00 2.944008E-02
0O0O000E+00

0E+00 0.000000E+00
.000000E+00

O0E+00 0.000000E+00
OE+00 0.000000E+00
.000000E+00

7TE-01 -3.203344E-01
3.096798E-01

OE+00 0.000000E+00
.000000E+00

8E-01 3.823326E-01
.881516E-01

0E+00 0.000000E+00
.000000E+00

**STUDENT EDITIONx*

NT

DERIVATIVE

XZ-SYMMETRY = SYMMETRIC
Q = 5.7600E+02
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CONTROL SURFACE = ELEV
REFERENCE AREA =

TRIM VARIABLE

RESTRAINED
AT REFERENCE
-1.285070E-01
ANGLEA
-8.994675E+00
PITCH
-4.426973E+02
URDD3
0.000000E+00
URDD5
0.000000E+00
ELEV
6.463563E+01

RIGID
UNRESTRAINED

REFERENCE CHORD LENGTH =
1.000000E+00

ELASTIC

-1.133723E-01
0.000000E+00
5.340723E-01
0.000000E+00
-4.276838E+02
0.000000E+00
.000000E+00
.000000E+00
.000000E+00
.000000E+00
.549272E+01
0.000000E+00

D O O O O

INERTIAL
RESTRAINED
-1
0.000000E+00

-5.

0.000000E+00

-4.

0.000000E+00

4.

0.000000E+00

0.000000E+00

0.000000E+00

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 11

SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING

SUBCASE 1

1

-4.372337E-05

1
-2.193090E-02

1
-7.024996E-02

INTERMEDIATE MATRIX ...

HP

1.000000E+00

UNRESTRAINED

.222867E-01

534167E+00

335978E+02

080139E-02

.812920E-01

.453213E+01

EDITIONx*

COLUMN 1

7.400211E-04

2

COLUMN
4.286849E-01
2

COLUMN

1.003795E+00

2

COLUMN

-6.107210E-03
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1.470361E-04 2

COLUMN 5
1 -9.962424E-03
7.943043E-03 2

COLUMN 6
1 4.676918E-03
3.121163E-03 2

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT EDITIONx*
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 12
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO

0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1
INTERMEDIATE MATRIX ... UX
COLUMN 1
1 1.000000E+00 1.126195E-02 0.000000E+00
-1.000000E+00 0.000000E+00 4.108190E-02 6

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD *xSTUDENT EDITIONx
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 13
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO

0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1
INTERMEDIATE MATRIX ... UXIFV
COLUMN 1
1 9.476561E-01 1.126195E-02 0.000000E+00
4.108190E-02 -1.000000E+00 0.000000E+00 6

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT EDITIONx*
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21 PAGE 14
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1
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AEROSTATIC DATA
CONFIGURATION
SYMMETRIC
MACH = 0.000000E+00
CHORD = 1.0000E+01

RECOVERY OUTPUT TABLES

AEROSG2D XY-SYMMETRY = ASYMMETRIC XZ-SYMMETRY =

Q = 5.760000E+02

SPAN = 4.0000E+01 AREA = 2.0000E+02

TRIM ALGORITHM USED: LINEAR TRIM SOLUTION WITHOUT REDUNDANT CONTROL SURFACES.

AEROELASTIC TRIM VARIABLES

ID LABEL

501
FREE
502
FIXED
503
FIXED
504
FIXED
505
FREE

TYPE TRIM STATUS VALUE OF U
INTERCEPT RIGID BODY
FIXED 1.000000E+00
ANGLEA RIGID BODY

1.126195E-02 RADIANS
PITCH RIGID BODY
0.000000E+00 NONDIMEN. RATE
URDD3 RIGID BODY
-1.000000E+00 LOAD FACTOR
URDD5 RIGID BODY
0.000000E+00 RAD/S/S PER G
ELEV CONTROL SURFACE

4.108190E-02 RADIANS

CONTROL SURFACE POSITION AND HINGE MOMENT RESULTS

ACTIVE LIMITS ARE FLAGGED WITH AN (A), VIOLATED
LIMITS ARE FLAGGED WITH A (V).

POSITION
HINGE MOMENT
CONTROL SURFACE LOWER LIMIT VALUE UPPER LIMIT
LOWER LIMIT VALUE UPPER LIMIT
ELEV -1.570796E+00 4.108190E-02 1.570796E+00
N/A 1.397197E+03 N/A

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT EDITIONx*
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO

PAGE 15
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0

HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1

AEROSTATTIC
CONFIGURATION = AEROSG2D
SYMMETRIC

DATA

MACH = 0.000000E+00

CHORD =

1.0000E+01

RECOVERY
XY-SYMMETRY = ASYMMETRIC

OUTPUT

T A

BLES

XZ-SYMMETRY =

Q = 5.760000E+02
SPAN = 4.0000E+01

TRANSFORMATION FROM REFERENCE TO WIND AXES:
= 1.126195E-02 RADIANS (0.645262 DEGREES)

ANGLE OF ATTACK
ANGLE OF SIDESLIP =

{Xx}
-0.011262 ]
{Y?3}
0.000000 1 <
{ Z }WIND =
-0.999937 ]

[ -0.

{Xx}

[ O.

Y }

[ o.

AREA

0.000000E+00 RADIANS (0.000000 DEGREES)

999937 O.

000000 1.

011262 O.

{ Z }REF

STRUCTURAL MONITOR POINT TOTAL VEHICLE COEFFICIENTS:
RIGID AIR + RESTRAINED INCR. -

AXIS

RIGID-APPLIED + RESTRAINED INCR. =

BODY CX
0.000000E+00
WIND CD
0.000000E+00

BODY CY

0.000000E+00
WIND CY-WIND
0.000000E+00

BODY CZ
0.000000E+00
WIND CL
0.000000E+00

0.000000E+00
0.000000E+00

6.807119E-04
0.000000E+00

0.000000E+00
0.000000E+00

0.000000E+00
0.000000E+00

-6.044479E-02

0.000000E+00
6.044096E-02

0.000000E+00

BALA

0.000000E+00
0.000000E+00

1.013515E-04
1.084202E-19

0.000000E+00
0.000000E+00

0.000000E+00
0.000000E+00

-8.999653E-03
-1.387779E-17

8.999082E-03
1.387779E-17

NCE

0.

INERTIAL

0O0O0000E+00

.820634E-04

.000000E+00

.000000E+00

.944444E-02

.944004E-02

2.0000E+02

000000

000000

000000

+
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BODY CMX

0.000000E+00
WIND CM-ROLL
0.000000E+00

BODY CMY
0.000000E+00
WIND CM-PITCH
0.000000E+00

BODY CMZ

0.000000E+00
WIND CM-YAW
0.000000E+00

-1.116664E-02

0.000000E+00
1.116593E-02

0.000000E+00

-9.734639E-03
0.000000E+00
-9.734639E-03
0.000000E+00

0.000000E+00
0.000000E+00
-1.257555E-04
0.000000E+00

-2.114312E-03
-8.940672E-03

2.114178E-03
8.940105E-03

-5.415534E-03
-5.204170E-18

-5.415534E-03
-5.204170E-18

0.000000E+00
0.000000E+00

-2.381078E-05
-1.006873E-04

AERODYNAMIC MONITOR POINT TOTAL VEHICLE COEFFICIENTS:

AXIS RIGID ATR + RESTRAINED INCR.
RIGID-APPLIED + RESTRAINED INCR. = BALANCE

BODY CX
0.000000E+00
WIND CD
0.000000E+00

BODY CY

0.000000E+00
WIND CY-WIND
0.000000E+00

BODY CZ
0.000000E+00
WIND CL
0.000000E+00

BODY CMX
0.000000E+00

0.000000E+00
0.000000E+00

6.807119E-04
7.820634E-04

0.000000E+00
0.000000E+00

0.000000E+00
0.000000E+00

-6.044479E-02
-6.944444E-02

6.044096E-02
6.944004E-02

-1.266165E-02
-1.480652E-02

0.000000E+00

1.013515E-04

0.000000E+00

0.000000E+00

-8.999653E-03

8.999082E-03

-2.144870E-03

.340278E-03

.340003E-03

.515017E-02

.515017E-02

.000000E+00

.887896E-05

INERTIAL +

N/A

N/A

N/A

N/A

N/A

N/A

N/A

N/A

N/A

N/A

N/A

N/A
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WIND CM-ROLL
0.000000E+00

1.266084E-02
1.480558E-02

2.144734E-03

9E-03 -5.415534E-03

BODY CMY -9.73463
0.000000E+00 -1.515017E-02
WIND CM-PITCH -9.73463

0.000000E+00

9E-03 -5.415534E-03

-1.515017E-02

BODY CMZ 0.000000E+00 0.000000E+00
0.000000E+00 0.000000E+00
WIND CM-YAW -1.425918E-04 -2.415491E-05

0.000000E+00

-1.667467E-04

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD

MAY 2, 2022 MSC Nastran 3
SYMMETRIC FLIGHT CONDIT
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC

SUBCASE 1

AEROSTATIC DATA
CONFIGURATION = AEROSG2D
MACH = 0.000000E
CHORD = 1.0000E+01

/10/21  PAGE 16
I0NS, DOUBLET-LATTICE AERO
SYMMETRIC LOADING

RECOVERY
XY-SYMMETRY = ASYMMETRIC
+00
SPAN = 4.0000E+01

OUTPUT

127
N/A N/A
N/A N/A
N/A N/A
N/A N/A
N/A N/A

**STUDENT EDITIONx*

TABLES
XZ-SYMMETRY = SYMMETRIC

Q = 5.760000E+02

AREA = 2.0000E+02

AERODYNAMIC PRESSURES ON THE AERODYNAMIC ELEMENTS

AERODYNAMIC PRES.

AERODYNAMIC
GRID  LABEL
PRESSURES
1 LS
.703661E+02
LS
.428733E+01
LS
.678808E+01
LS
.430613E+01
LS

1
2
5
3
2
4
1
5
1.392203E+02

COEFFICIENTS

2.957745E-01

9.424884E-02

4.650709E-02

2.483703E-02

2.417020E-01
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6 LS 6.839366E-02
3.939475E+01
7 LS 3.470816E-02
1.999190E+01
8 LS 2.213344E-02
1.274886E+01
9 LS -8.664792E-02
-4.990920E+01

10 LS -1.464194E-02
-8.433759E+00

11 LS -1.751402E-03
-1.008808E+00

12 LS 8.492760E-04
4.891830E-01

13 LS -2.242224E-02
-1.291521E+01

14 LS 1.306168E-03
7.523525E-01

15 LS 3.497289E-03
2.014438E+00

16 LS 2.051723E-03
1.181793E+00

17 LS 2.578781E-01
1.485378E+02

18 LS 5.349679E-02
3.081415E+01

19 LS 1.884178E-02
1.085287E+01

20 LS 5.969301E-03
3.438317E+00

21 LS 1.925429E-01
1.109047E+02

22 LS 7.271428E-02
4.188342E+01

23 LS 3.352630E-02
1.931115E+01

24 LS 1.441716E-02
8.304282E+00

25 LS 1.584212E-01
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9.125064E+01

26 LS 6.707206E-02
3.863351E+01
27 LS 3.710515E-02
2.137257E+01
28 LS 1.827551E-02
1.052670E+01
29 LS 1.333726E-01
7.682264E+01
30 LS 5.765476E-02
3.320914E+01
31 LS 3.424887E-02

1.972735E+01

*%xx LABEL NOTATIONS: LS = LIFTING SURFACE, ZIB = Z INTERFERENCE BODY
ELEMENT, ZSB = Z SLENDER BODY ELEMENT,
YIB = Y INTERFERENCE BODY ELEMENT,
YSB = Y SLENDER BODY ELEMENT.
1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD *xSTUDENT EDITIONx
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 17
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1

AEROSTATIC DATA RECOVERY OUTPUT TABLES
CONFIGURATION = AEROSG2D XY-SYMMETRY = ASYMMETRIC XZ-SYMMETRY = SYMMETRIC
MACH = 0.000000E+00 Q = 5.760000E+02
CHORD = 1.0000E+01 SPAN = 4.0000E+01 AREA = 2.0000E+02

AERODYNAMIC PRESSURES ON THE AERODYNAMIC ELEMENTS

AERODYNAMIC PRES. AERODYNAMIC
GRID  LABEL COEFFICIENTS
PRESSURES

32 LS 1.840305E-02
1.060016E+01
33 LS 1.086435E-01

6.257867E+01
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34 LS 4.638409E-02
2.671724E+01
35 LS 2.840319E-02
1.636024E+01
36 LS 1.613839E-02
9.295711E+00
37 LS 7.633452E-02
4.396868E+01
38 LS 3.087538E-02
1.778422E+01
39 LS 1.927438E-02
1.110204E+01
40 LS 1.168335E-02

6.729611E+00

*xxx LABEL NOTATIONS:

LS = LIFTING SURFACE,

ZIB = Z INTERFERENCE BODY

ELEMENT, ZSB = Z SLENDER BODY ELEMENT,

YIB = Y INTERFERENCE BODY ELEMENT,

YSB = Y SLENDER BODY ELEMENT.
1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT EDITIONx*
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21 PAGE 18

SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO

0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1

AEROSTATIC DATA RECOVERY OUTPUT TABLES

CONFIGURATION = AEROSG2D XY-SYMMETRY = ASYMMETRIC XZ-SYMMETRY = SYMMETRIC
MACH = 0.000000E+00 Q = 5.760000E+02
CHORD = 1.0000E+01 SPAN = 4.0000E+01 AREA = 2.0000E+02

AERODYNAMIC FORCES ON THE AERODYNAMIC ELEMENTS

GROUP GRID ID LABEL T1 T2 T3

R1 R2 R3
1 1000 LS 0.000000E+00 0.000000E+00 1.064788E+03
0.000000E+00 6.654925E+02 0.000000E+00

1 1001 LS 0.000000E+00 0.000000E+00 3.392958E+02
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o r O rPr OoOrHr OFrrP Or oo rHrPoOoOrr O P OO rHr OO 0O P O O MHrHT O Ok Ok O O+ O —w O

.000000E+00
1002
.000000E+00
1003
.000000E+00
1004
.000000E+00
1005
.000000E+00
1006
.000000E+00
1007
.000000E+00
1100
.000000E+00
1101
.000000E+00
1102
.000000E+00
1103
.000000E+00
1104
.000000E+00
1105
.000000E+00
1106
.000000E+00
1107
.000000E+00
1108
.000000E+00
1109
.000000E+00
1110
.000000E+00
1111
.000000E+00
1112
.000000E+00

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

2.

120599E+02
0.000000E+00

.046410E+02

0.000000E+00

.588331E+01

0.000000E+00

.438294E+02

0.000000E+00

.b38857E+02

0.000000E+00

.809336E+01

0.000000E+00

.980025E+01

0.000000E+00

.949578E+02

0.000000E+00

.294437E+01

0.000000E+00

.940654E+00

0.000000E+00

.910871E+00

0.000000E+00

.045004E+01

0.000000E+00

.938877E+00

0.000000E+00

.868900E+00

0.000000E+00

.616377E+00

0.000000E+00

.802256E+02

0.000000E+00

.203678E+02

0.000000E+00

.239401E+01

0.000000E+00

.343093E+01

0.000000E+00

.332214E+02

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

.674255E+02

.941329E+01

.701271E+02

.462172E+02

.249494E+02

.968039E+01

.119325E+02

.271099E+01

.305047E+00

.057394E+00

.072006E+01

.702203E+00

.259024E+01

.386204E+00

.283610E+02

.925885E+02

.783041E+01

.148948E+01

.931543E+02
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1113
.000000E+00
1114
.000000E+00
1115
.000000E+00
1116
.000000E+00
1117
.000000E+00
1118
.000000E+00
1119
.000000E+00
1120
.000000E+00
1121
.000000E+00
1122
.000000E+00
1123
.000000E+00

*%* LABEL NOTATIONS:
YSB =
ZYSB = ZY SLENDER BODY ELEMENT, EXTA = EXTERNAL AERO.
1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21

ELEMENT,

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

LS

0.000000E+00
.636071E+02
0.000000E+00
.543417E+01
0.000000E+00
.243860E+01
0.000000E+00
.564478E+02
0.000000E+00
.509121E+02
0.000000E+00
.348660E+01
0.000000E+00
.111991E+01
0.000000E+00
.000884E+02
0.000000E+00
.297232E+02
0.000000E+00
.705997E+01
0.000000E+00
.140686E+01

LS = LIFTING SURFACE,

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

0.000000E+00

.000000E+00

Y SLENDER BODY ELEMENT,

PAGE
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SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING

SUBCASE 1

AEROSTATIC
CONFIGURATION = AEROSG2D

SYMMETRIC
MACH = 0.000000E+00

CHORD =

1.0000E+01

DATA

RECOVERY

XY-SYMMETRY = ASYMMETRIC

SPAN = 4.0000E+01

Q = 5.760000E+02
AREA = 2.0000E+02

AERODYNAMIC FORCES ON THE AERODYNAMIC ELEMENTS

ZSB =

OUTPUT
XZ-SYMMETRY =

.617714E+02

.206947E+02

.190176E+01

.703165E+02

.414594E+02

.335786E+02

.579185E+01

.801415E+02

.075571E+02

.232959E+02

.625097E+01

Z SLENDER BODY

**STUDENT EDITIONx*

TABLES
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GROUP GRID ID LABEL T1 T2 T3
1 1124 LS 0.000000E+00 0.000000E+00 .911167E+02
0.000000E+00 .444479E+02 .000000E+00
1 11256 LS 0.000000E+00 0.000000E+00 .669827E+02
0.000000E+00 .043642E+02 .000000E+00
1 1126 LS 0.000000E+00 0.000000E+00 .022515E+02
0.000000E+00 .390718E+01 .000000E+00
1 1127 LS 0.000000E+00 0.000000E+00 .809820E+01
0.000000E+00 .631137E+01 .000000E+00
1 1128 LS 0.000000E+00 0.000000E+00 .748043E+02
0.000000E+00 .T17527E+02 .000000E+00
1 1129 LS 0.000000E+00 0.000000E+00 .111514E+02
0.000000E+00 .946961E+01 .000000E+00
1 1130 LS 0.000000E+00 0.000000E+00 .938776E+01
0.000000E+00 .336735E+01 .000000E+00
1 1131 LS 0.000000E+00 0.000000E+00 .206007E+01
0.000000E+00 .628754E+01 .000000E+00
%% LABEL NOTATIONS: LS = LIFTING SURFACE, ZSB = Z SLENDER BODY
ELEMENT, YSB = Y SLENDER BODY ELEMENT,
ZYSB = ZY SLENDER BODY

PAGE

ELEMENT, EXTA = EXTERNAL AERO.
1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21

20

SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING

SUBCASE 1

STRUCTURAL

**STUDENT EDITIONx*

MONITOR

POINT

CONFIGURATION = AEROSG2D

XZ-SYMMETRY =

MACH = 0.000000E+00

CONTROLLER STATE:
ANGLEA =
4.1082E-02

1.1262E-02

SYMMETRIC

INTEGRATED

LOADS

XY-SYMMETRY = ASYMMETRIC

Q = 5.760000E+02

URDD3 =

-1.0000E+00

ELEV =
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MONITOR POINT NAME = AEROSG2D

COEFFICIENT

LABEL = Full Vehicle Integrated Loads

C
Z

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD
2, 2022 MSC Nastran 3/10/21

MAY

P = 100
= 0.00000E+00

AXIS RIGID AIR
REST. APPLIED

CX 0.000000E+00
0.000000E+00

CY 0.000000E+00
0.000000E+00

Cz -6.963240E+03
0.000000E+00

CMX  -5.145587E+04
0.000000E+00

CMY -1.121430E+04
0.000000E+00

CMZ 0.000000E+00
0.000000E+00

X = 0.00000E+00

CD = 100

ELASTIC REST.

0.000000E+00

0.000000E+00

-8.000000E+03

-6.119862E+04

-1.745300E+04

0.000000E+00

PAGE 21

COMPONENT =

Y:

INERTIAL

0.000000E+00

0.000000E+00

-8.000000E+03

-2.000000E+04

-1.745300E+04

0.000000E+00

SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO

0
SUBCASE 1

HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING

CLASS

0.00000E+00

RIGID APPLIED

0.000000E+00

0.000000E+00

0.000000E+00

0.000000E+00

0.000000E+00

0.000000E+00

**STUDENT EDITIONx*

AERODYNAMIC MONITOR POINT INTEGRATED LOADS

CO0
ANGLEA

MONITOR POINT NAME = AEROSG2D

CONFIGURATION = AEROSG2D
MACH =

NTROLLER STATE:
= 1.1262E-02

0.000000E+00

URDD3 =

LABEL = Full Vehicle Integrated Loads

C
Z

P = 100
= 0.00000E+00

X = 0.00000E+00

CD = 100

-1.0000E+00

COMPONENT =

XY-SYMMETRY

= ASYMMETRIC

Q = 5.760000E+02

ELEV

Y =

= 4.1082E-02

CLASS = COEFFICIENT

0.00000E+00
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AXIS
CX
CY
Cz
CMX
CMY
CMZ

MONITOR POINT NAME = ELEV

RIGID AIR

0.000000E+00
0.000000E+00

.963240E+03
.834486E+04
.121430E+04
.000000E+00

= HINGE MOMENT

ELASTIC REST.
0.000000E+00
0.000000E+00
-8.000000E+03
-6.822842E+04
-1.745300E+04

0.000000E+00

COMPONENT = 1000 CLASS

LABEL = ELEV - Control Surface Hinge Moment
CP = 1 = 0.00000E+00 Y = 0.00000E+00
Z = 0.00000E+00 CDh = 1
AXIS RIGID AIR ELASTIC REST.
CMY 1.487928E+03 1.397197E+03
1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT EDITIONx
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 22
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1

0 RESULTANTS ABOUT

SUBCASE/
DAREA ID
R3

0 1

T1

90 IN SUPERELEMENT BASIC SYSTEM COORDINATES.

4.3487128E-13 0.0000000E+00

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD

TRIMMED OLOAD RESULTANT

T2 T3 R1 R2

0.0000000E+00 0.0000000E+00 2.2737368E-13 4.8228424E+04

*xSTUDENT EDITIONx

MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 23
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO

0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING

SUBCASE 1

DISPLACEMENT

VECTOR
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POINT 1ID.

R2

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD

TYPE
R3

90 G

0.0

97 G

-6.311933E-04

98 G

-3.311931E-04

99 G
3.935789E-04
100 G
1.645020E-03
110 G
7.326897E-04
111 G
7.326897E-04
112 G
7.326897E-04
120 G
1.246627E-03
121 G
1.246627E-03
122 G
1.246627E-03

T1

0.0

0.0

0.0

0.0
0.0
0.0

0.0

0.0

0.0
0.0

0.0
2.473278E-03

0.0
2.473278E-03

0.0
2.473278E-03

0.0
3.156242E-03

0.0
3.156242E-03

0.0
3.156242E-03

0.0

0.0

0.0

0.0

0.0

0.0
0.0
0.0
0.0
0.0
0.0
0.0
0.0
0.0
0.0
0.0
0.0

T2

0.

T3

0

.165909E-03

.539768E-04

.579532E-04

.048112E-02

.462088E-03

.721108E-03

.645283E-03

.482760E-02

.271820E-02

.693699E-02

R1

0.0

0.0

0.0

0.0

0.0

*xSTUDENT EDITIONx

ELEMENTS

BEND-MOMENT END-B

PLANE 2

MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 24
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1
FORCES IN BAR
0 ELEMENT BEND-MOMENT END-A
- SHEAR - AXTAL
ID. PLANE 1 PLANE 2 PLANE 1
1 PLANE 2 FORCE TORQUE
100 -1.811929E+04 0.0 -2.123858E+04 0.0
6.238578E+02 0.0 0.0 0.0

PLANE
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1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD

101 1.455192E-11
1.500000E+03 0.0
102 -1.500000E+04
6.238578E+02 0.0
103 -2.123858E+04
2.009485E+03 0.0
110 5.634576E+04
3.788898E+03 0.0
120 2.987805E+04
2.225413E+03 0.0

0.0

0.0
0.0

0.0
0.0

0.0
0.0

0.0
0.0

0.0

-1.500000E+04 0.0

0.0

-1.811929E+04 0.0

0.0

-4.133343E+04 0.0

0.0

3.447055E+04 0.0

1.519650E+04

4.181197E+03 0.0

7.242049E+03
**STUDENT EDITIONx*

MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21 PAGE 25
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1
STRESSES IN BAR ELEMENTS (CBAR)
ELEMENT SA1 SA2 SA3 SA4
SA-MAX SA-MIN M.S.-T
ID. SB1 SB2 SB3 SB4
SB-MAX SB-MIN M.S.-C
0 100 1.043672E+05  1.043672E+05 -1.043672E+05 -1.043672E+05 0.0
1.043672E+05 -1.043672E+05
1.223343E+05  1.223343E+05 -1.223343E+05 -1.223343E+05
1.223343E+05 -1.223343E+05
101  -8.381909E-11 -8.381909E-11  8.381909E-11  8.381909E-11 0.0
8.381909E-11 -8.381909E-11
8.640006E+04  8.640006E+04 -8.640006E+04 -8.640006E+04
8.640006E+04 -8.640006E+04
102 8.640006E+04  8.640006E+04 -8.640006E+04 -8.640006E+04 0.0
8.640006E+04 -8.640006E+04
1.043672E+05  1.043672E+05 -1.043672E+05 -1.043672E+05
1.043672E+05 -1.043672E+05
0 103 1.223343E+05  1.223343E+05 -1.223343E+05 -1.223343E+05 0.0
1.223343E+05 -1.223343E+05
2.380807E+05  2.380807E+05 -2.380807E+05 -2.380807E+05
2.380807E+05 -2.380807E+05
0 110  -1.622759E+05 -1.622759E+05  1.622759E+05  1.622759E+05 0.0

1.622759E+05

-1.622759E+05

AXTAL

STRESS
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-9.927525E+04 -9.927525E+04  9.927525E+04  9.927525E+04
9.927525E+04 -9.927525E+04
0 120 -8.604884E+04 -8.604884E+04  8.604884E+04 8.604884E+04 0.0
8.604884E+04 -8.604884E+04
-1.204186E+04 -1.204186E+04 1.204186E+04 1.204186E+04
1.204186E+04 -1.204186E+04
x*x* USER INFORMATION MESSAGE 5218 (CLASD*)
12 INFINITE ROOTS AND 0 INDETERMINATE ROOTS HAVE BEEN FOUND, FOR A
PROBLEM SIZE OF 22.
EIGENSOLUTIONS ARE NOT PROVIDED FOR INFINITE OR INDETERMINATE ROOTS.
*x*x* USER INFORMATION MESSAGE 5444 (CLASD*)
REQUIRED NUMBER OF ROOTS HAVE BEEN FOUND.
*x*%* USER INFORMATION MESSAGE 7382 (CLASD*)
LARGEST NORMALIZED RESIDUAL FOR COMPLEX EIGENSOLUTION IS .0OOE+00
1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT EDITIONx*
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 26
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1

EIGENVALUE ANALYSIS SUMMARY (COMPLEX LANCZ0OS METHOD)

NUMBER OF MODES FOUND................. 10
NUMBER OF SHIFTS USED... ............. 0
NUMBER OF DECOMPOSITIONS.............. 1
NUMBER OF VECTORS IN CORE............. 10

1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD *xSTUDENT EDITIONx
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21  PAGE 27
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1

COMPLEX EIGENVALUE SUMMARY
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0 ROOT EXTRACTION EIGENVALUE
FREQUENCY DAMPING
NO. ORDER (REAL) (IMAG)
(CYCLES) COEFFICIENT
1 1 0.0 7.171641E+01
1.141402E+01 0.0
2 2 1.646567E+02 0.0
0.0 0.0
3 3 0.0 3.787147E+02
6.027432E+01 0.0
4 4 0.0 8.627567TE+02
1.373120E+02 0.0
5 5 0.0 3.358144E+03
5.344652E+02 0.0
6 6 1.661519E+10 0.0
0.0 0.0
7 7 0.0 4 .265576E+10
6.788875E+09 0.0
8 8 8.329102E+10 0.0
0.0 0.0
1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD **STUDENT EDITION*
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21 PAGE 28
SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO
0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
SUBCASE 1

DIVERGENCE

MACH NUMBER = 0.000000
ROOT DIVERGENCE
NO. DYNAMIC PRESSURE
1 5.143244E+03
3 1.434248E+05

4 7.443492E+05

SUMMARY

METHOD = COMPLEX LANCZO0S

EIGENVALUE

REAL IMAGINARY

0.000000E+00  7.171641E+01

0.000000E+00  3.787147E+02
0.000000E+00  8.627567E+02
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5 1.127713E+07 0.000000E+00  3.358144E+03

7 1.819514E+21 0.000000E+00  4.265576E+10
1 EXAMPLE HA144A: 30 DEG FWD SWEPT WING WITH CANARD *xSTUDENT EDITIONx
MAY 2, 2022 MSC Nastran 3/10/21 PAGE 29

SYMMETRIC FLIGHT CONDITIONS, DOUBLET-LATTICE AERO

0 HALF-SPAN MODEL, STATIC SYMMETRIC LOADING
* xxx DBDICT PRINT =* * *x % SUBDMAP = PRTSUM , DMAP
STATEMENT NO. 74
* x x x ANALYSIS SUMMARY TABLE * % % %
0 SEID PEID PROJ VERS APRCH SEMG SEMR SEKR SELG SELR MODES DYNRED SOLLIN

PVALID SOLNL LOOPID DESIGN CYCLE SENSITIVITY

0 0 1 1 ' T T T T T F F T
OSEID = SUPERELEMENT 1ID.
PEID = PRIMARY SUPERELEMENT ID OF IMAGE SUPERELEMENT.
PROJ = PROJECT ID NUMBER.
VERS = VERSION ID.

APRCH = BLANK FOR STRUCTURAL ANALYSIS. HEAT FOR HEAT TRANSFER ANALYSIS.

SEMG = STIFFNESS AND MASS MATRIX GENERATION STEP.

SEMR = MASS MATRIX REDUCTION STEP (INCLUDES EIGENVALUE SOLUTION FOR MODES) .
SEKR = STIFFNESS MATRIX REDUCTION STEP.

SELG = LOAD MATRIX GENERATION STEP.

SELR = LOAD MATRIX REDUCTION STEP.

MODES = T (TRUE) IF NORMAL MODES OR BUCKLING MODES CALCULATED.

DYNRED = T (TRUE) MEANS GENERALIZED DYNAMIC AND/OR COMPONENT MODE REDUCTION
PERFORMED.

SOLLIN = T (TRUE) IF LINEAR SOLUTION EXISTS IN DATABASE.

PVALID = P-DISTRIBUTION ID OF P-VALUE FOR P-ELEMENTS
LOOPID = THE LAST LOOPID VALUE USED IN THE NONLINEAR ANALYSIS. USEFUL FOR
RESTARTS.

SOLNL = T (TRUE) IF NONLINEAR SOLUTION EXISTS IN DATABASE.
DESIGN CYCLE = THE LAST DESIGN CYCLE (ONLY VALID IN OPTIMIZATION) .
SENSITIVITY = SENSITIVITY MATRIX GENERATION FLAG.

No PARAM values were set in the Control File.

* * x END OF JOB * * *



