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RESUMO

Este trabalho posiciona-se no contexto do desenvolvimento tecnolégico agregado
crescentemente ao mercado de helicopteros pelo HUMS (Health and Usage Monitoring
System), cuja filosofia traz, além de reducdo dos custos de manutengdo, enorme avango na
garantia da aeronavegabilidade continuada, e, consequentemente, no nivel de seguranca de
voo, preservando vidas e material. Suas inovagOes associadas orbitam em torno de
diagndsticos antecipados e de progndsticos de falha apontados em tempo real por algoritmos
dedicados, a partir do tratamento de dados coletados por sensores de vibragdo. Dessa
possibilidade de se assegurar, preditivamente, uma extensdo da vida util de componentes e a
substituicdo destes sempre antes que a falha ocorra, emerge a motivacao dessa pesquisa. Seu
objetivo € apresentar um modelamento analitico simplificado para a analise do sinal de
vibracdo monitorado na estrutura de uma aeronave qualquer de asas rotativas, em deteccdo a
defeitos equivalentes a um desbalanceamento e out-of tracking das pas. Essas sdo as
degradacbes mais comuns do rotor principal, maior fonte das excitagdes periodicas
transmitidas a fuselagem, cujas respostas vibratorias sob anélise estdo limitadas a frequéncia
fundamental de 1 per rev. Essas respostas vibratorias foram simuladas numericamente em
ambiente computacional MATLAB(R).O problema direto é apresentado em duas partes: a
modelagem do sistema fuselagem-rotor convencionado como isotrépico, seguida da parte que
introduz as anisotropias que simulam os defeitos geradores das informacbes de amplitude e
fase das vibragdes resultantes. Como aplicacdo do método, solugdes do sistema ndo-linear que
governa as equacOes sdo comparadas com resultados experimentais de ensaios em voo em
uma aeronave tipica com rotor principal tri-pa por meio de simulacdo, através de medidas em

dois pontos da fuselagem definidos em manual pelo fabricante da aeronave.
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ABSTRACT

This work positions itself in the context of the technological development increasingly
aggregated to the helicopter’s market by HUMS (Health and Usage Monitoring
System), whose philosophy brings, besides reducing maintenance costs, huge step
forward in ensuring the continued airworthiness, and consequently in the flight safety
level, preserving lives and material. Its associated innovations orbit around early
failure diagnostics and predictions pointed to in real time by dedicated algorithms, by
the processing of data collected by vibration sensors. From the possibility of ensuring,
by predictive practices, an extension of the components useful life and the replacement
of those before failure occur, emerges the motivation of this research. Its goal is to
present a simplified analytical modeling for the analysis of vibration signal in the
monitored structure of any rotorcraft for defects detection, equivalent to a hub blade
unbalancing and out-of-tracking. Those degradations are the most common in the main
rotor, the greatest source of periodic excitations transmitted to the fuselage, whose
vibratory responses under analysis are limited to the 1 per rev fundamental frequency,
which were numerically simulated in MATLAB(R) environment. The direct problem
is presented in two parts: The rotor-fuselage system modeled as isotropic, followed by
the part that introduces the anisotropies that simulate defects that generate vibration
amplitude and phase information. The application of the model involves comparisons
of the non-linear systems solutions with experimental data obtained by flight tests in a
typical three-bladed rotor aircraft by means of simulation through measurements taken
in two points of the fuselage as defined in the flight manual by the aircraft

manufacturer.
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1. INTRODUCAO

1.1 CONTEXTO E MOTIVACAO

Primeiramente, € preciso identificar no atual contexto, descrito a seguir, a necessidade

da pesquisa que justifique o investimento académico. Para isso, cita-se:

Ao longo da vida util de um helicoptero, rotineiras manutencBes corretivas
(reativas a falha ja ocorrida) sdo realizadas contra problemas de desajuste e
desalinhamento de seus sistemas rotativos, que aumentam seus custos de
operacgdo, incluindo os problemas devidos aos outros componentes degradados
secundariamente em decorréncia dos primeiros.

Os procedimentos de ajuste e alinhamento associados requerem elevado custo de
manutencdo direto (material, homens-hora e execucdo de voos de teste) e indireto
(lucro cessante associado a propria indisponibilidade da aeronave).

O desbalanceamento de massa e o0 desajuste de trajetdria da ponta das pas (out-of
tracking ) sdo as degradacGes mais comuns previstas no rotor principal, que por
razdes dinamicas, é a fonte que contribui com a parcela primordial das excitacfes
periddicas transmitida a cabine.

A possibilidade de, preditivamente, se assegurar que um componente, mais do que
ter sua vida util prolongada, seja substituido sempre antes de falhar traz um
enorme avango na garantia de sua aeronavegabilidade continuada, e

consequentemente no nivel de seguranca de voo, preservando vidas e material.

Pode-se, assim, apontar que a motivacdo emerge do assunto manutencdo preditiva,

cuja ferramenta de informacgéo primordial em aeronaves de asa rotativas fundamenta-se em

analises de vibrac&o.
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Neste sentido, surge a questdo se o monitoramento do nivel vibratério (por
acelerdbmetros permanentemente instalados na fuselagem) pode ser til para se desenvolver
um sistema que processe essa natureza de dados para deteccdo e diagndstico de falhas em
tempo real no rotor principal. Tal questdo, como demonstrado no decorrer deste texto, pode

ser elucidada pelo sistema comentado.

1.2 RELEVANCIA DO TEMA

Os HUMS (Health and Usage Monitoring System), desde a ultima década, ampliam
sua aceitacdo no mercado de aeronaves de asas rotativas como uma estratégia alinhada a
eficdcia da filosofia de manutengdo preditiva. Atualmente sdo utilizados como um método
complementar as praticas preventivas ja consolidadas, visando a garantir a aeronavegabilidade
continuada (GONZALEZ, DE ANDRADE, 2009), incrementar os indices de disponibilidade
e confiabilidade, e reduzir custos operacionais. Tudo isso gracas a proposta de diagnostico
antecipado e de prognostico de falhas a partir do tratamento de dados coletados por
algoritmos dedicados a funcdes cada vez mais expandidas e integradas a outros subsistemas.
E neste ponto torna-se imprescindivel a agdo dos sensores de vibracdo, atentos as respostas

vibratorias da fuselagem frente as excitacdes, principalmente, do rotor principal.

1.3 OBJETIVO
Este trabalho posiciona-se como um desenvolvimento tecnoldgico e inovacdo ao
apresentar o tratamento e anélise do sinal de vibragdo (coletado da estrutura de uma aeronave
qualquer) para obter informacdes sobre defeitos de desbalanceamento e desajuste de trajetdria
das pas do rotor principal. O procedimento estende a pesquisa desenvolvida em JORGE

(1992) a uma aeronave de trés pas fornecendo o embasamento mais detalhado em areas como
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a rotina de manutencdo, a manutencédo preditiva e os HUMS. Somando-se a isto, contribui
com a simulacdo numérica em ambiente MATLAB(R), e com sua aplicacdo através de
ensaios em voo em aeronave representativa do modelo fisico.

O modelo aqui desenvolvido deve oferecer a possibilidade de implementagdo em um
algoritmo de um sistema embarcado para deteccdo de defeitos no rotor principal a partir das

medidas de vibracdo na fuselagem, no contexto dos sistemas tipo HUMS

1.4 FOCO E LIMITACAO DO TRABALHO

Alinhado ao objetivo acima descrito, o trabalho define como seu foco a modelagem
analitica do relacionamento entre a dindmica simplificada de um sistema fuselagem-rotor
principal e o nivel vibratério de sua resposta, medida em dois pontos da fuselagem. O modelo
matematico foi revisado de Jorge (JORGE, 1992) e adaptado convenientemente, por exemplo,
as peculiaridades de um helicoptero tipico de pequeno porte e trés pas. Em ambos os
problemas direto e inverso, essa resposta é limitada, por mera simplificacdo, essencialmente
as medidas de amplitude e de fase de vibragdes 1 na frequéncia circular do rotor principal
(1per rev ou 1Q) nos eixos X, y, e z, bem como as demais hipoteses consideradas adequadas a
uma dissertacdo de mestrado (concernente ao tempo disponivel para sua apresentacao).
Adicionalmente, impde-se outra limitacdo baseada na aproximacdo a alguns parametros de
projeto ndo disponiveis na literatura nem em manuais, assim adotados como representativos
do modelo AS355 F2 Esquilo (questfes comerciais, que restringem o acesso aos seus valores
reais correspondentes, esgotaram todas as diversas tentativas de sua obtencdo junto ao

fabricante e a autoridade aeronautica).
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1.5 METODOLOGIA E ESTRUTURACAO DA PESQUISA

Para melhor atingir o objetivo proposto, este estudo é organizado em seis capitulos, 0s
quais, dentro do foco estabelecido, compdem a metodologia adotada: modelagens analiticas
simplificadas de um sistema fuselagem-rotor principal (inicialmente correspondente a um
helicoptero tipico de trés pas), no sentido direto e perspectivas associadas no sentido inverso,
cujas respostas simuladas por um algoritmo computacional sdo comparadas com fontes de
dados experimentais (dados reais de campanhas de ensaios em voo em aeronave de mesmos
parametros daqueles considerados naquela simulacgéo).

Seguido a este primeiro Capitulo, introdutorio, o Capitulo 2 apresenta o referencial
tedrico necessario a compreensao dos conceitos a serem explorados nos capitulo subsequentes
desta pesquisa, como o da vibragdo e suas causas (0s correspondentes desajustes mais comuns
do rotor principal), além de discorrer sobre a manutencdo preditiva e a filosofia HUMS, e
apresentar aspectos pertinentes a plataforma utilizada — a aeronave AS355 F2.

No Capitulo 3, apresenta-se a primeira parte do denominado problema direto: a
modelagem do sistema fuselagem-rotor isotropico (termo assim convencionado por nao
conter defeitos). Conforme as hipoteses e parametros adotados, estabelece-se as condi¢cdes de
VOO e descrevem-se as etapas até a obtencdo das equacOes pertinentes, partindo da avaliagédo
de uma pa até a composicdo do rotor e a interacao deste com a fuselagem.

A introducdo de anisotropias @ modelagem do rotor principal caracteriza a segunda
parte do problema direto, e é apresentada no Capitulo 4. Essas anisotropias buscam simular 0s
defeitos mais comuns aos rotores principais durante as rotinas de operacdo de helicopteros, a
fim de gerar as informac6es de amplitude e fase das vibracGes resultantes.

Em aplicacdo desse modelo desenvolvido, o Capitulo 5 traz uma breve descricdo dos

recursos computacionais utilizados para simular as respostas do sistema em estudo as



20

excitacOes causadas pelas anisotropias do rotor principal. Tais respostas sao entdo comparadas
aos resultados obtidos através dos ensaios em voo também descritos nesse texto, realizados
em uma aeronave representativa do modelo, de onde parte-se para a Concluséo (item 6).

A proposta de ajustes ou procedimentos corretivos necessarios por ocasido do proximo
pouso do aparelho ou periodo de manutencdo requer um diagndstico confidvel. Por isso,
agora, deseja-se que respostas simuladas pelo algoritmo identifiguem (por aproximagéo) as
possiveis anisotropias geradoras das vibracdes a serem detectadas e monitoradas (contudo,
desta vez tratadas como entradas ao modelo). Assim, é necessaria uma modelagem do
Problema Inverso, cujas perspectivas sdo comentadas no item 7.0 como sugestbes de

trabalhos futuros, seguido das RecomendacGes das licdes aprendidas (item 8).

2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 ESTRUTURAS DINAMICAS: VIBRAQAO

Em engenharia, o termo estrutura pode ser descrito como um sistema criado para
suportar cargas, para as quais, por serem grandezas vetoriais, € condicdo necessaria e
suficiente que sejam definidas por sua magnitude, direcdo, sentido e ponto de aplicacdo. Um
carregamento € dito dindmico quando qualquer dessas caracteristicas vetoriais sdo funcdes do
tempo (o que torna dinamica a estrutura sujeita ao mesmo). Pode ser aleatdrio (tratamento
estatistico) ou deterministico (BRANDAO, 1997). Cargas dindmicas deterministicas podem
assumir formas periodicas, isto €, que se repetem no tempo (harménicas ou nao), ou nao-
periddicas (transientes ou arbitrarias). Esta pesquisa restringe-se as cargas deterministicas
periddicas harménicas de resposta.

A andlise de qualquer sistema dindmico pode ser entendida como a resolucdo de um
problema estatico (estrutura na condicdo de equilibrio) superpostos a outro problema de

vibracdo (dinamico, em torno dessa posi¢do de equilibrio), ambos relacionados a mesma
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estrutura (BRANDAO, 1997). No sentido de variacdo de um estado (posicdo, velocidade,
etc.), o deslocamento dindmico associado ao segundo problema, em sua forma mais basica, é
representado pela funcdo harménica (funcdo trigonométrica seno ou cosseno). Esta funcéo
vale o produto da amplitude do movimento X, por uma fun¢éo periddica cujo argumento vale
a fase (composta da fase inicial em t=0) somada ao produto do tempo pela frequéncia linear f:

X = Xp sen(Qt). Na Figura 1“X” remete a uma grandeza linear de comprimento.

< b

AMPLITUDE

.
Figura 1- Curvas de vibragdes discretas Figura 2 - Verificacdo das apresentagdes (a
(harménicas- linhas tracejadas) e totais esquerda) no dominio do tempo e (a direita)
(linha continua) no dominio do tempo no dominio da frequéncia (adaptado de
(adaptado de MOBLEY, 1999). MOBLEY, 1999).

Estes perfis de deslocamento podem ser apresentados no dominio do tempo (abscissa
em s, por ex.) ou da frequéncia (abscissa em Hz, por ex.), como pode ser inferido da Figura 2.
Sua conversdo da-se por técnicas baseadas na aplicagdo da Transformada de Fourier.

Quando as informagbes de vibracdo sdo plotadas como amplitude ou fase versus
tempo, trata-se do perfil de informagdes do dominio do tempo, também chamado de método
global por enxergar a composicao de todas as freqliéncias. Contudo esses dados sdo dificeis

de utilizar em sistemas continuos modelados como multicorpos, pois representam o
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deslocamento total. Isto torna dificil verificar a contribuicdo de cada fonte de oscilagdo
mesmo apos discretizacdo como mdaltiplos graus de liberdade. E quando o sinal complexo é
composto de varias fontes e harmonicos tem-se o efeito de mascaramento dos defeitos. Na
obtencdo de informacdes graficas, usam-se métodos aproximados de andlise grafica como o
valor de pico, de pico a pico, ou valor RMS de pico (MIRSHAWAKA, 1991). Enguanto isso,
no dominio da freqiiéncia tudo é mais claro através da identificacdo de amplitude e fase, que
remetem a Teoria dos Numeros Complexos associados a solucdo das equacgdes diferenciais
governantes de sistemas oscilantes.

Na Figura 3 identificam-se os tipos de vibracdo foco de investigacdo nesta pesquisa: as

vibragcdes comuns passiveis de correcao (ndo-autoexcitadas).

) Origem aerodinamica
G
Comuns < . Origem mecanica

| Incorrigiveis

VIBRACOES

Livres / Forgcadas

Autoecitadas | Ressonancia Solo

< Ressonincia Ar

Figura 3 - Quadro qualitativo da vibracdo-ferramenta de diagndstico na manutencéo preditiva
(CRUZ, 2004).

Tratando-se de helicopteros, as vibracdes também podem ser classificadas como

autoexcitadas (nutridas pela energia intrinseca sistema, ocorrem mesmo na auséncia de forgas
externas a este e criam instabilidade caracterizada por oscilagdes divergentes, como na
Ressonéncia Solo e Ressonancia Ar) e comuns (todas as outras) (CRUZ, 2004). Dentre as
vibragdes comuns, ha as incorrigiveis (rajadas instantaneas, por exemplo) e as passiveis de
correcdo, que, obviamente, sdo as ferramentas do presente estudo dada sua origem, por

exemplo, no desbalanceamento de sistemas dindmicos rotativos, e na diferenca de trajetdria
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das pas. Nesse contexto das aeronaves de asas rotativas, quanto a origem dos carregamentos

que perturbam o equilibrio da estrutura, pode-se agrupa-los como:

Origem aerodinamica:

» forgas aerodinamicas oscilatdrias no voo a frente — assimetria de sustentagdo no rotor
principal; e defeitos ou sujeiras que deformam as superficies das pas de rotores.
Origem mecanica:

» folgas excessivas, deterioracdo e vazamentos em componentes de rotores ou
servocomandos; desbalanceamento do préprio rotor; e desajuste de trajetoria
(tracking) da ponta das pas do rotor principal.

Essas mesmas informacOes podem ser intuitivamente agrupadas em fatores
geométricos ou de massa (CRUZ, 2004). Esse € motivo pelo qual os manuais de manutencgéo
de helicopteros, antes de qualquer outra intervencdo, preconizam a inspecdo do estado geral
das pés e de todos os sistemas mecénicos associados aos comandos de voo durante a pesquisa
das causas das perturbacdes vibratorias.

Esta pesquisa esta limitada aos carregamentos de origem mecanica relacionados ao
desbalanceamento do rotor principal (fator de massa) e ao desajuste de trajetoria (tracking) da

ponta de suas pas (fator geométrico).

2.2 VIBRACAO: PECULIARIDADE DAS AERONAVES DE ASAS
ROTATIVAS

Em virtude da engenharia de helicopteros demandar um conjunto dindmico composto

de um grande nimero de elementos rotativos (em constante mudancga de posi¢do no tempo),

como motores, eixos de transmissdo, bombas, ventoinhas, além dos préprios rotores, o
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aparelho esta sujeito a um amplo espectro de vibracdo. Este estudo, em razdo do mencionado
no item 1.4, se limita a trabalhar com as vibragdes associadas somente ao rotor principal.

As vibracOes em rotores de helicopteros sdo a evidéncia dos fendmenos aeroelésticos
relacionados a dinamica do movimento rotativo das pas, submetidas a complexa interacédo de
esforcos inerciais e aerodindmicos periddicos de natureza ndo-linear com suas estruturas
flexiveis e amortecidas. Por muito influenciarem as qualidades de voo, junto as cargas

estruturais, delineam as fronteiras do envelope de voo operacional conforme Figura 4.

vibration

!
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:‘? operational

= flight envelope
/ boundary

‘ f—
4 static strength

e i s

trim amplitude

Figura 4 - Modelamento, em termos de frequéncia e amplitude, das dimensdes para a
mecénica do voo (PADFIELD, 2007).

O rotor principal, devido a suas dimensdes e espectro de emissdo vibratoria, é a fonte
principal de vibracéo, cujas freqiiéncias transmitidas sdo multiplas do produto do nimero de
pas “N” pela frequéncia angular de rotagdo “€2°. A amplitude dos esforcos periddicos
decresce a medida que se aumenta suas freqiiéncias harmonicas, isto é, multiplas da
frequéncia fundamental.

As respostas das pas aos esforcos aerodindmicos e de inércia (forcas e momentos) que
as excitam se interferem ao nivel do cubo do rotor. Por isso, este age como um filtro durante a

transmisséo das vibracdes forcadas (resultantes recebidas das pas) a fuselagem, somando-se e
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subtraindo-se amplitudes. Isto permite identificar o seguinte perfil para as vibragdes em um
helicoptero, sob trés principais caracteristicas (CRUZ, 2004):

e vibracbes forcadas das pas sdo frequéncias mdltiplas da frequéncia

fundamental 1€2 (normalmente €2 esta entre 3 e 7 Hz);

e aestrutura é solicitada ao longo do eixo vertical, com uma freqtiéncia NQ2; e

e a estrutura é solicitada ao longo dos eixos longitudinal e lateral com
frequiéncias (n + 1)NQ e (n - 1)NQ.

A fuselagem, geralmente de projeto semimonocoque (estrutura constituida por
revestimentos finos fixos a cavernas e longarinas), reage segundo seus modos Vvibratorios
flexiveis préprios (em flexdo e torcdo). A vibracdo num ponto particular do helicoptero
depende da resposta da fuselagem a estas forcas transmitidas pelo cubo do rotor. Para
calcular a resposta da fuselagem € necessario conhecer as frequiéncias e as formas modais da
mesma, que sao dificeis de obter. Geralmente assume-se a fuselagem, quando modelada
flexivel, como uma viga horizontal livre nas extremidades, sem acoplamentos e com 0s

seguintes modos de vibracdo da fuselagem (Figura 5):

Figura 5 - Modos de vibracdo de uma fuselagem de helicdptero: (a) e (b): modos de corpo
rigido; e (c) e (d): deformacdo eléstica da fuselagem (adaptado de CRUZ, 2005).
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Rotores de helicopteros estao sujeitos a altas forcas periddicas devido as pas altamente
flexiveis e as severidades da ndo-estacionariedade do ambiente aerodindmico, o que leva a
desgastes de componentes criticos a aeronavegabilidade destas aeronaves (RANJAN,
CHOPRA, HAAS, 1998). A geracdo de cargas aerodinamicas oscilatérias a frequéncias
multiplas da velocidade de rotacdo sdo fundamentais a operacdo do rotor no voo a frente, e
por isso essas vibragdes forcadas ndo podem ser totalmente eliminadas. A Figura 6 ilustra as
diferentes componentes de velocidades que compdem a velocidade linear, bem como as
variacOes desta ao longo do ciclo de rotacdo da pa, com a variacdo de sustentacdo sobre a pa.
Isto caracteriza a assimetria de sustentacdo do rotor quando se deslocando para frente, a qual
também traz os fendmenos (Figura 7) que limitam seu desempenho sob altas velocidades em

deslocamento. Entre estes ha a interacdo perturbadora de vortices da ponta da pa antecessora,
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descolamentos sobre a pa avancante (devido aos passeios de ondas de choque ligadas a
compressibilidade do ar) e do fluxo reverso na pa recuante (escoamento do bordo de fuga para
o0 de ataque), com perda temporal de sustentacdo- stall dindmico (PADFIELD, 2007). Soma-
se a isto o Efeito Giroscopio (manifestacdo do Principio de Conservacdo da Quantidade de
Movimento Angular do sistema girante), de natureza inercial, que obriga o projeto da cadeia
de comando/platores ciclicos a compensarem o deslocamento da resposta do rotor, na sua
maioria, em 90° em relagdo ao input de comando.

As vibrac6es na frequéncia fundamental de 1/rev, foco desta pesquisa, distribuem-se

nos planos vertical e lateral (de rotacdo), conforme informacg6es na Figura 8 (CRUZ, 2009).
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Vibragao vertical Vibragao lateral

Figura 8 - Direcao das vibragdes principais do helicoptero sob a otica de eixos lateral e
vertical e suas causas mais comuns (CRUZ, 2009).

Outro efeito, o de Coriolis, relaciona-se & Forca de Coriolis, atuante em um corpo
rotacional e aplicada tangencialmente a sua rotacdo. Assim, atuando na p4 em batimento cria
o0 movimento de lead-lag. Esta presente pela tendéncia do corpo em manter seu momentum
angular (por isso trata-se de outra forca inercial) quando simultaneamente alguns de seus
elementos de massa estdo sendo movidos radialmente no plano do disco, como componente
no movimento de batimento da pa.

Para a deteccdo dos defeitos no rotor é necessarios conhecer o relacionamento entre
uma pa defeituosa e 0 comportamento de resposta da aeronave. Este conhecimento pode ser
obtido numericamente por simulagbes computacionais de modelos baseados na teoria da

dindmica destes sistemas, onde técnicas baseadas em inteligéncia artificial, até que uma rede
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neural artificial devidamente treinada possa ser implementada permanentemente embarcada
em uma aeronave para detectar e identificar danos (RANJAN, CHOPRA, HAAS, 1998).

A literatura reporta diversos trabalhos a respeito de deteccdo de defeitos através de
vibracdo, bem como de solugdes para absorver ou isolar as vibragdes indesejadas permanentes
ndo-associadas a danos em sistemas. Ranjan, Chopra e Haas (RANJAN, CHOPRA, HAAS,
1998) apresentam uma analise aeroelastica baseada em elementos finitos no tempo e espacgo
para simular um rotor articulado defeituoso, tanto em voo pairado como em voo a frente de
uma aeronave SH-60, validados através de ensaios em voo. Comentam que apenas danos
estruturais localizados como trincas e delaminagdes nas pas ndo sdo detectaveis pela
metodologia global. Diversas simulacGes de defeitos indicam que falhas globais, como
defeitos no amortecedor de lag, danos nos tabs, desajustes no pitch-link, ou
desbalanceamentos ao longo da corda da pa, sdo detectaveis por medidas remotas de
parametros globais como a vibracdo da fuselagem e deflexdo das pas. Dai, aqueles autores
citam que métodos especiais como interferdmetro robusto a laser, técnicas fotoelasticas e
ultrassonicas e aplicacdo de sensores de emissdo acustica complementam esse métodos. A
combinacdo destes permite a concepcdo de outro para 0 monitoramento da condicdo de
sistemas desse tipo. As falhas simuladas podem ser primarias (s6 um tipo de falha no rotor) ou
compostas (a combinacdo de mais de uma). A deteccdo das ultimas é importante para se
destacar as falhas catastroficas como trincas em meio as demais (RANJAN, CHOPRA,
HAAS, 1998). Entretanto, simplificando, simulam-se numericamente s6 falhas primarias,

como desbalanceamento e desajuste de trajetoria da ponta das pas em uma pa de cada vez.

2.3 PROBLEMAS DE DESBALANCEAMENTO E TRACKING:
O movimento oscilatorio sob atencao neste estudo apresenta-se como uma vibragédo de

componentes lateral e vertical (em 19), e esta associado a desajustes de desbalanceamento e
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de tracking. Porém, por completeza, vale citar outras causas menos comuns, por exemplo: em
helicopteros de rotor articulado (Sikorky SeaKing), os amortecedores defeituosos podem
causar a defasagem das pas, produzindo o mesmo efeito.

As vibracOes laterais e verticais atuantes no rotor interagem de forma complexa, de tal
forma que a pratica recomenda corrigir primeiro a trajetoria das pas, seguindo para o
balanceamento das massas, segundo procedimentos descritos no MET e sob auxilios de
equipamentos especializados que sugerem correcdes a partir do processamento as medidas de
amplitude da vibracdo (o acelerémetro), de seu angulo de fase (0 “fasor”) e da diferenga de
trajetoria das pas (0 “strobex™).

Geralmente, a correcdo de vibragcdes por desbalanceamento ocorre nas fases voo
pairado DES e FES, enquanto a correspondente por diferenca de trajetdria (tracking) ocorre
em deslocamentos em PMC — reto nivelado e curva 45°.

Outro aspecto importante € o efeito Solo: a presenca do solo muda a intensidade e a

direcdo do fluxo de ar em volta do rotor (DES). Com o rotor a uma altura de um diametro do

rotor, ndo ha mais efeito solo (FES). A Figura 9 ilustra como a velocidade induzida (Vo) é

diminuida ocasionando um aumento do angulo de ataque o das pas para um mesmo passo. O

tipo do terreno influencia no efeito solo.
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Figura 9 - Influéncia do efeito solo (CRUZ, 2009).
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Problemas de desbalanceamento do rotor principal

O desbalanceamento é a causa mais comum de vibracdo. O rotor principal esta
desbalanceado estaticamente quando seu centro de gravidade situa-se fora do eixo de rotagédo
deste rotor. Dentre as duas alternativas de ajuste, ha o denominado balanceamento em Unico
plano, que passa pela alteracdo do eixo dos suportes mancais (impraticavel) ou pela alteracdo
das massas do rotor (Figura 10-A). Ja a outra € o desbalanceamento dinamico, estabelecido
quando seu eixo principal de inércia (que contém seu centro de gravidade) ndo coincide com o
eixo estrutural de sua arvore devido a(s) massa(s) excéntrica(s). Nesta situacdo, quando as
forcas centrifugas e momentos associados superam as forcas opostas de reacdo nos mancais, a
flexibilidade do eixo permite deslocamentos oscilatérios em 1Q no plano do rotor principal
(longitudinais e laterais). As ac¢des corretivas consagradas como solugdo de manutencdo para
efetuar o balanceamento (dito em dois planos) consistem na redistribuicdo de pesos no rotor
(geralmente atua-se no punho das pas, segundo a decomposicdo da massa de balanceamento,
conforme o n.° de pas) de tal modo que aqueles dois eixos coincidam (Figura 10-B). O
segundo caso pode comprometer o primeiro, contudo, se aquele esta satisfeito, entdo este

assim também esta resolvido (que sozinho ndo garante o segundo).
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Figura 10 - Elementos de momento estatico e dindmico de uma pa (CRUZ, 2009).
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Problemas de tracking das pas do rotor principal
O desajuste na trajetdria da ponta das pas referente ao plano de rotacdo relaciona-se a

diferencgas de sustentacdo entre as pas. Sao resultantes de alteracGes de seu angulo de passo
(pitch) e geram vibragdes verticais em 1€2. Porém, essas variacdes de altura criam o Efeito de

Coriolis, advindo de componentes da distribui¢do instantanea de massa, alterada radialmente
naquele plano, gerando assim também vibragdes laterais. Devido a esse efeito e a diferenca de
arrasto das pas, primeiramente se corrige a trajetéria das pas, para posteriormente realizar o
balanceamento das massas. As agdes corretivas visam intervir na altura da pa através do
angulo de pitch da péa por intervencdo do comprimento da haste de comando do passo da pa
(pitch link ) que promove uma rotagdo uniforme em toda a pa em torno de seu eixo de pitch
e/ou pela modificacdo da posi¢do nos compensadores (ou tab) disponiveis para tal (altera o
arqueamento do perfil da pa, geralmente, nas suas se¢Ges mais externas, fomentando torg¢oes
estruturais em torno do eixo elastico da pa por acdo de esforgos aerodinamico resultantes da
alteracdo da distribuicdo de sustenacdo, logo dependentes da posicdo azimutal, cujo efeito

reverte aquela altura indesejavel da pa — Figura 11).

Compensadores
-
1
i
A SUSTENTAGAO AUMENTA \
O { -~ /
/ P - Haste de N
comando do U
Plato fixo passodapd  asustentacoommui

Figura 11 - Cubo do rotor e elementos associados com o ajuste de tracking (adaptado de
CRUZ, 2009).
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Neste trabalho, pela decisdo da simplicidade na modelagem adotada, ndo se considera
0 grau de liberdade de tor¢cdo da pa. Dai, ndo se conta com a modificacdo da posicdo nos

compensadores ou tab como acdo corretiva de defeitos.

24 A MANUTENCAO PREDITIVA EM HELICOPTEROS

Sob o0 aspecto da seguranca e da aeronavegabilidade continuada, a manutencdo
aeronautica é conhecida como uma atividade de inspecdo, revisdo, reparo, limpeza,
conservagao ou substituicdo de partes de uma aeronave e seus componentes (BRASIL, 2011).

Os custos de operacdo de helicopteros sao extremamente altos principalmente devido
aos custos de manutencdo (24%) e de seguros (29%), dadas as responsabilidades civeis e
legais pertinentes, bem como aos niveis percebidos de perigo associados pela sociedade
(SAMUEL, PINES, 2005). Quanto aos custos de manutencgéo, giram em torno de um quarto
do custo total de operacdo (RANJAN, CHOPRA, HAAS, 1998).

H& perspectivas convincentes de reducdo de ambos com a consolidacdo da
manutencdo preditiva e de seus resultados em seguranca de aviagéo e confiabilidade.

Todo e qualquer programa de manutencéo eficiente implica na adocéo de elementos de
trés tipos de filosofia que refletem a capacidade tecnoldgica adquirida (GONZALEZ, DE
ANDRADE, 2009): manutencdo corretiva; manutencao preventiva e manutencdo preditiva.

A Manutengdo Corretiva € a mais antiga e mais comum até a década de 50
(NEPOMUCENO, 1989). E uma técnica de geréncia reativa a falha, de alto custo por
geralmente envolver reparos maiores e em momentos inoportunos. Surgiu quando dominava a
deficiéncia de dados de desempenho dos componentes envolvidos (GONZALEZ, DE
ANDRADE, 2009). Superficialmente passa a idéia de ser menos onerosa, mais aumenta 0s

custos por perdas de producdo (lucros cessantes) e pelas avarias secundarias decorrentes, além



33

de tempo excessivo para sanar o problema; contudo € util quando a falha abrupta ndo ameaca
a producdo, como um bebedouro, por exemplo. Aplica-se a itens classificados em manual
como Condition Monitoring—preconizada a substituicdo somente mediante discrepancias.
Ainda, a concepcdo de projeto Fail Safe (AIR SAFETY GROUP, 2009) permite uma
manutencdo corretiva, eficaz e oportuna, a ser realizada em épocas e condi¢cbes mais
favoraveis, como em grandes revis@es, permitindo tolerancias muito maiores para as trincas,
em clara vantagem pratica em areas comumente de dificil acesso.

A Manutencao Preventiva estabelece a segunda geracdo. Apoia-se na previsibilidade
do comportamento operacional, adquirida das observacfes experimentais e estatisticas, e
impostas por restricGes de especificaces de certificagdo mais adequadas as peculiaridades de
risco da atividade aeronautica. Estas criaram condicdes para, pela primeira vez, uma
manutengdo proativa, de carater antecipativo as falhas. No contexto geral, inclui todos os
programas de geréncia de manutencdo acionados por tempo, como horas e/ou ciclos
operacionais dos itens (contados por pouso, corte do motor, etc.), em que estes sdo removidos.
Ha& situacGes que ainda sdo utilizaveis ou, indesejavelmente, em que sdo substituidos até
depois de falharem. S&o descartados via a gravagdo ‘“scrap” ou mutilacdo para evitar
reaplicacdo nao-intencional com base nas projecdes de desempenho dos fabricantes
(GONZALEZ, DE ANDRADE, 2009). Constitui posicdo altamente conservativa, sob a
desvantagem de haver desperdicio de tempo e material por substituir item com vida dtil
apreciavel quando se poderia atuar em frequéncia maior que a necessaria (NEPOMUCENO,
1989). Para uma maquina que ainda poderia operar satisfatoriamente por mais tempo, para-la
apenas para uma verificacdo ndo parece razoavel. Vale refletir: a abertura/fechamento
aumenta a probabilidade de introducdo de erros de fator humano. Por outro lado ndo se deve
esperar uma pane para ser corrigida (entdo a solucéo € intervir no momento ideal) (LIMA,

1989).
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A Manutencdo Preditiva basea-se em medi¢des (que devem ser representativas e
consistentes) das condicdes reais do equipamento de maneira continua e periddica, conforme
o nivel de criticalidade do item. Mas algumas medi¢des sdo inviaveis, imprecisas, enquanto
que alguns componentes tém baixo custo de substituicdo, como a substituicdo do 6leo de
lubrificacdo, por ex.. Neste caso a vibracdo ¢ um parametro vital para definir as condi¢des
dindmicas de maquinas rotativas. (NEPOMUCENO, 1989). A Filosofia nasceu primeiramente
na analise de 6leo lubrificante implementada pela aviacdo naval americana na década de 50.
Dai se difundiu estabelecendo-se como a terceira geracdo a partir da década de 60, trazendo
novos paradigmas para a funcao logistica manutencgdo. (adaptado de DE MORAES, 2010).

A industria continua evoluindo em tecnologia, motivada pela busca incansavel por
resultados financeiros associados a eficiéncia de operacdo, que dependente da seguranca e
disponibilidade. Neste sentido, a medida que se permite um melhor entendimento da dindmica
dos fendbmenos envolvidos, dominio dos processos de fabricacdo, bem como a capacidade de
mensurar e processar as evidéncias de desempenho, avancga-se em mais uma metodologia de
ter as aeronaves a mao (do latim “manutentio”: acdo de segurar na mao): a filosofia baseada
na condicdo (GONZALEZ, DE ANDRADE, 2009). Conforme as técnicas tornaram-se mais
sensiveis, as previsdes de falha ddo lugar as alteracGes de condi¢do, mantendo-se longe a
falha (BARONI, 2008).

A manutengdo preditiva se posiciona como uma filosofia que, diferentemente da
doutrina reativa da manutencdo corretiva, é proativa as falhas imprevisiveis de forma a
aumentar a confiabilidade e seguranca de operagdo. Baseada na condicdo e integridade do
componente, e ndo no tempo/ciclo de vida, identifica a tendéncia a falha futura de acordo com
algum desvio do padrdo de grandezas térmicas, acusticas, e vibratorias (principalmente em
helicopteros), que revelem o comportamento conhecido do sistema. Cita-se: analise

espectrométrica de 0Oleo, ferrografia (parte da Tribologia- investigacdo do desgaste por atrito);
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analise de particulas em fluido hidraulico, analise termogréafica, analise de ruidos e a analise
de vibragdo (parametro de maior relevancia em se tratando de helicopteros). E a filosofia mais
associada a recursos computacionais — basea-se no grafico de tendéncias (curva) e na analise
espectral (se detectado incremento além do toleravel). A experiéncia acumulada em banco de
dados facilita a associacdo de cada frequéncia para o diagnéstico de cada tipo de falha.
Surgem recentemente tendéncias de uma quarta geracdo dessas ferramentas de
qualidade, caracterizada pela aplicacdo de sistemas de monitoramento continuo associados a
sistemas supervisores de falhas. Estes sdo dotados de algoritmos de andlise de sinais
(Transformada Rapida de Fourier — FFT, e/ou wavelet, e/ou Hilbert), e/ou de técnicas de
inteligéncia artificial (Redes Neurais Artificiais — RNA e/ou sistemas Neuro Fuzzy, dentre
outros), a fim de prover o diagndstico e o progndstico de falhas incipientes. Buscando a maior
disponibilidade e confiabilidade do componente, existe a manutencdo centrada na
confiabilidade — MCC, e tem se popularizado por suas metodologias como FMEA (Failure
mode and effect analysis), FTA (Fault Tree analysis), Analise Probabilistica de Riscos — PRA

(BRITO, 2008).

2.5 FILOSOFIA HUMS: VIBRACAO E MANUTENCAO PREDITIVA
Os HMS (Health Monitoring System) chegaram ao mercado de avia¢cdo como mais do
que uma nova tecnologia: assumem um papel estratégico na transicdo da tradicional
manutencdo preventiva para uma nova filosofia alinhada a eficacia da manutencéo preditiva
baseada em condicdo (que emerge mudando culturas organizacionais), e na qual componentes
sdo utilizados até a totalidade de sua vida util, dispensando substituicGes prematuras.
Sucintamente, pode-se descrever a arquitetura basica de um HMS como formada por

sensores que transformam as variaveis de interesse de cada aeronave em sinais elétricos, que
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em seguida sdo processados e comparados por algoritmos computacionais com um banco de
dados historicos (referéncia) correspondente a varidvel em questdo e apresentado para um
operador a bordo, ou para uma estacdo de monitoramento no solo, o estado atual do

componente e sua probabilidade de falha, conforme mostrado na Figura 12,

Banco de dados

Processamento | | | Comparagio

Momtoramento e
Diagnostico da aeronave

Figura 12 - Diagrama simplificado de um Health Monitoring System (HMS) (GONZALEZ,
DE ANDRADE, 2009).

Os HUMS sdo um caso particular de HMS que conta ainda com parametros de
emprego de componentes. Nasceram da demanda por diagnésticos antecipados e
prognosticos eficazes de defeitos na atividade em plataformas petroliferas (offshore).
Destaca-se notavel aceitagdo na operacdo de aeronaves de asas rotativas pela tecnologia de
monitoramento da grandeza vibracgdo visando a detec¢do de falhas associadas a peculiaridade
do grande namero de sistemas rotativos criticos atuantes. Neste contexto, preventivamente até
entdo, as inspecdes programadas se antecipam a eventos catastroficos relacionados a
degradacdo dos grupos moto-propulsor; de caixas de transmissdo e do estado de
balanceamento dos rotores e de seu ajuste de tracking. Por outro lado existe a possibilidade de
nenhum dano (trincas, pontos de corrosdo, deformacdes etc.) ser encontrado durante essas
inspecOes, e falhas latentes imprevistas ocorrerem entre elas, culminando em acidentes, como

mostrado na Figura 13.
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Assim o constante monitoramento oferecido por ferramentas do tipo HMS, como o0s
HUMS, possibilita a identificacdo de uma tendéncia de falha futura de acordo com algum

desvio do padrédo do comportamento esperado do sistema.

Condigao do 4 Ocorreu a falha
Componente ,._.._‘_\,.__,_‘_\_h\ ........
Nivel
de falha |--- --t--7L}
i
Tempo

Il Manutengio Preventiva Base-Tempo

Manutengao Preditiva Base-Condigao

Figura 13 - Condicao do material versus tempo usando manutengdo programada, baseada no
tempo/ciclos; e sob manutencéo preditiva, baseada na condicdo (GONZALEZ, DE
ANDRADE, 2009).

Em cada faixa de frequéncia, associam-se variacbes na amplitude a discrepancias
correspondente do componente (rotativo, como o motor, 0s rotores, e a caixa e eixos de
transmissdo; ou fixo (estabilizadores na fuselagem, etc.).

A Figura 14 mostra um espectro de vibragdo caracteristico de um helicoptero, que

compde seu banco de dados vibratorios.
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Assinatura Vibratoria de um Helicoptero

Estrutura 1 Motor

Amplitude 1ps

Caixa de
Transmiss3o

== Rotor Principal

o oo xan on «xn «amn

Frequéncia Hz

Figura 14 - Espectro (assinatura) de vibracéo (adaptado de GONZALEZ, DE ANDRADE,
2009).
Os sensores sao responsaveis pelo monitoramento da condicdo e emprego da aeronave.

Por isso, 0s mesmos sdo um ponto critico que ainda rende aos HUMS muitas pesquisas
concernentes a requisitos de precisdo, confiabilidade, custo, e de resisténcia a uma gama de
temperaturas e umidade, a contaminantes ambientais e & vibracdo. E desejavel grande
resolugdo e frequéncia de resposta para se garantir a identificacdo do sinal sem erros de
amostragem.

Técnicas de deteccdo de danos baseadas em vibracdo estdo associadas a sistemas
combinados de monitoramento da condi¢do e do uso (HUMS) ou, mais recentemente, de
gestdo da condicéo e progndstico (PHM).

Em pouco mais de detalhes, nos HUMS o monitoramento da condi¢cdo mecénica ou
funcional de um componente ou sistema visa a, especialmente, detectar ou possivelmente
diagnosticar degradagdes incipientes que possam conduzir a uma falha. J& gestdo da condicdo
descreve o processo de lidar com as informagdes obtidas do monitoramento e do prognostico
visando estabelecer a situagcdo em tempo real do item e possivelmente, como desejado, propor

métodos para estender a vida do mesmo, ou limitar sua operagdo. O termo “monitorar o uso”
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significa determinar o consumo da vida de componentes e sistemas criticos segundo registros
de operacdo (ciclos e horas) e historico de carregamentos (SAMUEL, PINES, 2005).

A geracdo de alertas € um diferencial dos HUMS e se resume em estabelecer limiares
para cada condicao de vibracdo e gerar alertas conforme alterages nos valores na tendéncia
0s atinjam. Em muitos casos esses limiares precisam ser inferidos da observagéo operacional
dos HUMS em servigco, uma vez que nao ha experiéncia prévia para os fabricantes dos
helicopteros emitirem suas recomendagdes. Os niveis de limiares ndo sdo efetivos quando
aplicados a frotas devido a variacdes de indicacdo entre componentes e aeronaves. Por isso
esses niveis tém sido levantados individualmente por técnicas automaticas que registram 0s
que antes classificam estatisticamente como significativos, mediante testes de razoabilidade e
outros processos (LARDER, 1997). Tendéncias emergem de pesquisas sugerindo que o
desempenho dos diagnosticos pode ser melhorado por avangos no processo de tratamento de
sinais e pelo avango de sensores (SAMUEL, PINES, 2005).

llustrando algumas estatisticas de desempenho, informacbes da Autoridade Aviacao
Civil do Reino Unido publicadas por McColl (McCOLL, 1997) apontam que 69% das
crescentes ameacas registradas a aeronavegabilidade continuada (na maioria problemas de
balanceamento e tracking no rotor) foram de sucesso na deteccdo da falha, 17% tinha sua
evidéncia, mas nao efetivaram o alerta, e apenas 14% dos casos as falhas ndo foram
detectadas.

Desde que os resultados apresentados pelos HUMS sejam adequadamente
interpretados sob uma estrutura de analise de risco associada a severidade da falha, visa-se a:

e garantir a aeronavegabilidade continuada da aeronave - definida como a garantia do
nivel certificado de seguranca durante todo ciclo de vida operacional do produto

(BRASIL, 2011);
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e aumentar a seguranca de voo por incremento da consciéncia situacional da tripulagéo e

de subsidios as suas tomadas de decisdo operacional; e

e reduzir os custos operacionais pela manutencdo centrada em confiabilidade (MRM) —
que oferece acompanhamento (antecipando/postergando) da melhor oportunidade de
intervencdo (aumentando da disponibilidade); e pela economia na reducdo dos voos de
manutencdo para ajuste do rotor principal, de material consumivel (selantes, anéis de
vedacdo, lubrificantes, itens de limpeza, etc.), de homens-hora e na otimizacdo do
suporte logistico de sobressalentes.

Os HUMS devem prover a situacdo precisa do uso corrente de componentes criticos
tal que modelos estatisticos possam ser utilizados para estimar o ponto no tempo quando a
pecas devem ser substituidas, bem como devem indicar a presenca de um dano incipiente que
poderia conduzir a falha antes do fim de sua vida estimada na filosofia safe-life. Quantos aos
sistemas PHM, em termos gerais, pode-se dizer que seu prognostico é a predicdo da vida
remanescente deste componente ou sistema. 1sso requer modelos de propagacédo dos defeitos
detectados como uma aproximacdo melhor que o monitoramento do uso (SAMUEL, PINES,
2005).

O objetivo final dos HUMS e PHM ¢ permitir a manutencédo preditiva do helicoptero,
isto &, segundo a filosofia que dita que intervencbes s6 devem ocorrer associadas a uma falha
prevista. Contudo, para isto, HUMS ou PHM robustos, confidveis e precisos sdo necessarios,
0 que ainda nédo se dispdem no estado da arte atual (SAMUEL, PINES, 2005). Enquanto isso,
fabricantes adotam-no, no minimo, como um backup a medidas primérias conservativas de
manutencdo, segundo fatores de seguranca e redundancias em projeto, e freqlientes
substituicdes programadas no contexto safe-life, complementadas por técnicas de tolerancia

ao dano (fail-safe).
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Os desenvolvedores de HUMS mantém crescente base de dados de informacgdes
correntes de vibracdo inerentes a fungdo diagndstico dos HUMS associados com mais de
trinta falhas detectadas e evidenciadas pela monitoracdo de vibracdo que podem ser
relacionadas com acdes de manutencdo. Estas informacbes sdo utilizadas no servigo de
assisténcia a diferentes operadores atuantes em diferentes ambientes. Brian D. Larder
(LARDER, 1997) categoriza as falhas em classicas e novas no processo de diagndstico,
quando sumariza dez exemplos dentre mais de vinte classes que compdem estes dados em
biblioteca dos HUMS. As primeiras referem-se as que séo resultado de um mecanismo de
falha conhecido ou que os indicadores associados sejam constante alvo de atencdo, com base
em conhecimentos tedricos ou em testes de bancada. As falhas da categoria dita nova sao as
que ndo permitem antecipacdo por parte dos HUMS, nem hé indicadores estabelecidos para
reconhecer seus efeitos. Estes s6 podem ser apontados através de licdes aprendidas. A
experiéncia necessaria pode ser maximizada atraves da combinacdo das informacgdes do
fornecedor dos HUMS, dos seus operadores e do fabricante das aeronaves (LARDER, 1997).

O sistema desenvolvido principalmente pela Smiths Industries do Reino Unido e a
americana Goodrich, e diversas variantes ja sdo padrbes e plenamente operacionais nas
aeronaves Boeing HC MKk Il Chinooks da Forca Aérea Real Inglesa, Sikorsky S-92 e S-76 C+,
e no Eurocopter EC-135; e ainda é oferecido como uma opc¢édo no AgustaWestland AW-139.
Em paralelo, muitos outros operadores do mercado offshore estdo adaptando suas frotas de
helicopteros a esses novos equipamentos (GONZALEZ, DE ANDRADE, 2009), como parte
da implementagcdo do programa HOMP (Helicopters Operation Monitoring Program), que
acompanha cada voo detalhadamente, padroniza as operagdes e identifica previamente
qualquer problema na sua qualidade ou tendéncia de conducéo potencialmente perigosa.

Em seus diversos projetos, perspectivas apontam para os HUMS culminando

definitivamente como um item de série na industria de helicOpteros, conjectura a ser
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concretizada pela tendéncia a novas opg¢fes de baixo-custo a medida que mais modelos de
projetos aeronduticos se beneficiem desses sistemas e mais experiéncia se adquira dos HUMS

em servigo e nos seus dispendiosos e atualmente desafiantes processos de certificacao.
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3. MODELAGEM SIMPLIFICADA DO EQUILIBRIO DO SISTEMA
FUSELAGEM - ROTOR PRINCIPAL ISOTROPICO (PROBLEMA DIRETO)

Este Capitulo apresenta como modelamento matematico a expressdo analitica do
torcor dos esforcos no cubo de um rotor modelado como composto de pas articuladas sob 0s
graus de liberdade em batimento e lead-lag. Trés fases distintas compdem qualquer tipo de
analise: modelamento analitico, modelamento matematico e comportamento dindmico.
Alinhando-se as boas préaticas de engenharia para a obtencdo de um modelamento analitico
adequado (dentre diversos sempre possiveis), seguem-se de um conjunto de hipdteses
simplificadoras adotadas de maneira a reduzir um sistema dindmico real a outro equivalente
do tipo representado por massa-mola-amortecedor; e representa-se 0 mesmo por um diagrama
de corpo livre que seja reflexo das suas propriedades também definidas pelo analista, como as
de inércia (massa), rigidez (mola), dissipacdo de energia (amortecedor), e tipo de
carregamento (forcas). O modelo precisa ser uma solugdo de compromisso entre a sofisticagdo
que o aproxima da realidade complexa e a simplificacdo que, afastando-o daquela, torna
viavel a analise do modelo matematico correspondente, com 0s recursos e prazos disponiveis.
O modelamento matematico, por sua vez, gera as (segundo pequenas vibra¢es em torno do
equilibrio) e suas condi¢cbes acessoOrias associadas (iniciais e/ou de contorno). Dentre as
técnicas de abordagem baésica e didatica para deducédo das equacOes diferenciais governantes
do movimento, pode-se agrupa-las em Mecanica Lagrangeana (segundo conceitos escalares
de energia) e em Mecanica Newtoniana (baseada em grandezas vetoriais). Em que pese
estruturas complexas recomendarem a primeira (mais sistematica), opta-se, neste texto, pela
ultima, dada a natureza mais intuitiva de identificacdo dos esforgos e sua visualizagdo no
diagrama de corpo livre (necessario nesta op¢do), concebido de uma forma relativamente

simples diante das simplificacfes a se discutir. A resolucdo destas equacdes, seja no dominio
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do tempo ou da frequéncia, revela entdo o comportamento dindmico resultante do modelo
analitico adotado, e neste texto é efetuada numericamente no dominio da frequéncia com

auxilio computacional.

3.1 ASHIPOTESES

Assim inicia-se a modelagem analitica do sistema fuselagem-rotor isotropico optando-
se pela concepgédo do diagrama de corpo livre apenas do sistema rotor sem defeitos (a partir
deste ponto convencionada a denominagdo “isotropico”), ou mais precisamente, de qualquer
uma de suas trés pas, uma vez que esta concentra, dentro das hipoteses adotadas, todos os
esforcos dindmicos a serem integrados pelo cubo do rotor e depois, sob outra resultante,
serem transmitidos & fuselagem (suposta solicitada estacionariamente por outros
carregamentos).

Buscando sempre uma solugdo de compromisso entre a simplicidade do modelo e a
precisdo dos resultados, para a definicdo necessaria da configuragdo de voo de referéncia,
apesar de influenciarem de forma direta o indice vibratério, por simplicidade, essa pesquisa
adota:

1. o valor fixo 1,225kg/m® da densidade do ar, que escoa pelos perfis das pas e
empenagens, e, diretamente proporcional a sua sustentacdo e arrasto, cria também
resisténcia ao avanco da fuselagem. Este valor corresponde ao da atmosfera padrdo
ISA (International Standart Atmosphere - modelo estabelecido pela ICAO), sem
ajustes AT de temperatura (ISA ndo-variada), e ao nivel do mar (troposfera, sob as
condigdes padronizadas de temperatura (15°C) e pressdao (101325N/m2)) (DE

ANDRADE, 1999). Da Figura 15, pode-se ver que esta consideracdo remove em torno
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de 10 a 5% do valor real, a ser considerado nas simulacdes dos pontos ensaiados em

voo a frente (de 2000 a 3000pés, respectivamente).

Calculated Atmospheric Properties
as a Function of Altitude
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Figura 15- Altitude-pressao: influéncia atmosférica (DE ANDRADE, 1999).

Isto também permite que se desconsiderem as pequenas diferencas entre a altitude-
pressdo (advinda desta associacdo) e a altitude geométrica real (significando: aceleracéo
gravitacional admitida como constante) peculiares a esta camada atmosférica (PAGLIONE,
1985).

2. fator de carga nulo (aceleracdo do corpo adimensionalizada pela aceleracdo da
gravidade g, resultado da razdo entre a forca neste aplicada e seu peso proprio), ou

seja, voo estaciondrio, reto, nivelado e estabilizado (estrutura ndo submetida a

quaisquer aceleracdes);

3. no amplo espectro de freqiiéncias, mesmo ciente da importancia dos demais
harménicos associados a outros defeitos, por simplicidade consideram-se aqui

somente as vibragcfes na frequéncia fundamental de valor de 1Q , igual a uma vez a
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rotacdo do rotor principal, por ser ainda um importante item associado a a¢fes diretas
de intervencdo na pratica de manutencéo.
4. rotor articulado segundo os seguintes graus de liberdade para cada pa, sob pequenos

angulos de deslocamento a fim de reduzir ndo-linearidades:

e Dbatimento ou flapping (flex&o para fora do plano de rotagéo): pois no voo a

frente compensa a assimetria de sustentagéo;

e movimento de avanco e recuo ou lead-lag (flexdo no plano de rotacdo): pois é
devido a Forca ndo-linear de Coriolis associada ao movimento de batimento
(porém independente do lead-lag), segundo um acoplamento flap-lag, para
cujo alivio requer-se uma articulacdo em lead-lag normal aquele plano; e

e variagdo de passo ou incidéncia em pitch ou feathering ou torsion (giro em
torno do eixo elastico): pois é o extremo da cadeia de acdo de comando
coletivo e/ou ciclico, e seu acoplamento com cada um dos anteriores.

Para simplicidade do modelo a calcular, desconsidera-se a liberdade em tor¢do da pa
ou twist associadas aos ajustes de tab (que aqui associa-se a tor¢do), uma vez que supdem-se
nesta uma rigidez suficiente para conté-la. Apenas hé a torcdo built-in, permanente e linear,
como um dado intrinseco ao projeto. Ainda, sdo desconsideradas todas as ndo-linearidades
ligadas aos acoplamentos pitch-flap-lag, representadas pelos produtos triplos de seus
deslocamentos ou fungdes associadas.

Um rotor totalmente articulado dispde desses trés vinculos (Figura 16) por meio de

rolamentos segundo articulagfes convenientemente arranjadas entre si.
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Eixo de Arrasto

{Eixo de Variacdo de Passo |

a(w;)

| Eixo de Batiment

Baus).

| Amortecedor de Lead—Lag|
\

Haste de Comando de Passo]

Figura 16- Deslocamentos e vinculos do rotor modelado (adaptado de CRUZ, 2005).

5. pé como corpo rigido, para simplicidade dos célculos. Por isso, desconsidera-se o grau
de liberdade no modo flexivel de tor¢do da pé (twist) ao longo de sua linha elastica.
Este posicionamento elimina o ajuste por meio dos tabs, os quais também corrigem o
tracking por variacao da sustentacdo na respectiva se¢do da pa em que esté instalado.

6. pa submetida a carregamento aerodindmico resultante de escoamento bidimensional
segundo a Teoria do Elemento-de-Pa (JONHSON,1994): adota um alto aspect ratio
para o perfil) em regime estacionario (sem perturbagdes do tipo rajada).

A pé real € de material composto e razoavelmente flexivel em flexdo e tor¢éo, como a
maioria delas, por isso esta sujeita a efeitos aeroelasticos relacionados aos acoplamentos flap-
lag, pitch-flap, picht-lag e pitch-flap-lag (somente este € aqui desconsiderado no modelo).
Desconsidera-se neste estudo os efeitos do escoamento sobre a pa que recua (descolamentos
do escoamento, stall dindmico e fluxo reverso), e na ponta da pa avangante
(compressibilidade e avancos associados implementados pelos modernos projetos de ponta de
pé, bem como os efeitos tip loss), bem como na sua raiz (offset loss), e grandes deformac6es
em flap das pas (fonte de ndo-linearidades). As forcas aerodindmicas sdo bem determinadas
pelos modos fundamentais (movimentos de corpo rigidos), mas a excitacdo nos modos de

torcdo e flex&o elasticos por altas harménicas destas for¢as podem produzir grandes cargas na
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secdo, mesmo que sob pequenas deflexdes. Dai a freqliéncia natural da pa nesses modos deve
ser mantida longe dos harmonicos de Q. (JOHNSON, 1994)

7. Admite-se que a fuselagem, suposta como um corpo semirrigido, pode ser
dinamicamente equivalente a um corpo rigido de seis graus de liberdade (trés
componentes de posicdo e trés de angulos de orientacdo). Dai, a configuracdo de
estados da fuselagem poder ser descrita segundo apenas seis graus de liberdade, ao
longo de cada um dos trés eixos X, Y e Z, e ao redor deles (setas maiores na Figura
17) para seu equilibrio sob forcas externas e aerodinamicas, que somadas as equacdes
dos movimentos da pa (em pequenos angulos de batimento e lead-lag) formam doze

equacdes diferenciais ndo-lineares a doze incognitas;

Tail rotor
Q N

wiy)

3-bladed
main rotor —/

/QJ/HQI!

Fuselaae

Figura 17- GDL do sistema acoplado rotor-fuselagem (adaptado de FRIEDMANN,
HODGES, 2003).

8. O carregamento no cubo é determinado a partir do somatério das trés integracoes
(sobre cada pa) dos esfor¢os considerados segundo a Teoria do Elemento-de-Pa.

Na modelagem adotada nesta pesquisa, apesar de todas as simplificacbes que,

inclusive, desconsideram todos os acoplamentos flap-torsion, lag-torsion e flap-lag-torsion, a

natureza do sistema de equagdes do movimento do sistema rotor-fuselagem, que toma o flap-

lag, ainda se mostra ndo-linear, e, no seu processo de resolu¢cdo numérica, é linearizado
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internamente pelo algoritmo computacional selecionado no ambiente do software

MATLAB(R).

3.2 OS PARAMETROS

Faz-se necessario adotar alguns parametros a fim de estabelecer a aeronave objeto da

simulacdo e alguma(s) condicdo(Ges) particular(es) de voo, onde serdo investigadas as

respostas do sistema rotor-fuselagem isotropico, e que posteriormente serve de referéncia para

as avaliacOes dos efeitos das anisotropias introduzidas. S&o estes:

massa do sistema: fator de proporcionalidade fundamental na avaliacdo das
aceleracdes relacionadas aos esforcos submetidos. E suposta constante, ou seja, é
desprezada a reducdo devida ao consumo de combustivel, quando comparada com a
massa original.

a centragem da aeronave: responsavel pelo posicionamento de seu centro de
gravidade (CG) e pela definicdo dos bracos de momentos a este relativo (associados
aos estados de atitude da fuselagem), bem como pela propagacao das caracteristicas
de vibracdo ao longo da fuselagem. Geralmente o CG é apresentado pelo fabricante na
forma da Figura 18, dentro da qual se permite seu “passeio” (na vizinhanga da vertical
do mastro e, entdo, da tragdo do rotor principal), a fim de garantir a estabilidade
longitudinal e latero-direcional, bem como as qualidades de voo desejaveis ao projeto.
Seguem abaixo os dados pertinentes utilizados, constantes no Relatério dos Ensaios
em Voo (Anexo 1).

a velocidade de voo a frente. Utilizam-se os valores nulo e em torno de 222 ndés
(correspondente a VNE), conforme previsto na Ordem de Ensaio em voo de aplicacéo

(Anexo 1).
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Figura 18 - Diagrama de centragem longitudinal da aeronave-plataforma adotada, onde se
pode observar o passeio maximo permitido de 9 cm (HELIBRAS, 1995).
Vale ressaltar que, devido a restri¢cdes por confidencialidade de informagdes de projeto

(propriedade mantida pelo fabricante), neste trabalho foram assumidos alguns valores
estimados para os demais parametros necessarios a aplicacdo do modelo conclusdo deste
trabalho académico. Na medida em que os parametros reais venham a ser obtidos, 0 modelo
pode facilmente ser atualizado/refinado para melhor representar a aeronave de interesse.

Na auséncia de melhores alternativas, o critério para estimar esses valores que nédo
podem ser mantidos consiste em associar linearmente, quando viavel, os parametros desejados
com os analogos da aeronave AS 332L Super Puma, os quais, de forma completa e confiavel,
estdo apresentados por Jorge (JORGE, 1992). O Apéndice A apresenta os resultados desta

operagéo segundo cada parametro utilizado para estabelecer a correlagéo.

3.3 EQUAGCAO DO MOVIMENTO DE UMA PA
Em continuidade, evolui-se para o modelamento matemético. No tratado Problema

Direto, grande parte das expressdes foram revisadas de Jorge (JORGE, 1992), e adaptadas
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convenientemente para objetivo deste texto, ficando isto implicito a partir deste ponto, por
simplicidade de redacéo (aplicavel também ao capitulo seguinte).

Utiliza-se a 2° Lei de Newton da Mecénica Classica (Principio Fundamental da
Dinamica), escolhida para obtencao das equacGes do movimento decorrentes de duas fases: a
determinacédo do diagrama de corpo livre do sistema; seguida da aplicacdo dessa Lei nas suas
formas para translagdes e para rotacdes. Neste tipo de abordagem, deve-se atentar para ndo
confundir a dire¢des dos esforcos e de suas reacdes, erro mais suscetivel quando se avalia

sistemas multicorpos com cargas tridimensionais, situacdo desse modelo.

3.3.1 EQUILIBRIO DINAMICO EM UMA PA

dH
dt cbo/Re

F cubo-spa __

/ F aetodinimico

NI pi—rcubo A,

—

M fuselapam—cubo

Figura 20 - Diagrama de corpo livre do cubo do rotor com esforcos (forgas F e momentos M)

aplicados em uma pé (esquerda) e com seu torcor T.

Na modelagem adotada segundo a Figura 20, cada uma das pas que constituem o rotor

e d?0M
estd sujeita a esforcos de inércia (L( a2

)dmi) e aerodinamicos (Faerodinémico),

respectivamente, constituindo as parcelas da equagéo que se segue.
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Aplicando-se a 2° Lei de Newton a um elemento de massa dm; da pé i, localizado pelo

vetor-posicioOM, em relagdo ao Referencial de Galileu- Ry (fixo & centro da Terra

considerado ndo-inercial), obtém-se vetorialmente que:

)dmi = Feubo—pa + Faerodinamico

J'R (dZOM
e © dt?
Considera-se:

Rs: referencial fixo do rotor (O,X,Y,2)

R:: referencial girante do rotor (O,X;,Y;,Zi)

Rp: referencial da pa em batimento (O,X,,Y,Z,)

Ry: referencial da pa em batimento seguido do lead-lag (O, Xp,Yp,Zp)

Ra: referencial aerodindmico (O, X4, Y 3,Za)

Rn: referencial do helicoptero (O, Xy, Yn,Zn)

Tem-se que, no Ry, a resultante do vetor de forcas Fda pa sobre o cubo, solicitados na

o _ = = R d°OM
articulacdo de batimento, vale Fpascubo = Faerodinamico —L (

)dm.

Sob outra linha de acéo, aplicando-se novamente a 2° Lei de Newton em termos de
movimentos angulares em relacdo ao Ry, em torno no cubo do rotor pela pa e fuselagem,
obtém-se:

dH — —
— = Mpé—>cubo + Mfuselagem—>cubo

cubo/Rg
Como o cubo estd em rotacdo a velocidade constante (aceleracdo angular nula), a

—_—

) dH , . — )
derivada temporal do momento angular (— é nula. Dai Maubo-sfuselagem = Mpa—scubo , iStO
cubo/Rg

é, os momentos aplicados pelo cubo a fuselagem, simétricos aos recebidos desta pelo cubo,
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equivalem a acdo dos momentos aplicados pela pa no cubo. Face ao exposto percebe-se que

R d’OM

se precisa obter Faerodinamico , I ( i ydm. e Mipa-scubo .O resultado destes trés calculos redine
e

as componentes, no Ry, do torgor dos esforcos no cubo do rotor {T}-:.. Um torgor, por
definicdo, substitui todas as forcas e momentos atuantes em um corpo rigido pela
representacdo de um vetor de forca e outro de momento, aplicados em um mesmo ponto
(JOHNSON, 1993). Justifica-se o indice zero uma vez que 0 mesmo € constante em relacdo a
posicdo azimutal das pas (e, por conseguinte, em relacdo ao tempo) devido a hip6tese de rotor

isotropico e de que se limitou o estudo a frequéncia 1Q.

M) - Frioa | |FX+FY+RZ
° M, X+M,Y+M,Z|

Mpé—>cubo 0
Posteriormente a este calculo para uma pa., efetua-se o somatoério de acordo com o

numero de pas para se obter o torcor dos esforgos do rotor completo aplicado ao seu cubo.

3.3.2 ACELERACAO SUBMETIDA A UMA PA

A resultante dinamica, aplicada no corpo da pa i, segundo a mecanica newtoniana,
pode ser obtida da integral no espaco ao longo da pa segundo a distdncia ‘r’ variante da
excentricidade ‘e’ até o raio ‘R’. Desta forma, dado o modelo da pa como articulada
simplesmente em batimento e lead-lag, primeiramente tem-se a seguinte relacdo entre os
referenciais do rotor conforme os graus de liberdade adotados. Observa-se que, salvo o
referencial fixo (XYZ) ao cubo e nele originado, todas as origens estdo estabelecidas na
articulacdo de batimento, entdo modelada como o ponto de fixacdo da pd. Todos os

referenciais necessarios a esta pesquisa sdo apresentados no Apéndice B.

Prezando pela generalidade, considera-se um ponto qualquer M situado na superficie

da p& a uma coordenada radial r, disposto na Figura 21.
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Figura 21- O ponto qualquer M da pa sob os deslocamentos que associam entre si 0S

referenciais necessarios a analise corrente (JORGE, 1992).

Precisa-se calcular a aceleragéo ﬁ deste ponto M no referencial rotor fixo e em

seguida integrar ao longo da pé as expressoes obtidas.

Visto do referencial rotor fixo R¢ (O, X, Y, Z), tem-se o vetor-posi¢do do ponto M relativo a

e cosy, +(r—e)cosd cosp cosy; —(r—e)send seny,
origem O: OM =| e seny, +(r —e)cosd cosP seny; +(r—e)send cosy,

(r—e)coss senfs

Admite-se que rotor descreve uma velocidade constante y; =€

Deriva-se, duas vezes em relacdo ao tempo, 0 vetor-posicao acima e obtém-se o vetor

aceleragdo do ponto M em relagéo a referéncia O:
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-eQ%cosy; +2(r-¢) Q [.St cosdsenpsiny; - (r-¢) é“ cosdsenPcosy,
.2 .
-(r-e)B, cosdcosPeosy;-(r-¢)Q’*cosdcosBeosy; +2(r-¢) Q &t sendcosPseny,
.. .2 .
+2(r-e)d: B, sendsenPcosy;-(r-¢)d: cosdcosdcosy; - (r-¢)Sie sendcosPeosy,
2

+ (r-e) ét sendseny, - (r-e) 5” cosdseny;-2 (r-e) ét Qcosdcosy,
+(r-e) Q’sendseny,

— d?OM | -eQ%seny,-2 (r-e) Q Bt cosdsenfcosy; - (r-e) [.S.H cosdsenfPseny,

M~ .2 .

t - ( r-e) B, cosdcosPseny;- (r—e) Q?cosdcosPseny; -2 (r—e) Q 6t sendcosPcosy,
.. .2 .

+2(r-e)3: p, sendsenPseny; - (r-¢)d: cosdcosBseny; - (1-¢)dee sendcosPseny;
2

-(r-e) 5 sendcosy; +(r-e) Su cosdcosy;-2(r-e) 5 Qcosdseny,
-(r-e)Q’sendcosy,

2 2

(r-e)ét_t cos?‘)cosB—(r—e)[.St cosdsenf-2 (r—e)ét [.it sendcosp-(r-e) 8¢ cosdsenf}

-(r-e) 5. sendsenp

L] d2 (1]
Obs: por simplicidade, adota-se a notacao E =B, e RE =f,,. Considerando-se peo

angulos pequenos, faz-se o0 seguinte conjunto de suposi¢des linearizadoras:

2
senp=P; send=9; senPsend=0; cosPsend=o; COSBZI—?; coso=1

Evita-se nesta etapa adotar cosf=1 a fim de manter em conta termos que nao sdo
negligenciéveis. Isto conduz as trés componentes deste Gltimo vetor y,, de aceleragdo do

ponto M no referencial fixo.

R d°OM
Aqui, requer-se a integracdo I (

5 —dt2 )dmi para o calculo dos esforgos inerciais

sobre a pa no referencial rotor fixo Ry
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3.3.3 FORCAS AERODINAMICAS ATUANTES EM UMA PA

Neste momento, dedica-se a atencdo a parcela da resultante dindmica devida aos

esforcos aerodindmicos Faerodinamico aplicados na pa, gerados em voo, € em reagio ao

escoamento de ar na qual esta imersa.

O primeiro ponto é obter a velocidade de um ponto corrente M da pa (VM parg ) EM

relacéo ao referencial de Galileu Rq (Og4,Xq,Yg,Zg) , pOIs, se referente ao solo, se esta parado e
imerso em um escoamento atmosférico ndo-perturbado que sopra sobre a mesma.
Considerando a hipdtese do voo a frente horizontal estabilizado (com velocidade
constante), por simplificacdo, faz-se coincidir o referencial aerodindmico e o referencial de
Galileu (Ra = Ry) sob a suposicdo de vento nulo, isto é, a velocidade do escoamento néo-
perturbado que chega a pd € a propria V=V (0 deslocamento da aeronave), e ndao ha

componentes laterais nem verticais. Dai pode-se supor que:

VM ar/Rg

=Varg = VX/Rg = (Vpév )R

a

Considerando OM no referencial Ry, a velocidade do ponto M da p4, raciocinando do

Rf a0 Ry, pode ser decomposta na soma da velocidade devidas a rotagéo, ao batimento e ao

lead-lag da péa Vum Srotor fixo :VpéQ s ); somada a velocidade devida ao voo a frente
p B,

VM onow = Vpay ); Mais a velocidade induzida ( Vwm alRg — Vpé\,i ).A 1° parcela advém de:

- dOM dOM | = —
Ry dt . dt .
f f v
variagéo temporal variagdo temporal de

direcdo (produto vetorial)



57

- dp dpd . - d
OBS: adota-se a notacdo P, =d—f=£d—\:=ﬂﬁ onde B=£

Mesmo dadas as hipoteses de voo estabilizado (sem aceleragdes), reto ( contido no
plano XZ) e nivelado (contido no plano XY), ndo se pode considerar Rg= R pois admite-se
angulos de arfagem ap constantes nesta modelagem. Dai, da derivada do vetor-posicéo: tem-

se que € a velocidade da pa nos termos dos graus de liberdade considerados vale:

~(r-e) Bt cosdcosPcosy, -Qseny, [(r-e) cos6c0sB+e]

-(r-e) (Qsenﬁcosqfi + ét sendcosPcosy, + 5 cosdseny; j

(V— ) = -(r-e)[.it cosdsenPsiny, +Qcosy, [(r-e)cosScosBJre]
Ry

Pa Ops

+(r-e)[ -Qsendseny; - ét sen dcosPseny; + ét COSOCOsY,

| (r-e) Bt cosdcosp-(r-¢) ét sendsenf

O mesmo tratamento pode ser feito a velocidade devida ao voo a frente Vpév no

referencial aerodindmico R, (O, X, (positivo contra 0 movimento da aeronave, dai V

negativo), Ya, Z, (inclinado arfagem e ap<0 relativo ao eixo Z)Uma rotacio (ap>0), ie. , uma

—_—

transformagdo linear via cossenos diretores, ao redor de Y, =Y (por isso é unitario o

elemento W;) a conduz de R, a Ry:

no R,

V., =l 0 0 0 |= 0

w

[ - N —A—

coso, O senag |[-V | |-Vcosay,
1

-sena, 0 cosa, 0 +Vsena,,

Rf
Precisa-se agora submeter o ponto M aos graus de liberdade considerados (ie., levar do

atual Rfao Ry).
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Analogamente, uma rotacéo (-y;, anti-horaria) ao redor de Z = z aconduz

e

VpéQ‘BYS + Vpév de Rfa R;. Na sequéncia, ma rotagdo de (f, pa descendo) em redor de
Y, = Tp a conduz de Ry a Rp, e uma rotacdo de (-J, pa recuando em y) em redor de

Z»=27Z, conduza Ry (batimento seguido do movimento de lead-lag). Assim obtem-se:

[ eQsend-Vcosa,cosy,cosPcosd
+Vsena,senBcosd+Vceosa,send

eQcosd+(r-¢) Qcosp+(r-¢ ) 3
=| +Vcosaseny,cosd+Vcosa,cosy,cosPsend
-Vseno,senfcosod

X

(\Tpé»QAB-B )Rp- +<\TF";V )R . -

p

y

< < <

z

(r-e)B, cosd+(r-¢)Qsendsenf
| +V/Coso,,cosy;cosP+Vsenasenf

Finalmente, ja que V; é consequéncia da pa, onde quer que esta esteja segundo v, S e

d, seu movimento relativo (aqui no entdo R,) devido a velocidade induzida V; vale:

A velocidade da pa é entéo: (Vpé )R' = (VpagwS )Rp‘ + (Vpév )Rp. + (Vpavi )Rp.

p

A Figura 22 (A) abaixo mostra a direcdo do vento em relacdo ao referencial rotor fixo
Ri (O, X, Y, Z). V=V4ry antes de chegar na pa.Na Figura 22 (B) esta a decomposi¢éo da
velocidade do vento U no referencial da pa girante R, (O, Xy, Yp,Zy). em velocidade
tangencial ao plano do rotor e perpendicular a envergadura da pa (Ut), e em velocidade

perpendicular a este (Up).
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Figura 22 - Interacdo entre 0 escoamento e a pa (adaptado de JORGE, 1992).
i [ tgo [l ¢ Ue
A velocidade resultante ¢ U = /U,* + U, ; 9oL ¢ U_T ; £ =angulo de ataque da

pé; ® = angulo induzido; e & = angulo de pitch.

A velocidade do vento V no referencial da pa R, é (w = 0° pa na referéncia de fase):

L Use Vi
v=(U), = U == (Vi) =| %
zp' Vz

Vé-se que ha uma terceira componente de U (radial U, ou Uyy) ao longo da

envergadura da pa, ou seja, ao longo de Xp, cujo valor de contribuicdo para sustentagéo (L) e
arrasto (D) supde-se negligenciavel.
Lembra-se da suposigdo de um problema de aerodindmica bidimensional (Cl=Clya) para o
perfil do ponto corrente M da pa (na posicéo y = 180°), com o sentido de U, e Ut mostrado na
Figura 23. A velocidade U do escoamento impactante vai ser tomada como a composigéo Ut
e de U, Satisfazendo esta hipotese para Cl e Clp admite-se um alto aspect ratio para o perfil, e
auséncia de fendmenos de estol e de compressibilidade (JONHSON, 1980).

Tém-se, assim, componentes tangenciais e verticais da velocidade V no R,

U = U,=V,
Uy =- pr': vy
U,=-U,=v,
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Dentro da suposicao adotada de S e ¢ angulos pequenos, nesta etapa adota-se cosf=1.

U, =rQ+Vcosayseny; +Vcosa,cosy,;0

E como: 98 _3 _p se conduz a; -
dt U, =(r-e) B, +Vcosa,Beosy; +Vsena, +V,

Dai nota-se que a velocidade Ut é a soma das velocidades devidas a rotacdo da pa (Q
r) e a translagdo (componente tangencial) do helicoptero (V.Cosa,.seny; + Vcoso,, cosy; 9).

A velocidade Up € a soma das velocidades devido a translacdo do helicoptero (componente

vertical) mais a velocidade induzida (V . seno, +V.,); a velocidade de batimento (derivada

em f); e a translagdo do helicoptero (componente tangencial): (V . coso, . COSy; )
A sustentacdo (L) e o arrasto (D) elementares sdo respectivamente perpendiculares e paralelos

ao plano da velocidade resultante U, (U) (agora conhecida apos a transferéncia de Rr a
R

Rp’).
— Py
L= EU ca(0-¢)dr

D= %UZ cC, dr

O arrasto no rotor principal produz o torque a ele associado (BENNETT, 2009).
A Figura 23 abaixo mostra a sustentacdo e o arrasto elementares em um elemento

infinitenzimal do raio da pa.

>

)

Elemento de pa na
posigao radial r,

com drea
ds=c*dr

Figura 23 - Sustentacao e arrasto elementares em um perfil da pa em y =90° imerso em
escoamento (adaptado de GESSOW, MYERS, 1952).
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. 0

—a .
No referencial Ry’, tem-se, para a pa i (Vpé )Rp 1tdo (dFi ) =| Lsing - D cos&
% | LcosE + Dsiné

Precisa-se agora ir de R, a Rf: uma rotagdo de o, pa avancando em w, em torno de

Z, =7, aconduz a Ry.Uma rotacéo de —f (pa subindo) a conduz a Ry. &, /5 e ¢ sendo angulos

U
pequenos: tem-se que: Seng =& = 0-¢; 0-tgp = G—U—p; cos§ = 1; seng send = 0; sené senp=0
T

- U?=U;+U?=U, porque U, << U,

E, além disso: a+ Cd0:a . porque Cdo <«<3

O que da:

dF,2=-PPC (20 -y ULy dr + 20w 2 5 g
~LB+D5 ac2: 2 o
. as P P
(dR?),, =| L(6-0)-D |=|dR*= == [U,%6-2U,U,6+U,7] dr + 5270 U dr
L+D(0-¢
(6-9) dr, =22 Tu %0 -u,u, ] dr

Introduzem-se, por simplificagdo, os seguintes coeficientes adimensionalizados:

_Vcosay,

OR ¢ chamado razdo de avanco. Vale a relacdo entre a componente de

- !"l’ =
velocidade paralela o disco e a velocidade da extremidade da p4;

_ Vsena,, +V,

OR é um parametro do fluxo axial, também chamado de velocidade induzida
ao longo deste texto. Vale a relacdo entre a componente de velocidade perpendicular ao disco

e a velocidade da extremidade da p4;

Tt
- X R Xe R

Expande-se 6(y) da seguinte forma de parcelas (expansédo de Fourier):
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"
- 0=0,, +E9tw onde A representa a torgao fixa de projeto e 0., =6, +6,, cosy, +6,, seny,
Obtém-se entdo destas Gltimas intervencgdes, ainda no R;:
dF,*=pac(QR)’ {%[9 (x+useny; +udcosy, )’ - (A+ (-, ) B+Bucosy,
Co 2
(xtuseny; +ud seny, )]+2—8(x+usen\|/i+u8coswi) dr
dF a:pac(QR {-—[29 (x+pseny; +udcosy;, )(X+(x Yo ) BHBLCOSY; )

C
(- pseny +udcosy, ) 0 'z_dO(X+MS€n\Vi +udcosy, )Z}dr
a

zi

(2 (e ) B+Bucosy, )| dr

dF *= P22 (R ) {0+ useny +udcosy, ) - (xuseny; +udeosy,

Para a avaliacdo do parametro de fluxos axial A(y), a modelamento de Meijer-Dress
(JORGE, 1992) permite a consideracdo de uma variacdo ciclica do parametro 4 no Ry
conforme azimute y. Essa a formulagdo conduz a:

CT

2(1&“2}/“2%2
4 AT A
onde KX:E (1-1,8u2) 1{—} -— | eK,=2p

D=k Hhycxcosy, Hhygseny; = ptgoy + (1+K  xcosy; +K xseny, )

n] om

O que entrega as componentes ciclicas:

Ao = ptgo, + G
2(1—;.12}/7»2 +u?
g = —2HET L 1,8
3(1—}4 j \/7»2+;,L (\/7\'2"'“ +7\,)
7\’15 == MCT
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O valor de 4 € calculado por um método iterativo (Newton-Raphson), e os valores de

A1c € A1s S80 calculados substituindo A pelo valor o. Integram-se espacialmente dFyia, dFyia,

dF;ia ao longo da pa (de ‘e’ a ‘R’), ainda no R;. Adota-se para a pressdo dindmica S =

pac(QR)%:

Fa=s [*).P]| Ly +ud 29 i +ud
S =S "o || g THsenyiHHSCos; | | Ot By, |- FpisenyHudeosy,

C
2a

7 2
[7‘0+7‘ ; cosy; A, — = sen\v.+—l3+[3ucosw } L 5( g THseny; +pocosy;, j }d

Fia =S IR _E L-I_lJvSCn\Vi_|_}'L8(:()S\|Ji econ-’-Let\N X2+
y | 2|R R

2
[x +k1c = cosy, +A, — = sen\|/,+—[3+[3uc05\|f } ;{k +ch = cosy, + I; senwﬁr..}

2 2 2
r-e r C r
.t —B+Bucosy, | |06 +—0 -9 _+pseny, +udcosy. | |dr
[ RBBu w.Hcoan} Za{R“ Vitu \VH

a—§ " [L+ seny. +udcos T{O +L6 }[LJr seny. +udcos }
Zi 2 e R “ \Vi H \Vi con R tw R H \Vi H \Vi

[K A, = cos1|1,+k1s R sen\y,+—B+Bucosx|f ﬂd

e
Em geral, a razdo E é pequena. Tem-se para a aeronave AS355 F2: R=534mee =

e
0,67 m, o que conduz a E = 0,12. Efetua-se a hipotese simplificadora RN -eN » RN (nn°

natural).
Desta maneira, com excec¢do de R - ¢ = R, conduz-se o resultado a menos de um erro de

0,12% nos calculos dos esforcos, que, por isso, é negligenciado.
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3.3.4 RESULTANTE DE FORGCAS APLICADA NO CUBO DO

ROTOR

—_—

dH

A resultante € obtida da relacdo (Ej = Mpasscubo + Miusetagem—cuno estabelecida
cubo/Rg

no item 3.3.1. Contudo se faz necessario efetuar a mudanca de referencial para o fixo Ry, para

os esforcos aerodinamicos (dado que estes foram calculados no referencial rotor rotativo Ry).

F =F.*cosy;-E*seny;-m,

—_— a a
Sendo os esforcos da pa sobre o cubo: | Fy =i SENW;-F;*cosy;-m;

|:Z :ina -miyz

Substitiundo Fyia, Fyia, € F2ia Obtém-se no Ry, as componentes da resultante de forga no cubo.

3.3.5 MOMENTOS RESULTANTES NO CUBO DO ROTOR
Como apresentado anteriormente, 0 momento no cubo rotor Mipsscubo (em torno do
ponto O) devido aos esforgos F atuantes na pa, no Ry, é determinado através da andlise
isolada.

M, = _OKiAFpéecubo 1 X=e seny,F,

—

M, = _OKiAi::‘pé—wubo 1 ¥=¢ cosy,F,

—

M, = _OKiA]_;}péacubo 1.Z=¢ cosy E, - e seny F + K5+ C; 6¢

No primeiro vetor desse produto escalar, o braco é OK e o “V” invertido denota

produto vetorial. Assim obtém-se diretamente as trés componentes de Mpaano NO Ry.
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3.3.6 MOMENTO TORCOR RESULTANTE NO CUBO DE UM
ROTOR DE N PAS
As seis expressdes recém-estabelecidas sdo validas igualmente para cada uma das pas
que compdem o rotor (até aqui sdo periddicas em y e entdo ndo-lineares). O torcor global dos

esforgos vem do somatdrio dessas componentes de corpo rigido, conforme o nimero de pas:
[FX ]pé i
N
Fy Lo = 2L
|: Y rotor Y lpa i

[FX ]rotor -

N
i=1

[M,],, =2[M,],,

M, ] =D [M.],,

i=1

3.3.7 EQUACAO DOS DESLOCAMENTOS DA PA SOB O GRAU
DE LIBERDADE BATIMENTO
Aplicando novamente a 2° Lei de Newton no referencial Ry & pa simplesmente

articulada (desta vez em torno de K — Figura 24) em batimento seguido de lead-lag, tem-se:

ZA

Figura 24 - Diagrama da pa sob deslocamento em batimento (adaptado de JORGE, 1992).
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dH i _MKi M A ; mtegral no espago
dt _¢ Forcas exgernas - YM) I‘Il de ‘e’ a ‘R’ napai
pa/Rg sobre a pa
T - raio: ndo brago OK agora (sendo dmi=mdr)
( ym)dm,

Desta vez, a derivada temporal do momento angular (H=12) nédo é nula, uma vez que
considera o produto do momento de inércia pela derivada em t do produto do raio pela
velocidade linear (no plano XiZ;) do pto M sobre a pa, que é igual a velocidade angular Q). O
valor de ‘I’ é advindo, internamente, da integral de aceleracdo linear em m, e suposto

constante, ja que se trata de corpo rigido. Entdo calculando o integrando:

(r-e) cosdcosBeosy; -(r-¢) sendseny;, Vx
[K,—M A H}Rf =| (r-e)cosScospseny; - (r-¢)sendcosy; | Ay,
(r-e)cosdsenp

\F

Pela matriz de transformacdo linear correspondente a uma rotagéo (- y) ao redor de Z,

passa-se ao referencial rotor girante R;. Considerando pequenos angulos de deslocamento em

4 2
B, 6 e 6, a simplificacio por 1+Z=1,e+(r-e)cos[};e+(r_e)(1_%j:re

negligenciando-se também os triplos produtos entre os angulos f, J e suas derivadas, frente
aos seus duplos produtos, dado que se trata de angulos pequenos, apds algum algebrismo,

fornece tem-se, finalmente, no R;: d [(raio) X ( velocidade linear do pto M sobre a pa)] /dt:

(r_e)2 —6 [;t.t P (' ét.t +925)}

(KM A7y ] =] ()| B 25, BQT}'(T-G)BQZY )

t

(1) | -0, b |-(re)aore | ©
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Onde: Bt,t =0? B, [.3t =0’ B; 5“ =Q° 5, .Bt.t ZQZé
Equacdes do movimento de batimento

De posse do integrando supracalculado, foca-se no movimento em torno do eixo de
batimento em K, ou seja, tem-se queVp =Y. Dai, sob a projecdo sobre o eixo Y; (vide a
componente Y em (b) acima), a 2° Lei aplicada na articulacdo em K (em batimento), no R;,

fornece, com dm;=mdr:

[

dH — j S
( \J :MForgasnapéi :J.(K|M A YM)Ydmi
pai/Rg e

dt em batimento
redor K

Definigdo: M= brago*for¢a aerodinamica
—

IR(r—e)szpa 0 R(r—e)dFZia =M o1 batimento =IR(r—e)2 Qzﬁmdr+_|'R2(r—e)2 QZéBdeJ'R(r—e)erBmdr
& € a0 de redor K € € €
R
(m 0

R
Vale ressaltar que o momento estatico de qualquer paé mg = I (r —e) mdr
e

engquanto a inércia em batimento de qualquer pa é representada pelo momento de inércia

R 2
(momento dinamico) g =L (r—e)” mdr

Considera-se ainda que (r-e) r = r* - re = (r-e)* + e (r-e) e obtém-se uma equacéo da

. ©em, 1 (R
igualdade (1) com (11) B[ 1128+ | = |P= ol L (r-e)dF,,
p p

Introduzindo a expressdo para as forcas aerodinamicas (indice ‘a’) na pd i, no eixo Zy,

n

dFz# do item 3.3.3, calculando da integral na pa, simplificando R" -e" ~ R como em

item 3.3.2, e considerando a natureza ciclica de y, bem como 0, = 0,0, cosy, +0, seny; .
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B = By HB.coswy;, P seny; . & = d,+0,.cosy;+0,.seny; no truncamento da expansdo
por série de Fourier de cada obtém-se que:

-
B i

+Ry (seny, +3cosy; ) ] (0,6 .cosy, +6,seny, )

N [% +2p%(sen\vi +3cosy, )+%p2 (seny; +dcosy, )2 } 0 o
- I:% + (R_e) vl (Sen\|]i +SCOS\|/i ):| (}\-0 +MBCOS\Vi - % Bj

- {% + % 1 (seny; +dcosy;, )} (ko A cosy; A, seny, + Bj}

2 2
e 88 sy s, )+ Ry, sos) 6,10, 080, 0,500
B

R? R’ 2 R
+ ?+?p2(sen\yi+ﬁcoswi) +7M(Sen\Vi+SCOSWi) O

2 2 :
{R? + R7 i(seny; +3cosy, )} (}”OJFMBCOSW _%ﬁj

- {RTZ + R?Z i (seny; +dcosy, )} (Xo ) cosy; A, seny, +Bj}

Na equacdo acima se identifica claramente a consagrada forma da equacéo de vibracédo
pelos seus termos resultantes de rigidez e do amortecimento devido pelo de massa (inércia),
onde o ultimo encontra-se no segundo membro acoplado com o termo forgante (igualmente
dividido pelo termo de inércia). A fim eliminar a natureza periodica dessas EDO obtidas
acima uma mudanca do seu dominio do t (em ) para o da frequéncia (em @ ciclico) e feita
através dos operadores de Coleman, como uma das Transformacdes lineares de Fourier assim
também denominada, através do método dos operadores. Este consiste na aplicacdo
simultanea de cada um dos dois membros da equacao de batimento dentro dos parénteses de

cada um dos operadores abaixo. Na pratica, como ja comentado antes, a vantagem alcancada
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se mostra na conversdao daquela em varias equacdes algébricas separaveis segundo cada um

das componentes constantes fo, fic, f1s independentes de .

2_17E 2 kS J )cosydy e _I ) sinydy

Por simplificacdo, negligenciam-se os duplos produtos de angulos frente aos angulos
proprios. Desta forma, a influéncia do angulo de lead-lag sobre 0 movimento de batimento

vai ser negligenciada. (significa desprezar &cosy ou 8seny nessa equagdo). Seguindo 0s

mesmos passos, 0s calculos intermedidrios podem ser consultados em (JORGE, 1992).
Obtém-se entdo as trés equacOes algébricas seguintes, independentes de y, segundo cada um

das componentes constantes o Sic fis € pelas mesmas acopladas. Contudo, vale introduz, por

4
simplificacdo, o NUmero de Lock y:paCIT— (par@metro da pa que relaciona forcas de
B

aerodindmicas com as de inércia). Dai (finalmente: equacOes algébricas de batimento):

em, y 4R?-5eR | | R?-2e(R—e)
{h Iy }B‘):?{e‘w{ 40 }{ n ot B+ (10, + 200, ~ 20—y, )

2R? ~3eR R2-2e(R-e) , 3R?-4¢eR
——+0, ue+
24 8 24
em, % R?-2e(R—e) " 4eR —6e? —2R*+3eR
s——sipg — 1 |(g _ - = FERTOE e ToER
IB By R? {( 1 Bls){ 16 Bls 24 Bo 12 u

+(elc - Bls - klc ){W}}

3R?-4eR 2R%-3eR 6e? —4eR
SI Bm - L{(Zuetw + els + Blc _7\‘15 ){ 2 }+ 60{ 6 } Blc {—:|

R? 4 24

+(3u0,, — By, _4%){w “H

16
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3.3.8 EQUACAO DOS DESLOCAMENTOS DA PA SOB O GRAU
DE LIBERDADE LEAD-LAG

Neste caso visa-se ao movimento ao redor do eixo de lead-lag na articulacdo K, ou

seja, tem-se queZ, =Z',. Mas para nao se alterar o referencial dos resultados anteriores,

aplica-se o a 2° Lei em movimentos rotacionais novamente no referencial R;, para a
componente em redor de Z;i(R;), supondo que 0 momento restaurador devido ao adaptador de
frequéncia (que evita ressonancia solo ou ar pela reducdo da frequéncia da pa em lead-lag,
afastando-a do valor da frequéncia de ressonancia da fuselagem) ¢, também, de acordo com o
eixo Z;, como considerado para o célculo de M, em item 3.3.5. Esse teorema fornece, em
projecéo sobre o eixo Z; (componente sobre Zi em (b)):

— R . oo R

M pa em arrasto redor K :J.e (r—e)z (_ZQBt B+8Ltjmdr+‘[€ (r—e)SQze mdr

definicdo
Y ()i K.5-C,5.0 [ (r—e)dF, ~K,3-C,5
_L (r—e)dF . cosp—K5-C, & L (r—e)dF, —K5-C, 8

LY_} \_Y_}
ca elastica 4« T forca amorteced

&
g

ambas agem em oposi¢do ao movimento

Esse grau de liberdade é mantido sob amortecimento artificial mecanico por razdes de
estabilidade dinamica (associadas a ressonancias solo e ar, capazes pode destruir a aeronave

em poucos segundos). O momento restaurador devido o adaptador de frequéncia em lead-la

. R 2
vale: K, 8.+C, 8. Dado que lg =1 ZI (r —e) mdr (pois se supde a p4 modelada

e
como uma linha independe de eixos nem ha secdo reta), introduzindo a expressao de dFyia do

item 3.3.2, tem-se:



71

~ C.: [em. K. pac(QR) {1
d+—58+ S+ 8 1§=2 ———~| (R-e)s=|20(x- +5
Ql, { I, QZIJ pp+ 0?1, I (Re) 2[ (- (senvi+3))

(H(x-xe )B+Bucosy, j - (x-n(seny, +3))” 62

-(M'(X'Xe ) [3 +Bucosy, j }—2—‘;()(—” (seny, +6))2}dr

Apés calculo da integral na pa, fazendo as hipoteses R" -e"' ~ R, o truncamento
na expansdo por série de Fourier abaixo, e negligenciando-se os termos de triplo de angulos
(ex: Oy .P1c .015 = 0, etc.) frente aos duplos produtos, dado que 4, S e ¢ sdo angulos pequenos,
pode-se recorrer mais uma vez a aplicacdo dos operadores na equacdo diferencial acima, cujo
resultado sdo, finalmente, as equacdes algébricas do movimento de lead-lag.

0., =0, 10, .cosy;+0, siny,
BBy +B..cosy, +Bsiny, entdo p=p,siny, +B,.cosy,

3=0, 10, .cosy,; +0, siny; entdo 6=-5,siny;+3,.cosy; e &=-0,.cosy,-0,Siny;

(emsi Ko J
——L+—— |3,
, Q%

_pacR?| R , 1O, e 0,° Co ),
= —(R-2e)| & 2
|B {2( ){ ’ B“ 2 2a 2R2

0 2 2 30 2 2 3 2 . R
e Sty 1 S0 b R 5, 0,49,0,.)+ 5 (2R-3¢)

2
X

A0, + e Blc 04y 01 A - Blc) Mg (7”15 Blc)ﬂle els+u2 0,00

0
(Blcz+Bls ) les 7\‘0—'_7\’0[310“’

tu— BOBls

1Bo- Bls 2
1) R 0, C
R ) B0 |+ Ree) 01 -2

) 2 2n 2 2 2 2
+ ()“15 Blc) o, +0, )+ 6. +u0, 0, + 1Oy, n Ay } AP Blc ) 0, O
2 tw 1s 4 tw'1s

4 4 2 4

2
R (5R-6e)9&}
30 2

(klc Blc)

2
+ )\.10 + )\4ch15 + Bls _ tW Blc R (4R-5e)e e +—
4 2 4 20
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Mostra-se aqui, apenas a primeira (do) das trés equacdes algébricas que tratam

5(8,.0,. e d,,) em fungdo do passo (6,0, e 6, )e do batimento B(,.B,. e¢p)-

3.4 EQUA(;AO DE MODELAGEM DO SISTEMA ROTOR-FUSELAGEM
(ESTACIONARIO)
3.4.1 ASHIPOTESES
Retomam-se as seis expressdes do torcor dos esforcos no rotor calculadas no item
3.3.6, e aplica-os ao caso de um rotor composto de N pas consideradas estritamente idénticas.

Deste modo, constante este tor¢or no tempo, pode-se tratd-lo como estacionario.

3.4.2 OSPARAMETROS
Somados aos deslocamentos 9, £, e o, referentes ao estado do rotor , considera-se a, v,
e Trc correspondentes & atitude da fuselagem, os quais sdo utilizados na simulagdo numérica

em radianos e pequenos. Assim 0s parametros tratados sdo o0s de Voo
(%g+246: 75 B Bro Bis» 0.0, 0s.6,.6,.6, )agregados  aos  de  atitude da  fuselagem  (

00’910’915’af ’jf ’TRa’IBO’IBIC’ﬁls’50’510’515 )

3.4.3 APLICACAO DA TRANSFORMADA DE COLEMAN
Nesta etapa, aplicam-se aqueles mesmos operadores integrais as seis expressdes do
torcor dos esforgcos no rotor calculadas no item 3.3.6, por estarem entdo como fungdes
periddicas, a fim de se obter uma formulacéo linear cujo efeito sobre cada componente F e M

seja sua descricdo sob a forma de combinacdo linear dos parametros de Vvoo

(Ao + 1625 By Prc Brs» O O, 015.6,.0,..0,5 ). Negligenciam-se, seguidamente, por
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simplificacdo, os triplos produtos de angulos frente aos duplos produtos nas expressdes de Fy,
Fy, M, bem como os duplos produtos de &ngulos frente aos proprios angulos nas expressdes
de F;, My, My. Os esfor¢os F e M do cubo do rotor séo expressos, por tudo isso, em fungéo
dos diferentes parametros de voo, po6s-Transformacdo de Coleman - entdo no dominio da

frequéncia e constantes no tempo onde:

- 0s coeficientes da velocidade induzida (ﬂo,ﬂjc,ﬂis) (resposta ou saida) s&o determinados
pela formulacdo de Meijer-Dress (JORGE, 1992);

- atorgédo 6, é um dado fornecido (parametro built-in fixo de projeto);
- 0s coeficientes do movimento de batimento (,Bo,ﬁlc,ﬁls) (resposta ou saida) séo

calculados através das equacdes de equilibrio em funcédo de 6,,0,.,0, (e dos outros

parametros ja conhecidos ou calculados);

- 0s coeficientes do movimento de lead-lag(d,.d,..6,;) (resposta ou saida) s&o

calculados através das equacdes de equilibrio em funcéo de (6,.60,..0,,) e (ﬁo BicoPis )
As seis equacOes dos esforgos F e M do cubo do rotor (torgor) sdo, por conseguinte,
funcOes apenas de trés parametros: 0,,0,.,0,; (excitacdo ou entrada - agdo de controle do

piloto através do comando de coletivo e ciclico).

3.4.4 EQUILIBRIO (ESTATICO) DO SISTEMA ROTOR-
FUSELAGEM
Tém-se, como parametros conhecidos: consulte o Apéndice A para as dimensdes e
limites do AS 355F2.

- a fuselagem, movendo-se imersa ao ar, ndo produz L mas produz D (de presséo e friccdo).

- o efeito de sustentagdo negativa da empenagem horizontal ‘Ten’, suposto modelado como
Ten = 1/2pV*(CzS)en, onde (CzS)en - fator de 4rea equivalente de sustentac&o, suposto
independente do perfil da empenagem (Cl e S).

- a impulséo antitorque do rotor de cauda (Trc) é necessaria para equilibrar o sistema rotor-

fuselagem em reacdo a acdo do rotor principal sobre a fuselagem. Obtém-se o valor de Tgrc
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correspondente a uma atitude lateral direcional em guinada (yf) nula, ou seja, sem derrapagem
da fuselagem em voo a frente.

- 0 valor negativo: instalacdo do rotor de cauda do Esquilo ser no lado direito.

Tém-se, ainda como desconhecidos: os esforcos F e M do cubo do rotor sdo funcéo dos trés
parametros 0,,0,.,0,, (excitagdo ou entrada - acdo de controle do piloto através do comando

de coletivo e ciclico). As atitudes (respostas ou saidas) da fuselagem sdo: longitudinal em
arfagem (os), lateral em rolamento (ys). O empuxo antitorque do rotor (Trc) (obtido supondo
a lateral em guinada (yf) nula). No caso a estudar (voo a frente horizontal estabilizado
estacionario com velocidade constante), o referencial aerodinamico e o referencial de Galileu
sdo confundidos Rs=Rg devido a arfagem ay, Rn#Rg .

Como os esfor¢os F e M do cubo do rotor foram expressos no referencial rotor fixo Ry
em 3.3.5, faz-se necesséario uma transformacéo linear segundo uma rotacao (- am) em torno de

Y:. Dai conduz-se o torcor do referencial rotor fixo Rf ao referencial do helicoptero Ry,

{Fxh}rotor cosa,, 0 —SinOLm {Fx}rotor {FX}rotorCOSO'm-{Fl}rotorSinO('m

{Fyh}rotor = 0 1 0 {Fy}rotor = {Fy}rotor
{th}mtor R sinay 0 cosay {F o R, {F} o Sinay, +{F,} _ cosa,

{Mxh}rotor cosa,, 0 —SinOLm {MX}rotor {MX}rotorcosam_{Ml}rotorSinam

{ =l o 1 0o |{mM} | =|{m
{ sina, 0 cosa, M}

<

y } rotor

{Mx}rotor Sin OLm +{MZ}

M }rotor

<

cosa,,

rotor
Zn }rotor R, Ry oto

Analogamente:
- como a velocidade do voo a frente V foi expresso no referencial aerodindmico R,, aplica-se

uma rota¢do (of) em torno de Y Dai conduz-se V do referencial aerodinamico R, ao

referencial helicoptero Ry, onde: o = oy —
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cosa, 0 sina, ||V V cos oy
vV} =/ o 1 0 Jo| <[ o
" —sina, 0 cosay |0 | |-Vsino,

- Passa-se 0 peso proprio do helicoptero Mg (descendente) do referencial de Galileu Ry a0

referencial do helicoptero Ry por uma rotagéo (- or) ao redor de Yy = Y. Em acéo continua,

segue outra rotacdo (- @) ao redor de Xp.

cosa, 0 -sino;, 0 Mgsin o,
{Mg}_ =| O 1 0 0 = 0
sina, 0 cosoy || -Mg |, | -Mgcosay
1 0 0 Mgsin o, Mgsina,
{Mg@}, =|0 cosa, sina, 0 =| -Mgsin o, cos o,

0 -sina; cosa, || —Mgcosa, Rg —Mg cos o, CoS o
O equilibrio de F ao longo dos trés eixos, no referencial helicoptero Ry, fornece:

Z FXh =0 => {F }rotor +Mgsenaf +%p(CXS)f VZZO

Xn

Z F=0=> {F }rotor +Mgseny,cosa, -T. =0

Yh
YF =0=> {th }rm +Mgcosy, cosa, +%p (CS8),, V=0

O equilibrio de momentos M ao redor do cubo rotor, relativo ao qual a rotacdo da

fuselagem é nula, no referencial helicdptero Rh, fornece: Zl\—/io = O Dai:

1
{Mxh }m + [—yCG M, C0S ¢; COS 0L +2Zc M, Sen g, cosa, ] Y3 pV?(C,S),, +ZpcToc =0
{Myh }mr +[—XCG|\/|g COS @; COS 0y +Zc M, senaoy } N %pv2 (C,S), + X, %pv2 (C,8),, =0

{l\/lzh }mtor +[—XCGI\/Ig seng; coso, +Y.cM,senoy :I—XRCTRC =0
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E chega-se finalmente as seis equa¢des homogéneas representativas do equilibrio da
fuselagem no Ry. Como se trata de um equilibrio, ndo ha aceleracbes (que surgem com a

introducdo dos defeitos no proximo Capitulo).

X z

{F} . COSC, —{F,} _sena, +Mgsena, + % p(C,S), V?=0
3 {F}  —Msene, cosa, —Toe =0

{F} o SENO, +{F,} _ COSO, —M, COS; COS L —%pv2 (C,S), =0

{M,} _cosa,, —{M,} seno —Yy.M,Ccoso; cosa, +2z.;M sena, coso

1
Yen EPVZ (Czs)eh FZgc Tre=0

1 1
{My}rotor +X oM, COS @ COS 0Ly —Z M SeNay +2,, Ep(CXS)f V2 4 xeh EpVZ (CsS),, =0

(M} sena, +{M,} coso, —X.cM,seno, coso, -y M sena, —Xe Toe =0

rotor

\

Mantém-se a hipdtese anterior de pequenos angulos para facilitar o trato matematico

da solucéo, e tem-se o torcor dos esforcos solicitantes no cubo do rotor no referencial Ry:

1
[{Fx}rotor _{Fl}rotor A, + Mga‘f +Ep(CxS)f V2 =0

{Fy}rotor N Mg(pf _TRC =0

1
<{FX}rotor OLm +{F2}rotor o Mg _Epvz (CZS)eh =0

1
{MX}rotor _{Ml}rotor O _yCGMg +ZCGM9(Pf ~Yen Epvz (CZS)eh +ZRCTRC =0
1 1
My} +XoMy —ZgMyo +2, 5P(C8), VP +xeh —pV?(CS),, =0

{MX}rotor Ay +{M2}rotor _XCGMQ(Pf _yCGMgaf _XRCTRC =0

\
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Agregando as equaces de (3) e de lead-lag (3) ao torc¢or rotor (6), ttm-se um sistema

de doze equacdes algébricas ndo-lineares as doze incognitas

(09,05, 05, 0, @, Try s Bos B s Brsy 85 8¢5 Oy ).
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4. INTRODUCAO DE ANISOTROPIAS NO ROTOR PRINCIPAL
(PROBLEMA DIRETO)

Neste capitulo, o assunto constitui a 2° parte da pesquisa, embora ainda se insira na
etapa classificada como problema direto (o defeito conduzindo a vibracdo). Investiga-se a
perturbacdo do equilibrio abordado no Capitulo 3 por anisotropias inseridas (também, a partir
daqui, tratados como defeitos). Por isso, como resposta de sistema tem-se as vibracdes
medidas na estrutura da aeronave devido as aceleracfes associadas.

Todas as anisotropias inseridas nas pas sdo consideradas como se fossem anisotropias
"equivalentes” as diversas que sdo corrigidas por ajustes de inércia das pas (em m;) e/ou de
desempenho aerodindmico do seu perfil (em ;).

Daquele Capitulo sabe-se que, no caso do rotor convencionado isotropico, a
Transformacao de Coleman propicia que os esforcos F e M no cubo rotor, bem como os doze
parametros de voo (resposta) 6, , o ( estas em suas trés componentes ciclicas ) € as, s, Tra, S€
apresentem constantes em relacdo ao tempo para cada posicdo de equilibrio (pois elimina
termos periddicos seno(yi) e cossenos(yi)). Estes esforcos sdo aplicados a uma fuselagem
suposta rigida e em equilibrio com esforgcos externos nesta aplicados, nas condi¢fes de voo
estacionario, ou em voo a frente a velocidade constante. Por consequéncia, em ambos 0s casos
tem-se nulas todas as aceleragdes previstas da fuselagem (as aceleracOes lineares do seu CG e
as aceleragbes angulares ao redor do mesmo). A partir dessa posicdo do equilibrio (como
estatico), entéo, obtém-se os valores da atitude resultante da fuselagem: arfagem longitudinal
(0); lateral ou sob rolamento (¢f); € em guinada (ws).

A introducdo das anisotropias para uma pa i (enquanto as outras pas sdo supostas
inalteradas) e o célculo dos seus novos deslocamentos angulares 0, , 6 no rotor conduz a
novos esforgos no seu cubo, a partir do qual ndo sdo mais constantes (sendo funcdes de ), ou

seja, sdo esforcos variaveis no tempo segundo a frequéncia 1Q. Dai as equacdes de equilibrio
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da fuselagem deixam de serem equacdes homogéneas (como se calculou no Capitulo 3),
qguando o 2° membro conduz as aceleragdes da fuselagem de mesma frequéncia. Vale dizer
que se tem o deslocamento de cada pad como resultante da contribuicdo dos esforcos
constantes no tempo (equilibrio isotrépico) e dos esforcos nestas variaveis sob 1Q de
frequéncia (em torno daquele equilibrio, sob aceleracdes devido aos defeitos). Sob este ponto
de vista, 0 movimento de cada pa pode ser entdo decomposto no movimento dela proprio
(traduzido pelos trés deslocamentos em batimento e pelos trés em lead-lag) somado ao da
fuselagem com que é vinculada (traduzido pelos deslocamentos do rotor — angulares o, ¢f,
Tre € lineares 6o, O1c , 01s). Nesta oscilacdo, supde-se que uma nova atitude da fuselagem
assuma outra parcela variavel, somada a anteriormente Unica e suposta inalterada apds a
introducdo das anisotropias. Isso significa que os defeitos ndo alteram as atitudes de equilibrio
da fuselagem, mas introduzem, ao redor destas, variacdes segundo 19. Desta maneira, as
aceleracbes ndo possuem termos permanentes no tempo, sendo constiuidas apenas por
parcelas (pois no caso isotropico séo nulas) periddicas em w(t)=0t, para os seis GDL em

relacdo ao CG da fuselagem:

Xut = Q% X = Q7 (—X;, COSY —X;; Seny)

{ Yu= O’y =0Q%(-y, cosy —y,seny)

2o =% 2 =07 (-2, cosy —z,seny)

> -
ar, =Q% ar =QF (—ocflc COSy — ocflssen\p) (arfagem)
{ Efuf“ — P, = (—o;, cosy —o, seny) (rolamento)
\.l;f‘.t — Py, = (—w, cosy -y, seny) (guinada)
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4.1 PARAMETROS INFLUENTES
Vale comegar relembrando que uma posi¢do azimutal qualquer (y;) de uma pa

corresponde ao espago angular (envolvendo a frequéncia angular do rotor) associado ao

tempo pela relagéo t= % contado a partir da passagem das pés pela posicdo de referéncia,

w; =0. Esta referéncia, na pratica, corresponde ao sinal de sincrénimo dado pelo captor

magnético instalado no platd fixo do mastro do rotor principal.
Para o calculo do torcor dos esforcos atuantes no cubo do rotor atualizado com

defeitos € necessario e suficiente conhecer o0s correspondentes novos valores de
Ay ), 0.(w; ).Bi(w, ),0;(w; ), a massa das pas (m;), 0 momento estatico das pas (ms) e a
inércia das pas (l). Esta se considerando que ndo se variou os parametros das pas (R, e, ) e
do seu perfil (Cdo, a), nem a razdo de avango u, nem a densidade do ar (p ).
Comentando cada um desses parametros citados:
e massa das pas (m;) : m. ZLR dm. ZLR mdr
Uma anisotropia em m; (e, consequentemente, em mg; e l5) pode ser considerada como

uma variacdo de massa "equivalente” na posicdo radial do rotor, onde se pode acrescentar

a massa de equilibrio (plaquetas de balanceamento).

R R
e momento estatico das pas (ms): My = L rdm; = L rmdr , onde m é a massa da
pa;
- s . . R 2 R 2 A A
e inérciadas pas (Ig): Iy =j r<dm, =_[ r’mdr . Os trés pardmetros mj, ms; € I
! e e
podem ser diferentes para cada pa, devido as anisotropias. Além disso, séo
interdependentes, isto é, uma variagdo de m; implica em uma variacdo correspondente dos

valores de mgi e l4. A inser¢éo de uma massa de equilibrio (4mi), associada a RME (vide
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Apéndice A), conduz-nos a mudancas dos parametros da pa i, a partir dos valores

isotropicos de msi e de l4 (indice “iso"):

m =m JrAmi

Pi Piso
m, =m_, +AmXRME
2
[, =1, +AmXRME

e densidade do ar (p): E um parametro fornecido, por exemplo, a partir das tabelas de
atmosfera-padréo, e depende da altitude-presséo e da temperatura;

e razdo de avanco (u): Parametro adimensional da velocidade do helicoptero em
relacdo ao ar (V) e da inclinagdo do disco rotor (ap) em arfagem, que depende da
posicdo longitudinal do comando do ciclico;

O angulo de arfagem da fuselagem (af) depende das inclinag¢des do disco, do rotor (op)

e do mastro (om) de modo que of = ap - ay (VE-se que ar € menor que ap, justificando a
compensag¢ado de oy para atender requisitos de manobrabilidade/qualidade de voo).

e0s parametros das pas (R, e, ¢) e do seu perfil (Cdy, a): Apesar de também

constituirem possiveis anisotropias, no ambito deste estudo, sdo considerados como

constantes e independentesk(\yi)das pas;

e A velocidade induzida Zi(wi): Proporcional a razdo de avanco (u) - dai, a
inclina¢do do disco rotor (ap); ao coeficiente de tracdo (Ct) (que é devida a tracdo do
helicoptero - F,); a densidade do ar (p); e a posic¢ao azimutal (yi). Como se supde que nao
ha anisotropia sobre a velocidade induzida, 4 ndo depende da pa i;

e O passo da pa 6i(yi): Como ja introduzido, anisotropias ligadas aos perfis de

pa podem ser consideradas como variac¢Oes "equivalentes” do passo das pas (6. (Wi ) ), que

varia conforme a posicdo azimutal (y;) da pa e o equilibrio da fuselagem, considerados o

V0o estaciondrio ou voo de avanco a velocidade constante (1 = constante ndo nulo).
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Para o caso do equilibrio da fuselagem, sup6em-se, como esforgos exteriores atuantes:

- 0s esforgos cubo rotor;

- 0 peso do helicoptero, aplicado na posicdo do CG da fuselagem);

- 0 lead-lag da fuselagem, suposto como aplicado em um ponto fixo (A) e atuante
independentemente da arfagem da fuselagem;

- a sustentacdo negativa da empenagem horizontal, suposta aplicada em um ponto fixo e
atuante independentemente da arfagem da fuselagem; e

- O empuxo antitorque do rotor, necessario para equilibrar o torque aplicado pelo rotor

principal. 6, (y,)pode ser alterada através do- comprimento das hastes de comando das

pas (o que altera o passo colectivo 6, da pa i); e/ou

- 0 ajuste de angulo de tabs, cujo arqueamento do perfil cria um momento aerodindmico
ao redor do eixo ¥, elastico da pa (transmitindo esforcos a fuselagem através das
hastes), proporcional a velocidade do v6o de avanco. Dai, o ajuste de angulo de tabs ndo
tem efeito sobre conicidade () do rotor em voo estacionario, contudo é proporcional a y,
sendo mais pronunciado no lado da pa avancante que na pa recuante. Neste trabalho
académico, simula-se o ajuste de angulo de tabs como uma anisotropia 6.

Por isso, fazendo 8;s = 0 (e demais parametros iguais a zero) nas equacées do movimento

de batimento, para o voo estacionario (« = 0), isto é, pairado ou vertical, obtém-se:
py=0 ; pio» by ; =0

Analogamente, para a condicdo do voo de avango (u # 0), tem-se: B, = u - 6, 0 que

1s
aponta para um aumento da conicidade (8,) proporcional a 6;s (arfagem do rotor em voo a
frente) e u, como desejado.

O calculo de ¢.(yi) € dividido em duas etapas:

1°) na condicao de auséncia de anisotropias sobre o rotor, 0 passo das pas (6o, fic, bis) advem
das equacdes de equilibrio do rotor isotropico, como se vé no Capitulo 3;
2°) introduz-se as anisotropias sobre uma pa acrescentando o incremento desejado (segundo

apenas i, 61s), sob a hipdtese do passo das outras pas ndo serem alterados. Em seguida,
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calcula-se novamente o0 passo resultante das pas (6o, 6ic, Gis), supondo que ndo ha influéncia
no passo das outras pas.
e O movimento de batimento fi(wi): Conforme o item 3.3.7, £ depende da
posicdo azimutal (i), do passo 6; (yi), da velocidade induzida 4 (), da densidade do ar
(p), parametros da pa (R, e, ¢, a, m;, l4), da razéo de avango ().
Analogamente ao parametro anterior, divide-se o calculo de ;i (i) em duas etapas:
1°) na condicgdo de auséncia de anisotropias sobre o rotor , todas as pas ttm a mesma: massa
(m), momento estatico (ms), momento de inércia (lz), passo (6) (advindo do equilibrio do
helicoptero- Capitulo 3). Assim tem-se uma expressdo de S(y) valida para todas as pas.
2°) introduz-se os trés tipos de anisotropias adotados como os defeitos equivalentes sobre uma
pa (i):
- massa de equilibrio sobre o punho da pa (mudanca de mj, mgj, 1)

- 0 ajuste da haste de comando da pa (mudanca de 8; completo, pois atua sobre todo o )
- 0 ajuste do angulo do tab (mudanga de 6y, pois atua conforme o escoamento)

Em seguida, calcula-se novamente o batimento desta pa (i (vi)), supondo que nao ha
influéncia nos movimentos em batimento das outras pas.

e O movimento de lead-lag di(yi): Conforme o item 3.3.8, Jj depende de y;, de 6;, de

Ji, de pi, da densidade do ar (p), da razdo de avanco () e dos parametros da pa (R, €, c, a, ms;,
I). O deslocamento ¢ também pode ser alterado devido a anisotropias no adaptador de
frequéncia (seja na sua rigidez Ky, ou no seu amortecimento, Cs).

Como se faz para 6; e S, divide-se esse calculo em duas etapas:

1°) na condi¢do de auséncia de anisotropias sobre o rotor, o lead-lag (do, J1¢, d1s) advém das
equacdes de equilibrio do rotor isotropico- Capitulo 3;

2°) introduz-se as anisotropias consideradas sobre uma pé i, supondo que ndo ha influéncia

nos movimentos em lead-lag das outras pas.
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4.2. CORREQOES APLICAVEIS AO ROTOR PRINCIPAL
Neste item aborda-se a natureza dos defeitos inseridos no modelo matematico em uso,
0s quais sao adotados conforme as correcfes disponiveis nesta pesquisa.
Os defeitos a introduzir situam-se entre os seguintes:

- defeitos de inércia ou massicos: mudanga mj, ms; e lg;

- defeitos de desempenho aerodinamico do perfil;

- na altura da haste: mudanca em 6y;; e

- no angulo de tab: mudanca em 6#15. (ndo adotado neste trabalho).

E importante citar que os valores de corre¢éo a serem sugeridos (como diagndstico dos
defeitos) segundo os resultados do Problema Inverso devem se submeter aos limites
preconizados em Manual do fabricante, além dos quais a acdo prevista € a substituicdo do

item defeituoso indicado pelo algoritmo.

4.3. TORCOR DOS ESFORCOS RESULTANTES NO CUBO DO ROTOR
ANISOTROPICO
Efetuando-se os mesmos calculos descritos no Capitulo anterior, para a pa i, contudo

apos a introducdo dos defeitos (utilizando os novos valores de mi ou de 6), obtém-se 0s novos
angulos de passo (4i), de batimento (fi) e do associado lead-lag. Os esforcos F e M sobre o
cubo do rotor sdo devidos a estes novos angulos. Estes esforcos sdo atualizados segundo as
expressoes item 3.3.4 (para as forgas F) e item 3.3.5 (para momentos M), por isso sua
resultante (acelera¢Bes associadas) possui componentes em siny e cosy (termos ciclicos
truncados, em 1Q) somadas a 1° componente constante (indice zero - a mesma do equilibrio

do rotor isotropico).Desta maneira, tem-se, para j=X, Y ou Z:

{ F, }m - { F }mmr + { F. }mmr COSy + { F. }mtor senys
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{Mj }rotor - {Mjo }rotor + { Mjlc }rotor cos v + { Mjls }rotor Sen\V

Para rearranjar as componentes periodicas em siny e cosy da pa i, em analogia ao ja

aplicado, faz-se uso dois daqueles operadores a expressao dos esforcos, culminando nos
termos constantes 1C e 1S: irn( )senydy e iJ'Zﬂ( Jcosydy. O que fornece as
S yay o yay . q

expressdes constantes no Apéndice C (termos constantes 1C e 1S), onde o indice "i" dos
diversos angulos (o passo, batimento e lead-lag) esta suprimido para simplicidade de notacéo.

Para se aplicar a somatoria dos esforcos atuante em cada péa, desta vez procede-se
diferentemente do item 3.3.6. Em virtude destas agora se distinguirem entre si (por isso ndo
basta multiplicar por N), deve-se considerar o azimute de cada uma das trés pas (no caso desta

pesquisa - N = 3 pas):

w1 =y pa vermelha
w9 =y +21/3 pa azul
w3 =y +4n/3 pa amarela

O que fornece:
Fx1 = Fxpg1 + Fx1c1cosy + Fxqg1 seny

FX, = Fxg2 + FX1¢2 cos(y + 2m/3) + Fx152 sen(y + 27/3) = Fxgp + FX1s2 cosy - Fx1¢2 seny
FX, = FX03 + FX1¢3 cos(y + 4n/3) + Fx1g3 sen(y + 4n/3) = Fxq3 - FX1¢3 cosy - FX153 seny

Tem-se, finalmente, por balanceamento harménico:

{Fx1c}rotor = FX1c1 + FX1s2 - FX1¢3 {Mx1c}rotor = Mx1c1 + Mx1s2 Mx1c3
{FX1s}rotor = FX1s1 - FX1¢2 - FX1s3 {Mx1s}rotor = Mx1s1 — Mx1¢c2 — Mx1s3
{Fylcjrotor = Fylcl + Fyls2 — Fyle3  {Myiclrotor = My1c1 + My1s2 — My1c3

{Fylsjrotor = Fylsl — Fylc2 — Fy1s3  {Myqgs}rotor = My1s1 — My1c2 — My1s3
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4.4. EQUILIBRIO (DINAMICO) DO SISTEMA ROTOR-FUSELAGEM
As equacBes de equilibrio do sistema rotor-fuselagem (item 3.4.4) ndo sdo mais
homogéneas ap6s introducdo dos defeitos no rotor, dai a classificacdo do equilibrio como

dinamico. O equilibrio das forcas externas € representado por (onde x,,, Y, , € Z, S0 as

t,t’
aceleracdes segundo os respectivos eixos):

{Fx}rotor — {Fz}rotoram + Mgaf + 1/2p V2 (CxS)f = M.xt, t
{Fy}rotor — Mg ¢f — TRa = Myt t

am {Fx}rotor + {Fz}rotor — Mg — 1/2p V2 (CzS)eh = M.zt,t

Observa-se que 0 2° membro é o produto da massa total da aeronave pela aceleracéo
periddica do CG segundo cada eixo.

As equacgdes de momentos sdo obtidas em item 3.3.5 com o equilibrio em relacéo ao
cubo do rotor. Como o foco estd no movimento do CG do aparelho, estas equacgdes devem ser
reescritas para considerar o torcor dos esforcos externos aplicados ao cubo do rotor (indice
zero), e esse CG. Além disso, hé a necessidade de se conhecer os momentos de inércia da
fuselagem (por seus movimentos giratorios) em relacdo ao CG, que se alteram em fun¢édo da
centragem. Assim consideram-se 0s momentos de inércia em rolamento (lx), arfagem (ly,) e
guinada (I;;) bem como o produto de inércia que representa 0 acoplamento guinada -
rolamento (I.), enquanto os outros acoplamentos sdo supostos nulos.

A partir dos momentos e produtos de inércia e da massa M, obtém-se os raios de
giracdo p em funcdo apenas da centragem X e Y pela expressdo | = M p% Descreve-se 0

equilibrio de momentos em relagdo ao CG por > M=Ila, onde M advém do torcor global de
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esforcos no cubo, as medidas lineares sdo os bragos de momento e os indices “t,t” referem-se
as aceleracGes angulares (derivada dupla desses deslocamentos em relacdo ao tempo), 0 que

fornece:
My Fotor = Yoo Trzntioror T Zes Tvndrotor
- Ve - Yeo) 1120VA(C,8),, + (ZRa - Zcg) Tra = M (Pxx” 01, T Pxz” W)
My Hoor * %oe TPzt - Zeo EFxitioer T @a - Zeg) 12p(C S)V + (X, - Xoo) 12pVA(CS),,
=M pyy2af ot
{Mzh} rotor ~ XcG {Fyh}rotor Yoo {Fxh}rotor “Yeo I/ 2p(CxS)fV2 ) (XRa ) XCG) Tre
=M (pxzzzft,t + pzzz\llft,t)
E, finalmente:
Mt oor - M2} om - YCG ( (P % + Fadioor )t Zee (Fihor = Ve = Yeo)
12pVA(C,8)q, + (Zga - Zoe) Try =M (P 28, + Pxz ;)
MY} or T Xos ({FXE g O + {FZ} o0 ) Zee (g = {Fadioer O ) + (24 - Z0)
1/2p(C,S)V*+ (X, - Xoe) 112pVH(C,8)y, =M p, ‘i,
M3 oor @ + {MZYrotor - Xes TFrdioort Yoo ({Fdoor = {Fohoor @) = Yoo 172 (C,S)V*-
(Xra = Xce) Tra =M (pxzzzft,t+ pzzz‘|’ft,t)
Onde:

Pxx. raio de giracdo da fuselagemao redor do eixo X;, (em rolamento);
pyy: raio de giragdo da fuselagemao redor do eixo Yy, (em arfagem); e
pzz- raio de giragéo da fuselagemao redor do eixo Z, (em guinada);

E ainda:

0L = Oif, + O, . COSy/ + O, SNy

@, = Of, T @1, COSY+ @r  SENY

Tre = Trey + Trey, COSY + Tre, SENY
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Cita-se que o, @fo € Trao foram obtidas do equilibrio da fuselagem com o rotor
isotropico (Capitulo 3). Trcic, Treis Sa0 as componentes periddicas do empuxo do rotor
traseiro necessarias para tornar nulas as componentes wsc € wps do movimento de guinada
(suposto constante). Como se supds que wrc € wns Ndo sdo nulos no célculo de sy, entdo se
requer que Trc 1c = Trc 1s = 0 (supBe-se, por conseguinte, que o rotor traseiro ndo fornece
empuxo ciclico que possa anular o movimento ciclico em guinada).

Para se encontrar as 12 incognitas das aceleracdes fuselagem (6 lineares e 6 angulares): ©Q?
(X0 Xpo Yaor Yig Zyor Zyg Oy Ofye Ofy Of W Wr ), tOrna-se a aplicar, as equagdes de
equilibrio variaveis (gracas a expansdo das trés aceleracGes angulares), os operadores:

2n

A l 2n
el (...)sinydy e 2_n'[0 (...)cosydy

Com os esforcos no cubo do rotor j& obtidos tem-se as equacdes do Apéndice C:

4.5. PASSAGEM DAS ACELERAC}OES DO CG PARA UM PONTO 'M' DA
FUSELAGEM

Até aqui este item sdo conhecidas as aceleracbes da fuselagem rigida excitada pelo

rotor e por forcas externas a esta aplicadas. Estas grandezas, por estarem aplicadas no seu CG,
precisam ser transportadas para os pontos da fuselagem indicados pelos fabricantes sobre os
quais se intenciona obter as grandezas de vibracdo. Neste contexto, tem-se 0 vetor posicdo
GM de um ponto (M) da fuselagem em relacdo o seu CG (origem como ponto G) do
referencial helicoptero Ry. A partir do qual, através de transformacdes lineares baseadas em
rotagdes de (-ws.), (-a5) € (-¢f), escreve-se 0 mesmo no referencial de Galileu, paralelo ao
referencial aerodinamico (Ry= Ra.), com valores em X, Y, Z das coordenadas dos pontos no
referencial helicoptero (Rn). Efetuando-se o algebrismo necessario, deriva-se o vetor duas

vezes em relacdo ao tempo t a fim de fornecer aceleragbes. Considerando, no referencial de
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Galileu, um ponto G’ coincidente com o ponto G tem-se que a aceleracdo do CG (ponto G)

tem somente termos lineares (por se tratar de um ponto), e vale:

d’GG®

-
2 |: tt Yot
),
) __[#GM)| _(d*GG') (d’GM
A aceleragdo do ponto M, no Ry, é entéo: —dt2 ] dt2 ) dt2 )

A partir deste, transformando-se para o referencial helicoptero, novamente, tem-
se (d°GM/ dt?)g. Reutiliza-se a hipotese dos pequenos angulos wr., of e o@f €, por
simplificacdo, negligenciam-se, também, os triplos produzidos de angulos em relacdo aos

duplos produtos. Considerando que em X que
— 2 —_ 2

Xy, = QX = Q°(- Xy _cosy - X, seny)

tem-se 0 analogo para Y e ¢. Para encontrar as seis incognitas das trés aceleracdes lineares do

ponto M da fuselagem, aplica-se a essas trés equacdes 0s operadores recém-usados. Dai tem-

se aquelas seis incognitas:

XM1s = X1s + (YM - YG) (f0 af 1s + (f 1s) + (ZM - ZG) (af 0 yf 1s - af 1s)

XM1c = X1c + (YM — Y@) (efp of 1¢ + Wf10) + (Zm — Zg) (af g Wf1c — af 1¢)
YM1s = Yis + (XM — Xg) (= oo af 15 — Uf19) + (Zm — Zg) (af g Uf 15 + @f15)
YM1c = Y1ic + XM — Xg) (oo af1c — W10 + (ZMm — Zg) (af g Wf1c + @f10)
IM1s = Z1s + (XM — Xg) (m oo Wf1s + af 1) + (YM — Yg) (—af g Uf 15 — @f15)

IM1c = Z1c + XM — X@) (oo Yf1c + af10) + (YM — Yg) (—afoWf1c — @f10)
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4.6. AMPLITUDE E FASE DAS ACELERA(;C)ES RESULTANTES
Os esforgos no cubo rotor sdo expressos em funcdo da coordenada azimutal da pa

vermelha: y, = w = £, onde t representa o tempo apos a passagem da pa vermelha pelo nariz

do helicoptero (posicdo de origem y = 0), quando o captor magnético desencadeia o sinal de
sincronismo dos tempos. A partir deste momento (entdo t = 0), a Teoria dos NUmeros
Complexos, aplicada a amplitudes dos senos e cossenos vibracdo medida na fuselagem,
permite que a aceleracdo seja expressa em termos de amplitude e de fase. Assim, a partir da

informacdo medida x , X, . tem-se, analogo paray e z:

X
No CG: A= QF\XE+X. & ¢y =arctg [X—ls]

1C

X

M1C

5. APLICACAO DO MODELO

5.1. SIMULACAO COMPUTACIONAL

Esse recurso computacional constitui uma valiosa ferramenta para simulagdo das
respostas do modelo as excitacdes associadas as anisotropias introduzidas equivalentes a
defeitos comuns (segundo desbalanceamento e desajuste de tracking, como ja citados no
Capitulo 2).

Para atender a essa demanda, o codigo computacional é desenvolvido em ambiente
MATLAB(R), segundo uma sequéncia de linhas de comando. Dentro do denominado
problema direto, o codigo divide-se em duas partes, em conformidade com a estruturacéo do
trabalho: uma primeira parte para o célculo sob a modelagem do sistema fuselagem-rotor em

equilibrio (este denominado isotropico) nos termos dos doze parametros a(y), S(y), o(y),
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O(w), o(w), Tre, Pois Picis Pisi Ooir O1ciy O1si @ 0iy O 1ciy € O 1si; € Outra para o calculo das respostas
vibratorias em torno deste, devido as anisotropias, segundo amplitude e fase num ponto M da
fuselagem.

Na primeira, trata-se da resolugdo numérica de um sistema de doze equacdes
algébricas ndo-lineares multidimensionais (a doze incognitas) governantes do movimento do
sistema rotor-fuselagem, no dominio da frequéncia (apés aplicacGes de Transformada Integral
de Fourier segundo operadores de Coleman). Esta fase requer bastante iteratividade para a
definicdo do vetor de entrada, pois os componentes sdo linearmente dependentes e
desconhecidos. Internamente, o processo de solucdo desse sistema algébrico inclui sua
linearizagdo por subrotinas do algoritmo computacional “fsolve”, selecionado como a mais
adequada dentre as opcdes disponiveis no ambiente do software MATLAB(R). Estruturada
com informaces de projeto da aeronave, a resolucdo destas equacdes utiliza como entrada
dados dos voo executados e revela entdo o comportamento dinamico do modelo analitico
adotado segundo pequenas vibragdes em torno do equilibrio. Descrevendo de forma sucinta o
codigo, apresenta-se a Figura 25 com um fluxograma. Tudo se inicia com a definicdo dos
dados de projeto da aeronave adotados nos termos do apresentado no item 3.4.1, seguida do
registro dos dados de leitura associados a uma condicdo de voo. Reunidos esses dados,
aciona-se uma subrotina que operaciona a formulacdo de Meijer-Dress, iterativamente
segundo o metodo numérico de Newton-Raphson para a obtencdo da primeira estimativa da
velocidade induzida Vi, pois € requisito para a tarefa seguinte: a obtengdo via subrotinas
dedicadas, dos valores de fA(w), o(yw) e 6(w), segundo suas componentes ciclicas. Estas
subrotinas sdo inicializadas a partir de uma estimativa inicial livre, mas cuidadosa para 6, cujo
valor depende de g e Vi, de que ainda ndo se dispdem, mostrando-se bastante sensibilizador
do codigo. Espera-se que meétodos numéricos permitam modelagens com minimas

simplificacGes preservando a precisdo do resultado.



92

1% Parta:

Ilodslagem da dindmica do rotor convencionado
como squilibrieo isetrépice. (nsturaza itarativa)

gqus confisuram a asronave modslada;
.

-
Deefinigio porinsergio dos dades ds]:uru:u_isth

¥

p
Fzgistro dos dados oparacionais dz lzitura J

azsociados sums condigie dzvoo snsaisds;
.

, !

2° Parta:

Introdugio da “defeitos sequivalsntss™ no modalo
antarior 2 obtangio davibragio (amplituds 2 fas2)
corraspondsntz no ponto M ds fixagdo dos
semsorzs ne fusslagsm.

-

Introdugdo dos “defzitos”™ sm uma pa:
stuzlizagio dos pardmetros demasss (2
“dafzito” dz balanceamante) inserinds Am;
ou, anslogaments, ds 8, 8., 2 G (52
,\"ds:_situ:- out af rasking);

Estimativa inicial livrs, mas cuidadosa para §2 suas
componantss ciclicas (pois sdo depandantas d= 5 = I5);

h

!

i
] Atualiza das proprisdadss demassa, 1w, I

h,

-
Calenlo d= V; (itarativo), Siwl, &fwl sagorads & (), por
cadaraspactiva subroting, sm componsntss ciclicas;

LY

| '

[ Atusliza-ze 5wl 2 entio sz calouls o racking: ]

v

Czleulo das s2is componentss dotorgor dosasforpos

atnantzs no cubo sm sgquilibrio; subrotina oparaciona

as s&is equagoss japos-Transformada da Fouriar;

!

Subrotins do squilibrio do cube (torgor) coma }

fuzzlagzm dafinindo a5 raspostas o o2 Tac:

¥

(" ) . o
Subroting calenla a5 1% componantss ciclicas
dos esforgos do torgor 2 arssultants em cads

L sixo no cubo através da balango harménico;
[ Caleulo dz acsleragio do Ci; ]

:

Fefinamento d= Ve & (), fiw) com valorss do torgor.
Id=m para refinamento do bloco caleulo antarior; =

aczlaragdss no ssuponte B 2

!

] [ Czleulo do raio de giragdo porsino 2

Solugdn-=quilibrio do sist. alggbrico nao-linsar homo ganao
(12X12) fuselapam-rotor is otropico (sub-rotina “frolva’).

Caleulo d= amplitude = fase no ssu ponto
} LWlzne CG.

Figura 25 — Fluxograma das a¢Ges do cédigo computacional do problema direto.

Contudo, isto requer uma boa estimativa inicial do vetor de entrada para se encontrar

mais a solugédo do sistema. Neste caso, apesar de & representar o comando do piloto em torno

do qual o rotor precisa se adequar, a convergéncia do método da subrotina ‘fsolve” mostra-se

sensivel a grandes variagcdes, mesmo seu algoritmo interno prevendo eventuais problemas de

uma estimativa distante da raiz real.

Estas quatro variaveis sdo entdo empregadas na proxima subrotina que calcula as seis

componentes do torgor dos esforcos atuantes no cubo em equilibrio, operacionando as seis

equacdes pos-Transformada de Fourier. Em sequéncia, subrotinas sdo convocadas para

fornecer os valores de as, ¢f € Tre, baseados nas trés equacdes de equilibrio do sistema rotor-
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fuselagem. Com estes dados, podem-se recalcular, em refinamento, os valores das quatro
primeiras varidveis antes de préxima etapa: o calculo do equilibrio do sistema algébrico néo-
linear fuselagem-rotor isotropico. O melhor resultado da subrotina ‘fsolve’ advém da
aplicacdo interna de técnicas numéricas de otimizacdo que impdem robustez ao método de
Newton no célculo de cada passo, conforme oferece o software MATLAB(R), e que faz uso
de sua matriz jacobiana (JORGE, 1992), também fornecida por subrotina especifica. O
resultado deste algoritmo converge para o vetor de saida composto com os doze valores
mencionados. Vale aqui mencionar a sensibilidade dos parametros funcionais solicitados por
essa subrotina (conforme o algoritmo interno a ”fsolve” e o erro residual), sob cada condigéo
de voo, para a verificacdo da convergéncia do método numérico.

A maioria das subrotinas de otimizacdo adota o critério para encerramento do calculo
quando o erro residual (a diferenca entre duas raizes de iteragcdes sucessivas) e a diferenca
entre cada passo iterativo forem menores que um valor estabelecido pelo usuario. Dai, uma
vez que o mesmo é demasiadamente grande, a subrotina ndo chega a encontrar uma solucgéo
que efetivamente possa anular o sistema de equacgdes. Do contrario, se for muito pequeno, 0
algoritmo atinge o nimero maximo de iteracdes antes que a diferenca entre duas iteragdes
sucessivas, para raiz, que ja atingido.

Diante do cenério estabelecido para o comportamento em equilibrio do sistema em
contexto, parte-se para a segunda metade do problema direto que dispensa iteracfes: a
introducdo das anisotropias primarias, isto €, uma de cada vez. Primeiramente isto é feito
mediante a atualizacdo dos parametros de massa (se adotado o “defeito” de balanceamento)
ou as trés componentes ciclicas de 8 (como um “defeito” do tipo out of tracking) da pa
selecionada, por meio da soma de incrementos associados aqueles ultimos valores obtidos
(estas trés, novamente, por estimativas iniciais). Deste ponto podem-se recalcular as primeiras

componentes ciclicas das forgas e momentos que solicitam cada pa segundos 0s trés eixos
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cartesianos adotados, que, como comentado antes, ndo sdo mais constantes. O que se segue
sdo os célculos anédlogos do torcor de esforcos resultantes no cubo, segundo termos
semelhantes em seno e cosseno (balanceamento harmonico); da aceleracdo do CG; do raio de
giracdo da fuselagem, necessarios a obtencdo seguinte das acelera¢cdes no seu ponto M; e,

finalmente, o calculo de amplitude e fase no ponto M e no CG.

5.2ENSAIOS EM VOO

Na tarefa de demonstrar a aplicabilidade do modelo matemético proposto, opta-se pelo
confronto da resposta simulada com dados experimentais reais. Dentre possiveis fontes dos
mesmos, decide-se pela campanha de ensaios em voo em plataforma de mesmos parametros
do modelo considerado.

Essa plataforma, apresentada na Figura 26, é um Aerospatiale-AS 355 F2 Esquilo
Bimotor, modelo representativo de série, e pertencente ao entdo Grupo Especial de Ensaios
em Voo - GEEV (atualmente denominado Instituto de Pesquisas e Ensaios em Voo - IPEV),
uma das organizacGes militares do Departamento de Ciéncia e Tecnologia Aeroespacial -
DCTA, situado em Séo José dos Campos, SP (mesmo local dos ensaios).

Os ensaios, no desempenho de valioso instrumento de apoio a pesquisa em contexto,
atendem a Solicitacdo de Ensaio - SE n.° 1/ITA de 2010, e sdo executados em cumprimento
ao estabelecido na Ordem de Ensaio GEEV-100424-OE-5310, constantes do Anexo 2, na qual
se apresenta a andlise completa dos principais riscos com a descricdo das causas,

consequéncias, acdes mitigadoras a se tomar e procedimentos de emergéncia a se adotar.


http://www.cta.br/
http://www.cta.br/
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Figura 26 - A aeronave-plataforma de ensaio, designacdo H-55, matricula FAB8811, e parte
da equipe responsavel pelos ensaios e pelo fornecimento dos dados (da esq. para a direita: Capitdo
Eng. José Marcio (engenheiro de provas); Prof Dr. Donizeti de Andrade (orientador); Cel. AV. Nilton
(piloto de provas); e Capitdo-de-Corveta (Eng. Naval) Rafael Gonzéalez (autor).

Sua programacdo estabelece os seguintes pontos de registro, correspondentes aos
perfis de voo previstos no Manual de Manutencdo MET 62.10.00.603:

e Qiro no solo com manete na posi¢ao voo;

e V00 pairado a 2 m do solo, aproado com o vento;

e Voo a frente nivelado em PMC; e

e V0o a frente sob curvas laterais na PMC, a esquerda e a direita, inclinando 45°.

Através desses pontos, representativos das condi¢Bes bésicas de operagdo, visa-se a
coletar as caracteristicas vibratorias em amplitude e fase dessa aeronave, correspondentes as
seguintes condi¢cdes de balanceamento e tracking na frequéncia de 1Q: primeiramente na

condicdo dentro das tolerancias preconizada no MET; e em seguida fora delas, sendo:
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e pé amarela com duas placas de balanceamento a menos e todas as demais pas
balanceadas e dentro do tracking;

e analogo com a pa vermelha; e por fim

e novamente com o rotor balanceado, apenas a pa amarela fora do tracking ideal.

Referéncias do MET: rotor balanceado e com tracking ajustado, para 12 (Anexo 1):

e girono solo e voo pairado a 2 m: na direcdo Y < 0,2IPS e tracking < 6 mm;

e v0o0 a frente nivelado em PMC: na direcdo Z < 0,2 IPS e tracking < 20 mm; e

e Voo a frente com curvas laterais a inclinacéo de +45° em PMC: em Z < 0,35 IPS

Para isso, utiliza-se o equipamento portatil ACES P2020 sob cautela da secdo de
manutencdo da organizacdo, acoplado a dois conjuntos de acelerdbmetros em posicoes
definidas em manual de manutencéo: um para captar as amplitudes das acelera¢des no eixo Y
(localizado horizontalmente no mastro do rotor principal — é um ponto rigido); outro para
capta-las no eixo Z (verticalmente no piso dianteiro esquerdo); e um sensor magnético
(captor) alocado no platé fixo para medidas de suas fases, quando de sua passagem pelo
interruptor magnético (emissor) permanentemente afixado no platé mével. Exceto este, pode-
se visualiza-los na Figura 27 em imagens registradas durante os ensaios realizados.

Os resultados séo apresentados no item seguinte.
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(H)

Figura 27 — Instrumentacdo do ensaio: (A) strobex; (B) e (C) acelerémetro no eixo Z; (D)
acelerdbmetro no eixo Y; (E) analisador ACES P2020; (F) plaqueta de balanceamento; (G)

plaquetas fixas ao punho da pa e (H) alteracdo da configuragéo de plaquetas.

5.3AVALIACAO DOS RESULTADOS

Apo6s todas as introducBes pertinentes as apresentacdes e desenvolvimentos
matematicos dos modelos adotados, € momento de se discutir os seguintes resultados
alcancados:

Quanto ao recurso computacional adotado para a verificagdo do modelo, a simulagéo
provavelmente forneceria resultados melhores se fossem utilizados os valores reais de projeto
(indisponiveis). Destaca-se que a consideracdo das condi¢fes de voo torna-se um problema,
dado que, para cada caso de massa e centragem, por exemplo, seria necessario avaliar

efetivamente o valor do da fixacdo do 4 inicial a ser fornecido no inicio do codigo para o caso
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isotropico. Por isso, para uma simulagdo mais abrangente em termos de fases e do envelope
de voo da aeronave, requer-se-ia construir uma solu¢cdo numérica mais adaptada em robustez
a este problema especifico. Apesar de tudo, no caso limitado em estudo ao intervalo desse 6
inicial estimado, como declarado no item 1.3, o cddigo apresentou convergéncia apos doze
iteracOes, consumindo insignificante tempo computacional, cujos valores foram submetidos a
comparag0es junto ao aos resultados de ensaios em voo.

A campanha de ensaios em voo ndo p6de concluir sua programacdo na sua plena
totalidade por motivo de pane relacionada ao funcionamento da CTP (presenca de limalha no
sensor magnético dedicado), a qual também contribui com vibragdes. Isto indisponibilizou a
aeronave por um longo periodo, além do compativel com os trabalhos desta pesquisa,
conforme disposto no Anexo 1. Desta forma, ndo se tem dados ensaiados do ponto de ensaio
16 (Tabela 1), nem da variacdo do tracking por acdo no passo, Esta seria tempestivamente
associada ao comprimento da haste, diferente ao equivocadamente previsto nesse mesmo
Anexo. Cita-se que a experiéncia dos mecanicos ja anunciava dificuldades nos sensiveis
reajustes desta haste para sua posicao original, decisiva ao voos de referéncia.

Para melhor aproveitamento da avaliacdo, e em conformidade com o preconizado no
MET, considera-se o sinal fim de cada acelerémetro instalado. Por isso, nas Tabelas 1 e 2
destacam-se os dados sinalizados pelas grades em destaque. Tratam-se, em cada célula
correspondente a leitura em um ponto de ensaio, de duas linhas para comparagdes entre 0s
dados de ensaio (linha superior) e de simulagdo numérica (a inferior). As grades guiam a
consideracao das vibracdes laterais Y (no plano do rotor) para os pontos de ensaio 1 e 2, e das
vibracGes verticais Z (ortogonais ao plano do rotor) para os demais, somente. Informacdes

complementares estdo apresentadas abaixo de cada respectiva tabela.
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Tabela 1 - Comparacao dos Resultados dos Ensaios/Simulacéo.

Ponto Ensaio 1 2 3 4 5 6 7 8
Dados
1Q Z (IPS) 0,38 0,25 0,08 0,14 0,30 0,08 0,34 0,12
0,347 0,351 0,349 0,349 1,033 1,051 1,406 1,411
Fase Z (°) 326,50 359,50 273 309 202,5 185 204,50 189,50
-89,97 89,95 -89,953 -89,908 | -55,581 | -55,271 | -49,200 | -49,342
1QY (IPS) 0,18 0,47 0,05 0,20 0,26 0,44 0,28 0,46
1,478 1,491 1,484 1,162 2,022 2,062 2,898 2,902
Fase Y (°) 358,50 8,50 358,50 22,50 16 9,50 6 13
-83,530 -83,601 -83,512 -83,475 -30,800 -30,181 -18,777 -18,942
Pa vermelha -0,5 -1,3 Nao ha dado 0,7 Nao ha -5,8 Nao ha -6,6
(mm) 0.474 0.473 0.4763 0.478 dado 1.462 dado 1.899
1.444 1.459
P& amarela 0,0 0,0 Nao ha dado 0,0 Nao ha 0,0 Nao ha 0,0
(mm) 0.475 0.473 0.478 dado 1.462 dado 1.899
1.444 1.459
Pa azul 0,0 2,0 Nao ha dado 0,5 Né&o ha -7,8 Nao ha -5,5
(mm) 0.475 0.474 0.478 dado 1.462 dado 1.899
1.459

Legenda: data - ponto do ensaio e descricdo — condigéo e descri¢ao

1.

07/01/10 - ponto 1 - GIRO NO SOLO- Condicao 1) balanceado e tracking ajustados
- ensaio/codigo.

07/01/10 - ponto 1 - GIRO NO SOLO - Condigéo 2) P4 amarela com duas “placas” a
menos - ensaio/codigo.

07/01/10 - ponto 3 - PAIRADO DES- Condicdo 1) balanceado e tracking ajustados -
ensaio/codigo.

07/01/10 - ponto 3 - PAIRADO DES - Condicdo 2) P4 amarela com duas “placas” a
menos- ensaio/cddigo.

07/01/10 - ponto 4 - VOO A FRENTE NIVELADO NA PMC - Condicdo 1)
balanceado e tracking ajustados - ensaio/codigo

07/01/10 - ponto 4 - VOO A FRENTE NIVELADO NA PMC - Condicéo 2) P4
amarela com duas “placas” a menos - ensaio/codigo.

07/01/10 - ponto 5- VOO A FRENTE +CURVAS ¢ = 45° NA PMC (Curva para a
Direita) - Condicdo 1) balanceado e tracking ajustados - ensaio/codigo.

07/01/10 - ponto 5- VOO A FRENTE +CURVAS ¢ = 45° NA PMC (Curva para a
Direita) - Condicdo 2) P4 amarela com duas “placas” a menos - ensaio/codigo.
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Tabela 2 - Comparacao dos Resultados dos Ensaios/Simulacao subsequentes.

Ponto Ensaio 9 10 11 12 13 14 15 16
Dados

1Q Z (IPS) 0,16 0,04 0,06 0,03 0,37 0,33 0,40 N&o
0,343 0,339 0,349 0,340 1,345 1,356 1,356 ha

dado

Fase Z (°) 333 25,5 262 125 172,5 114 | 170,50 | N&o
-89,96 89,944 89,990 -89,96 - - - ha

9,5583 | 48,974 | 49,537 | dado

1QY (IPS) 0,08 0,21 0,09 0,26 0,24 0,30 0,33 N&o
1,142 1,125 1,172 1,103 2,827 2,817 2,849 ha

dado

Fase Y (°) 319 116 97 122,50 22 55 358 Nao
-83,531 -83,629 | -83,541 | -83,540 - - - ha

18.845 18.400 18.807 dado

Pa vermelha 1,0 -0,7 0,0 1,0 -4.8 -0,2 -5,0 Nao
(mm) 0.473 0.467 0.476 0.471 1.874 1.890 1.882 ha

dado

Pa amarela 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 Néao
(mm) 0.473 0.4677 0.476 0.471 1.874 1.890 1.882 ha

dado

Pa azul 1,0 0,0 -1,7 -1,7 -5,6 -4,0 -4,6 Nao
(mm) 0.473 0.467 0.476 0.471 1.874 1.890 1.882 ha

dado

Legenda: data - ponto do ensaio e descri¢do — condicdo e descri¢éo

9.

10.

11.

12.

13.

14.

15.

16.

10/01/10 - ponto 1 - GIRO NO SOLO- Condic¢éo 1) balanceado e tracking ajustados
- ensaio/codigo.

10/01/10 - ponto 1 - GIRO NO SOLO - Condigao 4) Pa amarela com duas “placas” a
menos - ensaio/codigo.

10/01/10 - ponto 3 - PAIRADO DES- Condicéo 1) balanceado e tracking ajustados -
ensaio/codigo.

10/01/10 - ponto 3 - PAIRADO DES - Condicéo 4) P4 amarela com duas “placas” a
menos - ensaio/codigo.

10/01/10 - ponto 4 - VOO A FRENTE NIVELADO NA PMC - Condicdo 1)
balanceado e tracking ajustados - ensaio/codigo.

10/01/10 - ponto 4 - VOO A FRENTE NIVELADO NA PMC - Condicéo 4) Pa
amarela com duas “placas” a menos - ensaio/codigo.

10/01/10 - ponto 5- VOO A FRENTE +CURVAS ¢ = 45° NA PMC (Curva para a
Direita) - Condicao 1) balanceado e tracking ajustados - ensaio/cédigo.

10/01/10 - ponto 5 - VOO A FRENTE +CURVAS ¢ = 45° NA PMC (Curva para a
Direita) - Condigao 4) P4 amarela com duas “placas” a menos - ensaio/codigo.
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Quanto aos ensaios, mesmo sendo a melhor alternativa em termos de riqueza de
informacgdes, 0s mesmos também apresentaram, em menor ndmero, alguns resultados
adversos do esperado (por exemplo: na evolugdo dos ensaios 5 para 6; e 7 para 8 ; 13 para 14
- decremento ao invés do esperado incremento da amplitude de resposta oscilatéria. Atribui-se
essas inconsisténcias a complexidade do ambiente atmosférico na qual a dinamica do voo esta
imersa; a variacdo instantanea de pardmetros da aeronave, incluindo os sensiveis ao instante
de registro (ex: leitura de velocidade e vibragdo, que se relacionam a habilidade do piloto de
provas identificar e sustentar a condicdo desejada entdo atingida); e a possiveis perturbactes
associadas a pane atuante e sé em seguida detectada. Todos esses fatos podem ser atenuados
pela consideracdo de uma média de uma grande quantidade de v6os semelhantes, 0 que nao
foi possivel nesta pesquisa.

Quanto as simulacGes, as mesmas inconsisténcias se manifestaram na evolucdo dos
ensaios 3 para 4; 9 para 10 ; 11 para 12. Atribui-se a serie de consideragdes simplificadoras
que se fazem necessarias para este estudo como influéncia determinante aos valores pequenos
das variacOes e aos grandes no modulo dos resultados das amplitudes relativas aos dados
experimentais (facilmente visualizados no Grafico 1), bem como as grandes variacdes de fase.
Destacam-se ainda a influéncia da hipotese de pé rigida e auséncia dos relevantes valores
reais de projeto assumidos, pois estes s@o a Unica garantia de que se estd simulando 0 mesmo
objeto ensaiado.

Neste cenario, com otimismo no aproveitamento da experiéncia propiciada pelo
trabalho empenhado, os dados parciais obtidos nas duas situagcdes puderam ser Uteis como
uma aplicacdo pratica do modelo desenvolvido. O comportamento similar das tendéncias
observadas do codigo nestes dois parametros, em relacdo aos ensaios, fornece evidéncias do
potencial que esse modelo tem, apds aprimoramento, em representar a dinamica do sistema

rotor-fuselagem proposto.
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Gréfico 1 - Comportamento da simulagdo e do ensaio
experimental.

B Experimental por ensaios em
VOO.

Amplitude (IPS)

B Simulagdo numérica do
modelo.

123 456 7 8 9101112131415

Ponto de ensaio.

Em apoio a esta posicao, exemplifica-se a evolucdo dos ensaios 1 para 2; 3 para 5; e 7
para 8 — confirmando-se a tendéncia crescente da amplitude de resposta oscilatoria.
Especialmente na evolucdo 1 para 2 e 5 para 6 a tendéncia de alteracéo de fase se alinhou aos

dados experimentais de ensaio (adotados como referéncia para esta leitura).

6. CONCLUSAO

Considerando as demandas de seguranca de voo e vantagens econdmicas associadas a
inovacdo trazida pelos sistemas HUMS, uma conotacdo de desenvolvimento tecnoldgico
permeou a apresentacdo da proposta deste trabalho académico, associada a experiéncia
vivenciada pelo autor na pratica da manutencao de helicdpteros. Isto se refere a investigacéo
de viabilidade do tratamento e analise do nivel vibratério monitorado junto a estrutura de
uma aeronave, a fim de obter informagbes sobre defeitos equivalentes a correcdes de
problemas comuns de desbalanceamento e out-of tracking das pas do rotor principal.

Um modelamento matematico prévio, abordado segundo a mecanica newtoniana, foi

conveniente adaptado e forneceu, apos a introducdo de anisotropias atinentes a variacdes de
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massa e de comprimento da haste de comando, respostas variaveis sob a frequéncia de 1Q em
torno da posicdo de equilibrio de um rotor de trés pas convencionado como isotrépico(sem
defeitos).

Um codigo computacional, em outra contribuicdo a pesquisa do Professor Ariosto, foi
implementado em ambiente MATLAB(R) por linhas de comando, e adotado para simular
numericamente seu comportamento. Este exibiu significativa sensibilidade a mudanca de
parametros de voo e da aeronave, bem como, principalmente, a dificil definicdo dos valores
de inicializacdo (vetor de entrada sistema de equacdo do modelo sob célculo numérico) e de
erros residuais, inerentes a subrotina ‘fsolve’. As diversas hipdteses simplificadoras adotadas
no modelo, principalmente atinente a rigidez da pa, e a deficiéncia de dados reais de projeto
na simulacdo, certamente limitaram o desempenho dos resultados numéricos.

Uma campanha de ensaios em voo constituiu a fase experimental do trabalho, em
outra contribuicdo que enriquece o tema daquela pesquisa de inspiragdo. Tais ensaios foram
executados sob perfis de voo preconizados no mesmo manual MET, cuja aeronave-plataforma
usada foi, por isso, inserida como modelo fisico. Algumas inconsisténcia nos registros foi
percebida como limitante e associada a fatores ambientais do voo e peculiaridades dessa
pilotagem, bem como dos parametros instantdneos em continua variagao.

Apesar das duas limitagdes comentadas acima comprometerem as intengdes de
validacdo formal do modelo, suas perspectivas quanto ao potencial para o objetivo deste
trabalho foram satisfeitas pela valiosa experiéncia advinda da investigacdo e analise dos
resultados comparativos e dificuldades atreladas. O modelo, aqui desenvolvido apenas no
sentido direto do problema, se aprimorado em robustez e completeza, pode ser implementado
em um algoritmo de um sistema embarcado para deteccdo de defeitos no rotor principal a

partir das medidas de amplitude e fase da vibracdo na fuselagem.



104

7. SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Destacando-se como sugestdo de continuidade a esta pesquisa, trabalhos futuros podem
aperfeicoar e validar o modelo e os resultados dos ensaios nos termos do préximo item.

Complementando o aprimoramento dessa tarefa de deteccdo de danos, para cumprir a
missdo de propor o0s ajustes ou procedimentos corretivos no rotor principal, a modelagem
desta pesquisa deve ser estendida ao Problema Inverso. O conceito de oposi¢do advem da
entrada do algoritmo ser a informacdo de vibracdo (amplitude e fase) e a saida ser a
identificacdo do defeito (em natureza e localizacdo, a fim de permitir correcéo). Por exemplo,
podem-se utilizar técnicas para a identificacdo de parametros baseadas em Redes Neurais
Artificiais (RNA). Vantajosamente, estas dispensam as hipoGteses adicionais necessarias a
tornar inversivel a matriz dos coeficientes do sistema aqui modelado, segundo um pseudo-
inversa, por redugdo de ordem diante da deficiéncia de dados pertinentes nesse caso. Contudo
requer ainda um modelamento estatistico e uma validacdo do modelo por ensaios em voo

mediante execucdo de uma quantidade superior e com mais acelerémetros.

8. RECOMENDACOES

As licdes aprendidas ao longo dos desafios encontrados na conclusao deste trabalho
indicam que o sucesso serd maior nos resultados se for preparada uma aeronave dedicada para
atender as tolerancias de referéncia indicadas no MET. Além disso, devem-se contemplar
varios pontos de ensaio para cada condic¢do de voo, a fim de acumular dados suficientes para
gerar uma média livre das inconsisténcias isoladas possiveis que devem ser descartadas.
Manter as condi¢cGes ambientais e de parametros do helicoptero o mais similar possivel entre
0s pontos de registro é interessante para a qualidade dos resultados, bem como simular com

dados reais de projeto, cujo modelo deve ser aprimorado quanto as hipéteses simplificadoras.
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APENDICE A - PRINCIPAIS PARAMEROS DE PROJETO DA AERONAVE
AS355F2

A Figura 28 apresenta o triedro que é referéncia para as medidas do centro de gravidade dos
pontos da fuselagem onde s&o medidas as vibracoes.

Eixo vertical
Eixo do rotor

(((*/ 7]

inclinado em 2° ‘; \\ ‘,

para iren = ﬁ
_ i

< 4,)
A

e

-

[

Figura 28 - Triedo de referéncia da aeronave AS355F2 (HELIBRAS, 2003).
Para consideracdo dos dados da aeronave, considere o referencial do helicéptero Ry, da

Figuras 29 e 30.

©

Figura 29 - Aeronave AS355F2 sob trés vistas (adaptado de HELIBRAS, 1995).



109

Figura 30 - Aeronave AS355F2 em perspectiva com pontos A, EH e RC.

Extrato da entrada de dados das linhas de comando do codigo constante do arquivo

Problema_Direto_Dissertacdo_Esquilo.m:

Parametros:

M=2280.00; % massa M do helicoptero em kg
RHO=1.225; %densidade do ar RHO em kg/m3
N=3; n.°de pés do rotor principal

V=108; %velocidade do voo a frente V em nds

V=1.6093*V/3.6; %passando V para m/s (1.6093km/h=knot)

%Coordenadas do ponto M da estrutura onde serdo medidas as vibragdes comparativas pelo
acelerdmetro durante os ensaios:

XM=0.52; YM=-0.305; ZM=-2.60; % em relag&o ao triedro de referéncia( ndo ao cubo do
rotor).

%Coordenadas do cubo da estrutura onde serdo medidas as vibragdes comparativas pelo
acelerdbmetro durante os ensaios:
Xcubo=(3.40-.22); Ycubo=-0.22; Zcubo=-0.74; % em relacdo ao triedro de referéncia.

Dados de projeto da aeronave esquilo:

OMEGA=386*2*pi/60  %frequéncia circular do rotor (em rad/s)

Co=3728.0*%0.061,; %coef. de amortecimento do adaptador de frequéncia, adaptado da
anv AS332 pelo fator 0.061 assumido (maior Fc contribui com
amortecimento)

K0=238219.0*0.09; %coef. de rigidez do adaptador de frequéncia, adaptado da anv
AS332 pelo fator 0.09 assumido(menor MP gera menor Fcor e
requer menor restauracao)

CD0=0.0085; %coeficiente de arrasto de perfil da fuselagem

A=5.73; %coef. angular da curva do coeficiente de sustentacdo (teoria asa
bidimensional asa infinita)
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RME=1; %distancia ao cubo da fixacdo da plaqueta de balanceamento,
utilizado na 2° parte do problema direto

IB=213.73; %momento de inércia da pa em batimento em m3.kg

CXSF=1.39; %fator de area associado ao arrasto da fuselagem ( independente da

silhueta, isto é, de sua arfagem)

CZSEH=0.087,; %fator de area associado a sustentacdo (negativa) do estabilizador
(empenagem horizontal)

MSP=61.19; %momento estatico da pa em m2.kg

MP=33.9; %massa da pa em kg (reduzida)

G=9.81; %valor adotado para a aceleracdo da gravidade em m/s2

R=5.35; %raio da pa em metros

e=0.13; %excentricidade da articulacdo de batimento e arrasto em metros

C=0.35; %corda da pa em metros

OTW=-2.2*pi/180; %para radianos - coeficiente angular da distribuicdo linear de torcao

"puilt in- downwash" (de construcao da pa)

ALFAM=2*pi/180; %para radianos - inclinagdo do mastro em relacdo ao eixo Z (ref

fuselagem)

% Coordenadas (em m) do CG em relacdo ao cubo do rotor (3.40,0,0)- por ser uma posi¢éo
fixa (0 que o CG néo é):

XCG=-(3.40-XG); %ponto localizado a esquerda (negativo) do Xcubo
YCG=0; %YCG e 0 Ycubo pertencem ao plano de referéncia Y
ZCG=ZG; %ponto distante ZG abaixo do cubo (Zcubo=0 => pertencente ao

plano de referéncia Z, distante 2.60 acima do piso da cabine)

% Coordenadas (em m)do pto A (aplicacdo da forga de arrasto da fuselagem)em relagdo ao
cubo do rotor:
XA=-1.04;YA=0.0;ZA=-1.8;

% Coordenadas (em m) da posi¢éo do rotor de cauda em relagéo ao cubo:
XRA=6.20;YRA=0.0;ZRA=(1.9-0.74)-2.60; % descontado 0.935m - altura do piso (o qual
dista 2.60 do cubo) medida em relacéo ao solo

% Coordenadas (em m) da posi¢cdo da empenagem horizontal (linha do quarto da corda) em

relacdo ao cubo do rotor:

XEH=7.0;YEH=0;ZEH=(1.61-0.74)-2.60;% descontado 0.935m - altura do piso (o qual dista
2.60 do cubo) medida em relacdo ao solo.
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APENDICE B - NOTAS COMPLEMENTARES SOBRE VIBRACOES E
FUNDAMENTOS DE ANALISE DE SISTEMAS DINAMICOS, E OUTROS
ASSUNTOS PERTINENTES A HELICOPTEROS

No contexto da Survivability como disciplina de projeto de helicopteros

(disciplina, aqui, colocada no sentido da previséo e do controle da resposta do helicdptero
a um ambiente operacional hostil), as vibracdes representam ameacas e danos a
sobrevivéncia de helicopteros. O termo, traduzido como “sobrevivéncia”, refere-se a sua
capacidade de evitar ou suportar um ambiente hostil produzido por fenébmenos da acdo do
homem ou naturais (0 que inclui as forgas da natureza, como rajada de vento e
turbuléncias criadas pela interferéncia da plataforma de pouso — edificios, navios sob
balanco, etc.). Dentre os aspectos especificos da sobrevivéncia podem-se citar as
OperacOes Offshore (plataformas petroliferas) e as Operacdes Embarcadas (navios). De
outra forma as vibragcdes também atuam como ferramentas para andlise e projeto de
sobrevivéncia de helicopteros, pois a redugdo da vulnerabilidade envolve a supressdo do
dano, passiva (amortecimento de vibracOes) e ativa (compensadores de vibracdes), a
Andlise de Modos de Falha e Efeitos (FMEA), e a de operacdo degradada ou fora da
tolerancia/kill modes (RAMOQOS, 2009).

As vibragdes ainda trazem consequéncias indesejadas de fator humano: somada a
reducdo de desempenho e durabilidade dos aviénicos; bem como fadiga de material dos
componentes estruturais do helicoptero, ha a acdo degradante de fendmenos
psicosensoriais, visuais e vestibulares que, além de desconforto passageiros, podem levar
até a desorientacdo da tripulacdo. Citam-se alguns sintomas: dores de cabeca; zumbidos;
irritabilidade; reducdo da vontade e da capacidade de concentracdo; fadiga dos olhos e
ouvidos; e traumas na coluna (BRASIL, 2002). O corpo humano é uma estrutura
complexa que pode se modelada segundo um sistema de massas (tecido 6sseo), separadas
por molas (tecido visco-elastico). Excitado em certas freqliéncias, pode haver ressonancia,
com deformacao ou deslocamento de 6rgéos internos. Suportando grande massa muscular,
a coluna absorve estas vibragdes, tornando-se um foco de dor (CRUZ, 2005).

Rigorosamente, uma vibracdo (mecénica) é o movimento de um ponto material ou
de todo um corpo (formado por infinitos destes pontos) dotado de massa (entéo de inércia)
e rigidez, que oscila em torno de uma posicdo de equilibrio ou de menor energia potencial
(JOHNSON, 1993), sob acdo interativa de forgas excitadoras e restauradoras. Por isso,

oscilar em determinada frequéncia € atributo natural de resposta de qualquer sistema fisico
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a uma perturbacdo de sua condicdo de equilibrio. Um movimento oscilatorio é dito
periédico quando se repete regularmente, segundo um intervalo de tempo chamado
periodo T (unidade de tempo s), cujo inverso chama-se frequéncia (f=1/T, unidade mais
usada Hz ou s™). H4 ainda a frequéncia circular @, relacionada ao movimento circular
como o ciclo e € igual ao produto 2nf. A partir de um ponto de vista pratico, as funcdes
harmonicas de vibragdo mais simples sdo identificadas como multiplas das frequéncias
circulares 1 Q associadas aos elementos rotativos, as quais sdo medidas principalmente em
revolugdes por minuto (RPM), radianos por segundo (rad/s), ou ciclos por segundo (cps
ou Hertz-Hz). Por isso este tipo de ponto de vista € requerido no monitoramento de
equipamentos rotativos. O movimento harmoénico simples (MHS) é o movimento
periddico mais simples e, por exemplo, descreve as pequenas oscilagdes de um péndulo
simples (apenas teoricamente, por ndo considerar a dissipacdo de energia, sempre
presente) como uma vibragdo livre linearizada de um sistema de um grau de liberdade
com baixo amortecimento. A posicdo temporal x(t) desse sistema representa-se por uma
das unidades submultiplas de comprimento no Sl, ou no Sistema Inglés (pol, ou ainda
MILS - milhares de polegadas).

O efeito de cargas dindmicas sobre as estruturas deve ser investigado, pois dita sua
estabilidade — capacidade propria de retornar ao equilibrio apds deste ser perturbado.
Contudo, apesar de sua relevancia, neste texto faz-se importante € conhecer o outro grande
destino de atencdo em engenharia, a resposta estrutural a estas cargas (evolucdo temporal
da estrutura apos a aplicacdo das mesmas). A resposta de um sistema a uma excitacao
harmoénica é chamada de resposta harménica, e a uma excitagdo néo-periddica
subitamente aplicada (chamada de choque) é chamada de resposta transiente. A resposta
transiente de um sistema pode ser encontrada usando-se o que é conhecido como integral
de convolugdo (onde se considera a mesma como uma sucessdo de fungdes impulso ou
degrau de amplitudes varidveis). Enquanto as respostas a cargas nao-harmonicas Sao
tratadas analiticamente pelo método operacional da Transformada de Laplace
(convertendo as eq. diferenciais lineares do movimento em correspondentes algébricas no
plano complexo), as respostas devido a cargas harménicas, aplica-se a Transformada de
Fourier, comentada mais adiante.

Na natureza todos os sistemas em vibracdo sdo ndo-conservativos, isto e,
desfrutam de dissipacdo de energia devido ao atrito interno (entre constituintes primarios

da estrutura) ou externamente devido ao atrito seco e/ou viscoso (conforme sua interface
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com 0 meio). No caso de atrito interno, cita-se que o também denominado amortecimento
estrutural geralmente é pequeno e funcdo de varios pardmetros (material, temperatura,
processo de fabricacdo, freqiiéncia de vibraco, etc.). E obtido experimentalmente sob a
modelagem de um atrito seco ou viscoso, ou, sob formas alternativas de simplificacéo,
resumidamente como um amortecimento viscoso equivalente, assim representado por
amortecedores acoplados intencionalmente ao projeto/modelo (BIELAWA, 1992).
Referente a esta bem-vinda dissipacdo de energia necessaria a estabilizacdo de sistemas, o
fator de amortecimento é outro componente essencial a se conhecer, razdo entre o
amortecimento equivalente e 0 amortecimento critico, cujo interesse de investigagdo faz-
se relevante nos casos de valores menores que a unidade (caso subcritico), uma vez que
assim garantem o movimento oscilatorio de resposta. Neste caso, conforme as hipoteses
deste texto, como solucdo das equagdes caracteristicas das equagOes diferenciais deste
caso, naturalmente surgem numeros complexos, cuja representacdo na forma polar esta
associada a amplitude e fase do sinal vibratério (INMAN, 2008).

Um movimento vibracional de resposta também pode ser classificado como
forcado (como neste estudo, consoante a frequéncia da forga externa excitadora, de 1Q)
ou livre (segundo as frequéncias ditas naturais, caracteristicas ou proprias do sistema). As
forcas de excitacdo de um movimento livre sdo exclusivamente inerentes a este proprio,
isto €, como no péndulo simples, vém do intercAmbio continuo entre suas energias
potencial e cinética. Um sistema estrutural ou mecénico esta submetido a vibracdo forcada
quando alguma energia externa € fornecida ao sistema durante a vibracdo. A energia
externa pode ser fornecida ao sistema atraves de uma forca aplicada ou uma excitacdo de
deslocamento imposto (MENEZES, 1999). Se a freqliéncia da excitacdo for bem proxima
a freqiéncia natural do sistema, um fendmeno conhecido como Batimento pode ocorrer.
Nesse tipo de vibracdo, a amplitude aumenta e diminui em um padrdo regular de
modulacdo. J& quando a freqliéncia da excitacdo é idéntica a frequéncia natural desse
sistema, tem-se o fenbmeno da Ressonancia, onde a resposta vibracional é caracterizada
pela divergéncia (em aumento linear ou secularidade) de sua amplitude e atraso de 90° em
sua fase. Embora a comunidade aeronautica aceite o termo ressonancia nos fenémenos
Ressonancias Solo e Ressonancia Ar, nestes casos, na verdade, trata-se de uma
coalescéncia entre a baixa frequiéncia do movimento em lag no plano de arrasto do rotor e
a frequiéncia natural da fuselagem que suporta o0 cubo, o que produz os deslocamentos

laterais e longitudinais do centro de gravidade (CG) do rotor.
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Entre os principais métodos de analise de vibracdes, cita-se a medida de valor
global; a técnica de ressonancia; e analise espectral. Esta Gltima agrega a analise de
quefréncia ou cepstrum (espectro do logaritmo do espectro, que evidencia as harmonicas e
bandas laterais sobrepostas, comumente geradas em caixas de transmissao - engrenagens e
rolamentos); e a analise sincronica, onde se encontra também a FFT, adiante mencionada.
(MIRSHAWAKA, 1991).

O processo de andlise de um perfil de vibracBes requer decifrar complicadas
informacdes coletadas. Ao contrario das simples curvas tedricas de vibracao da Figura 1, o
perfil de vibracdo medido de um equipamento é complexo (dualidade entre esforgos
aerodinamicos excitadores e esforcos elasticos restauradores- relacionados a rigidez). Isto
se deve ao mesmo refletir a composicdo das informacgoes de varias fontes simultaneas de
vibracdo, além de sinais indesejaveis a serem filtrados. A Analise Discreta de Fourier-
DFA, aplicada a fungdes de excitacdo arbitrarias aperiodicas (por isso lhes atribuidas o
periodo infinito), transfere-as desse dominio do tempo para o dominio da frequéncia (com
a finalidade de obter a analise espectral do sinal medido) e vice-versa, a medida que as
conveniéncias assim aconselharem. Este tipo de perfil espectral resultante é entdo ideal
para monitorar maquinas que trabalham sob diferentes velocidades de operacdo, uma vez
que o eixo de fregliéncia é normalizado por aquela velocidade. A Transformada de Fourier
posiciona-se como uma ferramenta matematica indispensavel a engenharia para estender a
DFA a fungdes periodicas.

A denominagdo Transformada de Fourier refere-se ao matematico francés J.
Fourier (1768-1830), quem primeiro postulou o teorema homénimo pelo qual qualquer
movimento periddico (fungdo ndo-harmdnica, como o perfil composto de vibragdo da
Figura 2) pode ser representado por uma série infinita de simples fungdes senos e
cossenos (de periodo igual a 2m) harmonicamente relacionados (THOMSON,1978), cujo
truncamento no terceiro termo garante grande praticidade de analise com aceitavel perda
de precisdo. Assim, usando-se o Principio da Superposi¢do, a resposta periodica do
sistema considerado linear pode ser determinada pela superposi¢do das respostas devido
as funcdes forcantes harménicas individuais.

Internamente aos analisadores de vibracdo, como o ACES P4040, utilizado na
manutencdo de helicdpteros, as informagGes no dominio da freqiiéncia advém daquela
conversdo dos dados a partir do dominio do tempo (formato coletado pelos sensores

adotados) por uma técnica matematica caracterizada por algoritmos numéricos conhecidos
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por Fast Fourier Transform — FFT. Também chamados de Algoritmos Coaley-Tukey,
trata-se de um algoritmo que, através da Transformada de Fourier, permite que, como
resultado pratico, cada componente (adquirido experimentalmente e as vezes
estatisticamente, como dados discretos do equipamento), tenha seu sinal vibratorio
representado por um pico discreto de frequéncia, cujo conjunto compde a assinatura
espectral de amplitude ou de fase, conforme a grandeza correspondente ao tamanho do
segmento de reta vertical. A separacdo dessas fontes de vibracdo requer cuidados na
selecdo da resolucdo dos sensores para evitar erros de aliasing e leakage (BIELAWA,
1992).

Chama-se grau de liberdade de um sistema o numero de coordenadas
independentes requerido para a descri¢do do seu movimento. Um corpo elastico continuo
requer um n.° infinito de graus de liberdade para descrever seu movimento, sendo trés (se
sob coordenadas cartesianas) para cada particula (THOMSON, 1978). Na hipétese da
fuselagem como um corpo rigido, é seguro que, por motivo de cumprimento de um
requisito fundamental de certificacdo de qualquer projeto estrutural, a frequéncia de
excitacdo em pauta (em torno de 6,5Hz) deve ser necessariamente inferior a primeira
frequéncia de ressonancia dessa estrutura dindmica. Sob a mesma cautela no projeto de
engenharia, todos os helicopteros de maultiplas pas (acima de duas) sdo concebidos de
construcdo Soft In Plane (frequéncia natural em lead-lag < frequéncia de rotacdo de
operacdo), pela vantagem de reducdo do peso préprio do rotor, consequéncia das baixas
cargas de projeto, mas s@o mais sujeitos ao fendbmeno de Ressonancia Solo que os rotores
alternativos Stiff In Plane (frequéncia natural em lead-lag > frequéncia de rotacdo de
operagédo) (BENNETT, 2009).

Como, sucintamente, as forcas e momentos periddicos concentrados na raiz das
pas girantes sdo transmitidos para a estrutura (fuselagem) do helicOptero atraves de sua
interface com a arvore do rotor principal (conjunto formado pelo cubo desse rotor, mastro
e caixa de transmissdo), muitos fabricantes a concebem com propriedades absorvedoras de
vibragdo ou ainda lhes integram antivibradores. Por isso, assim, estes exercem um
controle passivo (acdo constante e reativa) na transmissibilidade destas oscilagdes a fim de
reduzir a assinatura vibratoria para valores dentro de limites aceitaveis definidos em
regulamentos internacionais de certificacdo. Citando outros conceitos que envolvem
diversas estratégias de abordagem de controle da vibracdo transmitida em helicpteros, ha

também o controle semiativo (passivo com propriedades ajustaveis de resposta) e o
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controle ativo (busca anular as vibrages no rotor por interferéncia destrutiva, sob
desvantagem de adicdo de energia ao sistema). Podem-se vislumbrar tendéncias de
pesquisa nesse ultimo, conforme a crescente competitividade dos computadores de
gerenciamento avanga a confiabilidade dos sistemas embarcados, reduzem seu peso e
dimensdes, e custos de operacdo, somada as inovagdes nos modelos numéricos, e ao maior
dominio de novas tecnologias, sobretudo, elastbmeros e novos materiais “inteligentes”
com memoria de forma, sensibilidade ao calor, e propriedades eletro e/ou
magnetoreologicas.

As boas praticas de projeto concebem ainda pontos nodais em regides especiais da
estrutura da célula (fuselagem) para nestas garantir a menor vibracdo possivel. Tais
regides mais comuns sdo os assentos dos pilotos, a cabine de passageiros, ou pontos de
instalacdo dos equipamentos mais sensiveis. Contudo os beneficios sdo limitados, uma vez
que esses pontos nodais dependem dos diferentes carregamentos e parametros de voo
(CRUZ, 2004).

A mecanica do voo preocupa-se com 0 movimento da aeronave, a qual se
comporta como um sistema dinamico cuja evolucdo temporal de pardmetros pode,
similarmente, ser assim dividida em movimento sob equilibrio e movimento vibracional
em torno deste (em resposta a pequenos distarbios). Quando se objetiva estudar o
movimento em equilibrio segundo translacdo ou rotagdo (denominados estudos de
desempenho e qualidade de voo, respectivamente) supdem-se regime permanente (sem
aceleracdes), enquanto que para a analise de vibracbes em ambas as formas, estd
caracterizado o estudo da estabilidade (resposta permanente) /controle ou da resposta
transiente do sistema frente a perturbacGes sob aceleragcdes (vibragbes) a partir do
equilibrio.

A teoria de vibragéo e a analise de perfis ou assinaturas vibratorias, comumente
ligadas a manutencdo preditiva, sdo assuntos complexos a que dedicam varios livros
especializados (MOBLEY, 1999). A reducdo de intervengdes de emergéncia e do lucro
cessante, reduzindo assim custos pela manutencéo preditiva, ajuda a estabelecer critérios
para a aquisicdo de equipamentos novos ou reparados. Evitam-se: paralisacfes
desnecessarias; troca de componentes ainda na vida util; falta de programacdo de
intervencdes; comprometimento da integridade de outros itens que seriam afetados
(MIRSHAWAKA, 1991).
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Na implementacdo do programa de manutencdo baseado na analise de vibragoes, €
necessario determinar o(s) parametro(s)-chave que consiga(m) estabelecer um limite
toleravel. Por isso a introducdo de um estudo do comportamento dinamico é fundamental
na compreensdo dos problemas béasicos caracterizados pelo conhecimento da origem/
intensidade e frequéncia de resposta da estrutura (MIRSHAWAKA, 1991). Quanto a
periodicidade de leitura de vibracdo, pode-se, exemplificando, dividir por 6 ou 8 o
intervalo entre manutencbes preventivas e obter os dados suficientes para montar uma
curva de tendéncias, onde os melhores pontos sdo 0s mais sensiveis ou que correspondem
a localizacdo de pessoal e equipamentos. Normalmente se coletam informacgdes nas
direcbes X , Y e Z pois a estrutura avaliada ndo apresenta a mesma rigidez em todas as
direcdes. Mas com o acumulo de experiéncia na andlise de determinado equipamento,
pode-se dispensar algumas dessas leituras. Os parametros de leitura adotados podem ser
em termos de aceleracdo (salienta componentes de altas frequéncias), velocidades
(indicado para a maioria das faixas de aplicacdes, legado da maioria dos transdutores) e
deslocamentos (baixas frequéncias). Quanto aos limites de vibracdo, sdo definicbes
Importantes para a tomada de decisdo no gerenciamento da manutengdo. Na auséncia
destas informacbes no manual, podem-se adotar normas especificas até que determinado
historico e niveis de vibracdo sejam identificados por monitoramento (MIRSHAWAKA,
1991). A interpretacdo das informacgdes de vibragdo é a chave em usar a analise da
assinatura vibratéria em manutencdo preditiva. E a habilidade para diferenciar perfis
normais e anormais de vibracdo, que é a base para os métodos usados para identificar e
quantificar as causas raizes de falhas como desgastes, folgas, desalinhamentos de eixos,
etc. Requer-se também a compreensdo da dinamica da maquina e como forcas criam
freqUéncias Unicas de reposta que sdo entdo associadas aos componentes (MOBLEY,
1999).

Equipamentos basicos para medida das vibracdes: as medidas de vibracdo séo
obtidas pela instrumentacdo - montagem dos sensores inerciais em pontos estratégicos do
helicoptero (neste caso, para se capturar o sinal mais representativo, e em menor n°
possivel, por razbes de custo e otimizacdo operacional), e um detector de fase
(estroboscapio, se via emissdo de luz, transdutor magnético ou tacémetro), que estabelece
uma posicédo de referéncia para a definicdo da fase. (MIRSHAWAKA, 1991). Todos séo
conectados a um dispositivo analisador portatil integrado para processamento desses

sinais, isto é, para converter os sinais elétricos por aqueles fornecidos na grandeza
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aceleracdo por unidade de tempo em azimute; executar uma FFT; aplicar filtro de faixa
regulavel para selecionar a freq. rotativa (neste caso, a do rotor principal 1Q); e armazenar
os resultados. Alguns geram alarmes e oferecem apresentacdo grafica. As informacoes
ainda podem ser transferidas pelo usuério para computadores mais potentes a fim de
computar andlises mais sofisticadas, como de diagnosticos e até progndsticos, por
exemplo (MOBLEY, 1999). O principal transdutor inercial adotado € o acelerdmetro. Sao
construidos em quartzo ou ceramica, podem ser magnéticos, de temperatura, ou inerciais.
Esses sensores devem ser selecionados adequadamente para estarem associados a faixa de
frequéncia em que estad situada a vibracdo a ser detectada. Constitui um sensor que
converte energia mecanica em sinais elétricos. E aplicacdo do Principio Piezelétrico, isto
é, em que cristais de quarto geram uma carga elétrica (em xC) proporcional a presséo a
que esta submetido, a qual, durante o processo de calibragdo na fabricacdo, é associada a
aceleragdo instantanea do corpo ao qual esta fixo e assim solidario a suas vibragdes. Este
sinal elétrico pode ser integrado uma vez para fornecer a grandeza velocidade ou, se
integrado mais uma vez, medir o deslocamento. A fim de nédo interferir na dindmica do
movimento do corpo, devem ter massa diminuta para que sua contribuicdo seja desprezada
na massa (inércia) do sistema. (BRANDAO, 1997). A resposta do acelerdmetro (em
amplificacdo e fase) é a resposta de um sistema massa-mola (o proprio transdutor por
construcdo) excitado por sua base mdvel (a estrutura onde estd montado).

No problema de vibracdo de um sistema, o principal objetivo é garantir o
desempenho do projeto (estrutura) no que concerne a conforto, baixo ruido, durabilidade
(resisténcia a fadiga), estabilidade e controle, e qualidade de voo (em que todos o0s
momentos de arfagem, rolamento e guinada atuantes em uma aeronave em equilibrio ou
“trimada” devem ser iguais a zero). Dai, na pratica, 0 mais importante a se obter da
estrutura (e experimentalmente), é a frequéncia natural amortecida wqy (€ seus modos de
vibracdo associados) evidenciadas nas respostas transientes as condic¢des iniciais que
perturbam o equilibrio do sistema amortecido), e o fator de amortecimento (, pois ambos
se associam com o fendmeno da Ressonancia Mecéanica, a ser evitado a todo custo. Faz-se
imprescindivel conhecer a primeira para que sejam mantidas longe das frequéncias
forcadas e de forma a coibir as terriveis consequiéncias desse fenémeno da ressonancia
diretamente relacionado. Esta acdo € obtida por manipulagdo das propriedades

fundamentais de rigidez, massa e do amortecimento (sempre existente e, quando
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modelado em funcdo destes, chamado de Amortecimento de Rayleigh) (BIELAWA,
1992).

A resposta vibracional de um sistema sob ressonancia é caracterizada pela
divergéncia (em aumento linear ou secularidade) de sua amplitude e atraso de 90° em sua
fase devido a uma excitacdo externa segundo a mesma frequéncia da frequéncia natural
deste sistema. Nesta pesquisa, aborda-se a situacdo comum da resposta a uma excitacao
forcada, cuja frequéncia de aplicacdo, por isso, conduz a da resposta, dai chamada
resposta em frequéncia (Frequency Response Function — FRF é a representacdo no
dominio da frequéncia da resposta senoidal de um sistema dindmico devido a uma
perturbacdo/excitacdo igualmente senoidal) (BIELAWA, 1992). Neste grupo incluem-se
as vibracOes associadas a excitacdo por base mdvel e por transmissibilidade desta a base
do sistema.

Quando esse problema de analise de vibragdo estd em um helicéptero (ou em um
rotorcraft, generalizando para incluir os tiltrotors e tiltwings), se requer ainda o
conhecimento dos seguintes itens com suficiente precisdo: o ambiente aerodinamico (rotor
e fuselagem); as caracteristicas de resposta aerodindmica e aeroeléstica dos rotores na
forma de cargas integradas em cada cubo; as caracteristicas estruturais da fuselagem, na
forma de funcgdes precisas de resposta em freqiiéncia (fuselage mobilities); bem como as
interacGes rotores-fuselagem na forma das impedancias de cada rotor.

Considerando tudo isso, os modernos métodos tedricos para calcular esses modos
e freqliéncias proprias de uma estrutura ndo séo perfeitos, pois, também por razbes de
custo, ndo levam em consideracao todos os elementos reais que afetam o calculo. Como
estes dados geralmente ndo estdo disponiveis durante a fase de concepg¢éo do projeto, ndo
se pode utiliza-los a fim de reduzir as vibragdes. Assim, nas suas fases finais, sdo 0s
ensaios em voo que podem apontar certas necessidades de agdes corretivas a nivel das pas,
do cubo do rotor principal, da caixa de transmissdo principal e/ou da estrutura da
fuselagem, para suprimir ou atenuar o nivel vibratério ou mesmo reposicionar 0s pontos
nodais estabelecidos (pontos de deslocamento nulo).

Desta forma, como 0s processos de projeto, fabricacdo e certificagdo precisam
prosseguir mesmo sem 0 beneficio do dominio daquelas informacdes, faz-se uso de
modificacbes de projeto do tipo after the fact, que mantém as vibragbes aos niveis
aceitaveis pela autoridade aerondautica certificadora. As modificagdes estruturais

disponiveis aos projetistas concentram-se em parametros detalhados (como especificacfes
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de componentes, por exemplo, dimensdes/densidades) ou derivados (formulados
matematicamente, como distribuicdo de massa/rigidez, ou area aerodindmica efetiva), e
geralmente sdo: alteracBes de respostas estruturais por insercao estratégica de nos; uso de
sistemas ativos ou passivos de alivio de vibragGes (absorvedores/isoladores); e alteracéo
das forgas de excitacdo para minimizar as amplitudes de vibracdo (e neste caso é que se
destaca os ajustes de balanceamento e tracking).

Depois disso tudo, quando ainda ndo se consegue manter baixo como desejado os
niveis vibratorios, resta intensificar a implementacdo dos citados artificios passivos para
absorcdo ou isolamento dessas vibracBes (BIELAWA, 1992). Os primeiros, também
chamados de supressores de vibracdo (amplitude reducers ou source alleviations), podem
atuar a nivel da pa (como por exemplo, os péndulos ou bifilares, ou, no projeto da
aeronave AS355 Esquilo o chamado adaptador de frequéncia). Os ultimos sdo uma
aplicacdo do Principio da Transmissibilidade de uma fonte secundéria (ressonador ou
massa absorvedora), atuante a nivel do cubo ou da fuselagem, de forma a posicionar a
freqliéncia do conjunto em um valor intermediario entre duas frequéncias ressonantes
indesejadas (no ponto antirressonante). O projeto da aeronave AS355 Esquilo faz-se uso
de um isolador denominado foused pylon (mancal esferico), formado por ligacOes
flexiveis ndo-paralelas que restringem de forma especial 0s movimentos.

Faz-se aqui oportuno tecer alguns breves comentarios sobre fundamentos de
analise de sistemas dindmicos:

- Entende-se como modelamento analitico: adotar um conjunto de hipoteses e
simplificacGes de maneira a reduzir um sistema real a outro equivalente (representado no
diagrama de corpo livre), para que possa ser analisado através da construcdo de um
modelo matematico do mesmo. Esse, por sua vez, gera as equacles diferenciais
governantes do movimento (segundo pequenas vibracdes em torno do equilibrio) e suas
condicdes acessOrias associadas (iniciais e/ou de contorno). Dentre as técnicas de
abordagem baésicas e didaticas para dedugdo destas equagOes, citam-se: a Mecénica
Lagrangeana (segundo conceitos escalares de energia) e a Mecanica Newtoniana (baseada
em grandezas vetoriais). Em que pese a complexidade da estrutura recomendar a primeira
(mais sistematica), opta-se, neste texto, pela Gltima, dada a natureza mais intuitiva de
identificacdo dos esforcos no diagrama de corpo livre. A resolugdo destas equagdes
revelara o comportamento dindmico do modelo analitico adotado, e serd obtida

numericamente com auxilio computacional no dominio do tempo.
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- A maioria dos sistemas na engenharia é continua, e ttm um numero infinito de
graus de liberdade (pois infinitas s@o suas particulas constituintes). Na Figura 35 ilustra-
se a maioria dos inimeros subsistemas que interagem entre si. Esta combinacdo deve ser
observada na modelagem do comportamento de um helicoptero em voo (PADFIELD,
2007).

Logo, sua analise de vibracdes requer a solucdo de equacdes diferenciais parciais,
para a maioria das quais solucdes analiticas ndo existem. A analise de sistemas de
multiplos graus de liberdade, por outro lado, requer a solugdo de um conjunto de
equacdes diferenciais ordinarias (relativamente mais simples). Portanto, o homem, em
sua busca por simplificar a natureza a fim de entendé-la melhor através da simplificacdo
da analise, freqlientemente aproxima os sistemas continuos a sistemas de multiplos graus
de liberdade.
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Figura 35 — Integrantes da modelagem de um helicoptero (PADFIELD, 2007).

Diferentes métodos podem ser usados nesta acdo. Um método simples a adotado
aqui consiste em substituir a massa distribuida ou a inércia do sistema por um ndmero
finito de massas concentradas ou corpos rigidos equivalentes (dai a denominacao sistema
multicorpos). Supde-se que estas sejam conectadas por membros elasticos e de
amortecimento desprovidos de massa préopria. Tais modelos sdo chamados de sistemas de
pardmetros concentrados, de massas concentradas ou de massas discretas (que aqui séo de

cada pé e a do CG da fuselagem).
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Outro método popular dessa aproximacgédo nao adotado aqui envolve a substituicao
da geometria do sistema por um grande nimero de pequenos elementos. Esse método de
discretizacdo € conhecido como o Método dos Elementos Finitos (MEF).

- As equacBes de movimento de um sistema vibratorio, descritas em um
modelamento aeroelastico, podem ser formuladas em diferentes sistemas de coordenadas.
Para a determinacdo de solugdes das n coordenadas independentes associados as n
particulas que compdem a estrutura, requer-se descrever o movimento segundo um
sistema de n graus de liberdade. Quando discretizado, esse sistema estd sob o aspecto de
propriedades concentradas, e substitui-se uma equacdo diferencial governante do
movimento, inicialmente parcial (dependente do tempo e espaco), em n outras ordinarias
(apenas dependentes do tempo), acopladas e correspondentes aqueles n graus de
liberdade. E aqui, como mecénica newtoniana, se faz uso de representagdes vetoriais do
sistema, cujas propriedades da &lgebra linear como positividade, simetria, ortogonalidade
(independéncia linear, isto €, desacoplamento de forcas de massa e rigidez) e
ortonormalidade permitem facilitar (por fatoracdes das matrizes de massa, rigidez,
amortecimento e forca) os enfadonhos célculos numéricos de uma solucdo analitica sob
forma matricial. Mas se o sistema, também como realmente a natureza se mostra, ndo
desfrutar da superposicdo e homogeneidade da linearidade, restam ainda as analises
qualitativas (por plano de fase, por exemplo), os métodos de perturbacdo e caos, ou
segundo alguns poucos métodos numéricos por separacdo do dominio em menores
intervalos de interesse, ou ainda até insistir em uma linearizagdo em torno do ponto de
interesse. Este Ultimo € a op¢do a dotada pelo algoritmo acionado pelo codigo proposto
em ambiente MATLAB(R) para obter as solu¢des do modelo.

A Anélise Modal, neste contexto, surge como outra op¢do ndo adotada neste
trabalho académico. E uma eficiente técnica de solucdo analitica bastante favorecida
pelos recursos computacionais que se encarregam de conduzir as tarefas tediosamente
repetitivas e, por isso, propensas a erros. Como seu nome diz, esta metodologia basea-se
na chamada Transformacgdo Modal, que identifica a solucdo (deslocamento de resposta)
como uma combinacdo linear dos modos naturais de vibragdo (os autovetores da matriz
do sistema) associados a cada freqiiéncia natural (os autovalores daquela), para
desacoplar o sistema de n equagdes e n graus de liberdade fisicos e originais em um
sistema de n equagdes no espaco modal virtual para permitir solucdes analiticas e

numéricas (contudo, desta vez, segundo um unico grau de liberdade em coordenadas
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generalizadas). Qualquer conjunto de n coordenadas independentes é chamado de
coordenadas generalizadas, e podem ser grandezas comprimentos, angulos, ou qualquer
outro conjunto de nameros que definam a configuracdo do sistema a qualquer tempo
univocamente (MENEZES, 1999). Elas também sdo independentes das condigdes de
restricdo. Os autovetores, devido a sua propriedade de ortogonalidade, sdo linearmente
independentes. Isso significa que qualquer vetor no espaco n-dimensional pode ser
expresso por uma combinacgéo linear de n vetores independentes.

- Nas assuncBes simplificadoras que torna vidvel a obtencdo de solugdes
analiticas, as vezes, a precisao precisa ser sacrificada por conveniéncia.

A velocidade em voo a frente: trata-se de um dado que faz toda a diferenca na
dindmica de um helicoptero, pois quando é puramente vertical ou nula (quando tem-se o
voo pairado), ha uma caracterizagdo por uma axissimetria de esforcos inerciais e
aerodindmicos aplicado no rotor. A medida que se aumenta esta velocidade a frente,
principalmente ao longo de X, a diferenca entre estes ultimos, aplicados na pa que avanca
e na pa que recua, cria assimetrias periodicas (no tempo, ou, adimensionalmente, em
azimute) que sao evidenciadas pela carga vibracional transmitida pelo cubo a estrutura da
fuselagem (principalmente até x= 0,1 por influéncia da esteira do rotor) (SEDDON,
1990). Por isso se justifica a necessidade da liberdade de movimento em batimento
(resposta ao incremento de sustentagédo), que consequentemente requer outra em lead-lag
em resposta ao citado Efeito de Coriolis (por exemplo, se a pa sobe, surge nesta um
esforco inercial de avanco) ou até de torcdo de secdes externas das pas (corrigidas pela
imposicdo de varios tabs, ou pequenos flaps, que compensam esta tendéncia pela
aplicacdo de momentos em torno do eixo el&stico associados a variacdo do arqueamento
do perfil da secdo onde estd instalado. Na maioria das aeronaves somente 0s mais
externos sdo passiveis de ajuste pelo operador. Maiores velocidades em voo a frente para
0 cruzeiro trazem ao destaque fendmenos aeroeldsticos que atualmente limitam seu
desempenho e motivam o desenvolvimento de aeronaves compostas como, por exemplo,
os tilt-rotors Boeing V-22 Osprey ( ja& em operacdo), o BA-169 (em processo
certificatorio), e o Sikorsky X-2 (voos de ensaio).

Entende-se como certificacdo a criteriosa comprovacdo, via métodos aprovados
pelo FAA (e oOrgdos similares nos paises de operacdo), de que o projeto satisfaz os
requisitos estabelecidos por aquela autoridade aeronautica para sua operacdao segura

mediante analise de cenarios diversos, sob as piores hipoteses. Nesta atual analise, impera
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a complexidade associada aos modelos estatisticos probabilisticos e a integracdo de
multiplos subsistemas envolvidos, tanto embarcados como baseados em solo. Como o
FAA ndo certifica nenhum sistema cujo nivel de criticalidade (severidade das
consequéncias de sua falha) seja classificado como catastréfico, requer-se a validagdo
rigorosa de todas as técnicas de monitoramento, algoritmos, parametros e critérios de
rejeicdo. A Norma DO-178B (intitulada Software Considerations in Airborne Systems
and Equipment Certification), por exemplo, é um critério criado pela RTCA (Radio
Technical Commission for Aeronautics) para certificacdo de software embarcado como
sistemas de microcomputador (COSTA, 2009).

Recursos como prognosticos com limites acompanhados por risk assessment e
monitoramentos continuo de diagndstico sdo imprescindiveis para qualquer operador nédo
incorrer em manutencBes desnecessarias. Essas podem ser motivadas por falsos alarmes
causados por erros de sensores ou do processamento pelo software. Podem ser decididas
sob uma Optica de se evitar um prejuizo inaceitavel de imagem pela responsabilidade
civil, quando atribuida a um acidente resultante de um comprometimento conhecido
ocorrido a continuidade da aeronavegabilidade. Por isso, ndo devem ser descartados
custos com a necessidade de treinamento e dos desafios inerentes a uma mudanca de
cultura organizacional, a fatores humanos e ao gerenciamento dos recursos de cabine, da
tripulacdo ou da corporagdo (CRM), e/ou ainda da manutencdo (MRM)), intrinsecas a
futuras tomadas de decisdo. Sdo algumas fronteiras de avanco do conhecimento nessa
linha de pesquisa: integragdes HUMS/CVR/FDR; transmissfes automaticas de dados via
Internet (eliminando cartbes de armazenamento a bordo e permitindo analises em tempo-
real pelas estagfes de monitoramento no solo); e tecnologias de monitoramento da
condig&o estrutural (Structure Health Monitoring - SHM) em materiais compostos, como
as pas.

Embora ndo sejam apresentados neste texto dados mais detalhados sobre os
HUMS, nas referéncias, cita-se um artigo (GONZALEZ, DE ANDRADE, 2009) que se
propdem a apresentar, como um painel pratico, um breve sumario qualitativo desses
sistemas, segmentado em: histérico e evolucdo do mercado; arquitetura; beneficios,
desvantagens, limitacdes; desafios da certificacdo; e perspectivas de aplicacdo. Acredita-
se que motivagdes econdmicas mantenham 0s atuais investimentos nesta tecnologia por
parte dos players, garantindo vantagens competitivas como preciosos diferenciais do

disputado e crescente mercado mundial de desenvolvimento de helicopteros.
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APENDICE C: ALGUMAS EXPRESSOES MATEMATICAS SEGUNDO ITEM
E PAGINA DO TEXTO A QUE PERTENCEM
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ANEXO 1 - ENSAIOS EM VOO - RELATORIO E DOCUMENTOS
PERTINENTES

OBJETIVO GERAL

Determinar, experimentalmente, as caracteristicas do perfil vibratério da aeronave AS 355 F2 Esquilo
Bimotor, em apoio a pesquisa de mestrado do ITA.

OBJETIVO (S) ESPECIFICO (S)

Determinar o nivel vibrat6rio nas seguintes condicoes:

- rotor balanceado e dentro do “tracking”;

- rotor desbalanceado (em duas situacdes diferentes); e
- rotor balanceado e fora de “tracking”.

AERONAVE |MATRICULA| PESO | C.G./Trim CONFIGURACAO
H-55 FAB 8811 ASD ASD Lisa e sem cargas externas.
SOLICITANTE MISSAO |TP DE VOO | POUSOS | TRIPULACAO DATA
ITA 20HTOL | 02:00 o6 | 7 E(F)’(/MC/
MINIMOS METEOROLOGICOS AREA COMUNICACAO COMBUSTIVEL MINIMO
Base (SBSJ): VMC Area A (SBSJ) Solo :121.90 MHz |Partida: 60%
Area: VMC Torre :118.50 MHz Pouso: 12% ou acendimento

APP  :129.05MHz |da luz “Fuel’.
Tatico :124.10 MHz

INSTRUMENTACAO

De bordo: Vi, Zpi, Tq, T4, 6, ®, Nr, Qcomb e Ti.

Extra: equipamento ACES P2020 instalado (com dois conjuntos de acelerémetros instalados nas posigcdes
definidas conforme o manual de manutencéo: um para o eixo Y, localizado no mastro do rotor principal; um
para o eixo Z, no piso frontal esquerdo; e um sensor magnético no platd fixo).

LIMITES DA AERONAVE LIMITES DO ENSAIO

Todos os previstos no manual da aeronave. Nivel vibratério maximo: 6 da tabela de vibracéo,
conforme Anexo A,ou IPSem Y e Z<0,7.

Caso o valor do IPS seja superior a 0,7, 0 ensaio
poderéa continuar, desde que o PP considere o grau
de vibracdo ainda inferior a 6. Desta forma, o voo nao
podera ser executado com grau de vibragao superior
a b.

SEGURANCA

No caso de vibracdo excessiva em voo, pousar imediatamente, cortar 0s motores e reajustar o
balanceamento e “tracking” do rotor principal.

Deveré ser verificado, através de giro no solo, o nivel vibratério da aeronave apds cada nova variacdo de
numeros de placas ou de angulo do “tab”.

PREPARACAO




130

Instalar o equipamento Vibrex na aeronave (ACES P2020).

Confeccionar ficha de peso e CG.

Verificar se os acelerébmetros, o captor magnético e as cablagens estdo devidamente instalados. No inicio
dos ensaios, caso o nivel de vibracdo néo esteja dentro dos limites acima apresentados, deverdo ser feitas
as correcdes das vibracdes horizontais e verticais pela equipe de manutencdo do GEEV.

BRIEFING

Antecedéncia de 01:00 h do horario de decolagem.
Padronizar os procedimentos para anotacdo de dados.
PP - briefing geral da misséo.

EP - briefing especifico da misséao.

ANALISE DE RISCO

Baixo, conforme Anexo A.

INSPECAO EXTERNA

Verificar o estado geral dos amortecedores do trem de pouso e das pas / cabeca do rotor.

Confirmar se o numero de “placas de balanceamento” e os angulos dos “tabs” n° 5 e 6 de cada pa estéo
conforme solicitado pelo ensaio.

INSPECAO INTERNA

Conforme PMV.

Todos o0s pontos apresentados nessa Ordem de Ensaios serdo executados,
sequencialmente, com o rotor principal da aeronave em cada uma das condicbes
apresentadas na Tabela 1.

TABELA 1
CONDIGOES DE BALANCEAMENTO E “TRACKING” DO ROTOR PRINCIPAL
CONDICAO ESTADO DO ROTOR
L Rotor balanceado e com “tracking” correto, tendo como referéncia os
parametros do manual de manutengéol.
5 P& amarela com duas “placas de balanceamento” a menos ou a mais que na
condicdo 1 e todas as demais conforme a condicéo 1.
3 Rotor balanceado e com “tracking” correto, com nimero de placas nas pas
conforme a condicédo 1.
4 P& vermelha com duas “placas de balanceamento” a menos ou a mais que na
condicdo 1 e todas as demais conforme a condicdo 1.
5 Rotor balanceado e com “tracking” correto, com nimero de placas nas pas
conforme a condicédo 1.

1 Ver Tabela 2
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6 Pas balanceadas conforme a condicéo 1 e apenas a pa amarela com 1 grau a
menos no “tab” n° 5 do que na condicédo 1.
E Rotor principal com numero de placas nas pas e angulo no “tab” n° 5
conforme a condicéo 1.

A Tabela 2 apresenta os parametros de balanceamento e “tracking” corretos, para a
frequéncia de 1Q, segundo 0 manual de manutencao.

TABELA 2

BALANCEAMENTO E “TRACKING” CORRETOS PARA A FREQUENCIA DE 1Q
SEGUNDO O MANUAL DE MANUTENGCAO (MET 62.10.00.603)

CONDICAO DE VOO BALANCEAMENTO “TRACKING”
Giro no solo Y < 0,30 IPS (trem de pouso alto) “Tracking” < 6 mm
Voo pairado DES Y <0,2 IPS “Tracking “< 6 mm
Voo nivelado na PMC YeZ<0,2IPS “Tracking” < 20 mm
Curvas ¢ = +45° na PMC Z<0,35IPS N&o h&

Para alterar a condicdo de balanceamento e “tracking” do rotor, conforme
apresentado na Tabela 1, a aeronave deve estar no solo e com os motores desligados.
Caso a adicdo ou a retirada das placas ou alteragdo do angulo do “tab” resulte em
elevacdo do nivel vibratério, no solo, acima do limite do ensaio, desligar os motores e
reduzir o nimero de placas / dngulo alterado.
Para as condi¢cbes de ensaio numero 3, 5 e 7 serdo executadas apenas os pontos de
ensaios 1 e 2 desta OE (antes da partida e giro no solo). Caso seja verificada variagdo do
nivel vibratorio entre as condi¢des descritas nos pontos 1, 3, 5 e 7 da Tabela 1, a aeronave
devera ser reabastecida com a quantidade existente na condi¢ao inicial 1.

Ponto | 1 | ANTES DA PARTIDA

Prioridade |Mandatério

Objetivo Registrar as condigdes de balanceamento e “’tracking” das pas do rotor principal.

Condicbes |Antes da partida dos motores

Associadas

Anotacdes: numero de placas e angulo do “tab” de cada pa.

Distribuicdo de cargas na nacele

namero de placas

angulo do “tab”

Condicao 4) Pa vermelha com duas
“placas de balanceamento”

namero de placas

angulo do “tab”

Condicao 6) p4 amarela com 1 grau
a menos no “tab” n° 5 do que na
condicéo 1.

namero de placas

angulo do “tab”

Ponto | 2 | GIRO NO SOLO

Prioridade | Mandatério

“tracking”).

Anotagdes| Zpi, Ti, vento (D/1), Qcomb, Nr, Tq, 6, ®, grau de vibragéo e nivel vibratério (RPM
e fase médias da frequéncia 1Q na dire¢cdo Z e Y, bem como a condi¢do do
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Ponto | 3 | vOO PAIRADO DES Prioridade |Mandatério
Objetivo Verificar a vibragao da aeronave em v6o pairado dentro do efeito solo.
Condi¢cdes |Realizar um vo pairado a 2 m do solo, aproado com o vento; Vibracio nivel 6
Associadas . Ibracao nivel 6.
Limites IPSemY e Z<
0,7.
Execucdo |ApoOs estabilizado, acionar a gravagcdo do equipamento Aces
P2020 (clique “enter” na respectiva pagina). Faixa N/A
Tolerancia |N/A
Seguranca |Caso os valores de IPS em Y e Z estejam acima do limite do ensaio, diminuir a velocidade,
pousar assim gue possivel, desligar os motores e reduzir o nimero de placas / angulo alterado.
Anotacdes |Vi, T4, Zpi, Ti, Qcomb, Tq, Nr, grau de vibracao e nivel vibratério (RPM e fase médias da
frequéncia 1Q na direcdo Z e Y, bem como a condigéo do “tracking”).
Ponto |4 |VvOO NIVELADO NA PMC Prioridade |Mandatério
Objetivo Verificar a vibragcdo da aeronave na Vh.
Condi¢cBes |QNE.
Associadas |Zpi = 3000 ft. Vibragéo nivel 6.
PMC. Limites IPSemY e Z<
Executar nas condi¢des 1, 2, 4 e 6 apresentadas na 0,7.
Tabela 1.
Execucdo |ApOs estabilizado, acionar a gravacdo do equipamento Aces  |Faixa Zpi + 100 ft
P2020 (clique “enter” na pagina “PMC”). Toleranci Zpi + 50 ft
olerancia |\ """
Seguranca |Caso os valores de IPS em Y e Z estejam acima do limite do ensaio, diminuir a velocidade,
pousar assim gue possivel, desligar os motores e reduzir o nimero de placas / angulo alterado.
Anotacbes |Vi, T4, Zpi, Ti, Qcomb, Tq, Nr, grau de vibracao e nivel vibratério (RPM e fase médias da
frequéncia 1Q na direcdo Z e Y, bem como a condigdo do “tracking”).
Ponto |5e 6 | CURVAS ¢ = +45° NA PMC Prioridade | Mandatério
Objetivo Verificar a vibragdo da aeronave na Vh.
Condicbes |QNE.
Associadas |[Inicio na Zpi = 3000 ft. Vibracéo nivel 6.
PMC. Limites IPSemY <0,7.
b = +45°, Altura minima =
Executar nas condi¢des 1, 2, 4 e 6 apresentadas na Tabela 500 ft AGL.
1.
Execucao Apobs estabilizado em PMC e ¢ = 45°, acionar a gravacéo do |Faixa N/A
equipamento Aces P2020 (clique “enter” na respectiva .
2. ~ . |Vit2kt
pagina). Tolerancia | 5o
Repetir para ¢ = - 45°. ¢+
Seguranca |Caso o valor de IPS em Z esteja acima do limite do ensaio, diminuir a velocidade, pousar
assim que possivel, desligar os motores e reduzir o nimero de placas / &ngulo alterado.
Anotacdes Vi, Zpi, Ti, Qcomb, Nr, Tq, T4, ¢, grau de vibragéo e nivel vibratério (RPM e fase médias da

frequéncia 1Q na direcdo Z e Y, bem como a condigdo do “tracking”).
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e ] DEPARTAMENTO DE CIENCIA E TECNOLOGIA

) (= AEROESPACIAL

INSTITUTO TECNOLOGICO DE AERONAUTICA
SOLICITACAO DE ENSAIO

SE N°OL/ITA Campo Montenegro, 20 de abril de 2010.

1 - ABERTURA DO PROCESSO

As vibracdes em helicépteros sdo uma evidéncia clara dos
fendbmenos aeroelasticos dominantes na peculiar dindmica do
movimento rotativo de suas asas, e a contribuicdo do rotor
principal é a parcela primordial de excitacdo periddica aplicada a
fuselagem, dentre todos seus sistemas rotativos. As perturbacdes de
“tracking” e desbalanceamento sdo geralmente relacionadas a
resposta em 10 na fuselagem. Ocasionais problemas de
desbalanceamento de massa e fora de “tracking” (fora de posigdo) de
suas pas sdo desajustes previstos bem comuns durante a vida
operacional da aeronave. No contexto de manutencdo preditiva, se
justificativa o estudo de um sistema que pode ser desenvolvido para
detectar o tipo de defeito existente no rotor principal pelo
monitoramento regular de sua condicdo real de operacdo, a partir
das medidas das caracteristicas de vibracéo obtidas por
acelerdmetros instalados na fuselagem. Tal sistema pode ser
embarcado no contexto dos sistemas do tipo "HUMS" ("Health and
Usage Monitoring Systems"), o que permite criar uma programacio
para o reparo.

O objetivo deste estudo, tema da dissertacdo de mestrado do
Capitdo-de-Corveta Rafael de Abreu Gonzadlez (MB), matriculado no
Programa de Pés-Graduacdo em Engenharia Aerondutica e Mecénica sob
a area Mecédnica do Voo-PGEAM-V, é a concepcdo de um sistema que
possa detectar defeitos diversos na cabeca do rotor a partir das
medidas de vibracdo na fuselagem, e ainda, propor os ajustes ou
procedimentos corretivos necessarios por ocasido do prdéximo pouso.
A validacdo do algoritmo desenvolvido serd por comparacdo com dados
experimentais de campanhas de ensaios em vbo.

1.1 - SOLICITANTE (*)

Instituto Tecnoldgico de  Aeronautica - Divisdo de
Engenharia Aerondutica.

1.2 - RESPONSAVEL PELA SE (*)

Nome: Rafael de Abreu Gonzalez
Local de trabalho: ITA/ Div. Eng. Aer
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1.3 - GRAU DE SIGILO (*) OSTENSIVO.

1.4 - LOCAL, DATA E INFORMACOES GERAIS DO ENSATIO

Dezembro de 2010, Aerddromo de Sdo José dos Campos / SP e
area A.

2 - OBJETIVO DO ENSAIO (*)

Determinar experimentalmente, nos perfis de voo previstos
em Manual de Manutencgdo, todas as caracteristicas do perfil
vibratdério da aeronave AS 355 F2 Esquilo Bimotor nas condigdes:
rotor balanceado e dentro do “tracking”; rotor desbalanceado em
duas situacdes diferentes, uma de cada vez, e rotor balanceado e
fora de “tracking”.

2.1 - OBJETIVOS ESPECIFICOS

Obter o perfil de vibracdes da aeronave, em amplitude e
fase, oriundas da excitacdo produzida pelo rotor principal,
primeiramente na condicdo dentro das tolerédncias e em seguida fora
delas, nas situacgdes: com uma péa desbalanceada; com uma outra pa
desbalanceada; e por fim com o rotor Dbalanceado e fora de
“tracking”.

3 - MEIOS DE ENSAIO (*)

3.1 - ITEM A SER ENSAIADO (*)

Aeronave AS 355 F2 esquilo bimotor, representativa de
série.

3.1.1 - CONFIGURACAO DO ITEM

Lisa e portas fechadas.

3.1.2 - INSTRUMENTACAO DO ITEM

Dados a serem obtidos com dois conjuntos de acelerdmetros
instalados nas posigdes definidas conforme o manual de manutencdo:
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- um para o eixo Y, localizado no mastro do rotor
principal;

- um para o eixo Z, no piso frontal esquerdo; e

- um sensor magnético no platd fixo.

Para 1isso, serd utilizado o equipamento Aces P2020 do
pertencente a Secdo de Manutencdo do GEEV.

3.2 - AERONAVE PLATAFORMA (*) AERONAVE AS 355 F2 ESQUILO BIMOTOR.

3.2.1 - CONFIGURACZAO (OES) DA AERONAVE

Todos 0s voos serdo realizados com O mesmo peso e valor de
centragem do primeiro voo.

4 - ENSAIOS A REALIZAR (*)

Serdo realizados 0s seguintes pontos de ensaios:

1) giro no solo com manete na posigdo voo;

2) Pairado a 2 m do solo, aproado com o vento;

3) Voo nivelado em PMC; e

4) Curvas na PMC, a esquerda e a direita, com inclinacdo de
45°,

Todos os pontos serdo executados com o rotor principal em
cada uma condicdes:

1) rotor balanceado e dentro do “tracking”, tendo como
referencia os parémetros do manual de manutencédo;

2) pa amarela com uma placas de balanceamento a menos e
todas as demais pés balanceadas;

3) pad vermelha com uma placas de balanceamento a menos e
todas as demais pas balanceadas; e

4) pés balanceadas e apenas a pa amarela com o tab 1° a
menos do tracking ideal.

As referencias do manual de manutencdo para rotor
balanceado e com “tracking” perfeito séo:

- giro no solo e voo pairado a 2 m, para 1Q, na direcdo Y <
0,2IPS e tracking < 6 mm;

- voo nivelado em PMC, para 1@, na direcédo Z < 0,2 IPS e
tracking < 20 mm; e

- curvas com inclinacd&o de #45° em PMC, para 1Q, na direcéo
Z < 0,35 IPS.



5 - RECURSOS (*)

5.1 - PESSOAL 1 PP, 1 EP E 1 MECANICO DE H-55.

5.2 - MATERIAL ACES P2020.

5.3 - ESFORCO AEREO

Duas horas de vdo distribuidas conforme a Tabela 1.

TABELA 2

ESFORCO AEREO
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Aeronave

Atividade

Horas

rotor balanceado e dentro do “tracking”, tendo como referencia
0s parametros do manual de manutenc&o.

pa amarela com uma placa de balanceamento a menos e todas
as demais pas balanceadas

pa vermelha com uma placa de balanceamento a menos e
todas as demais pas balanceadas.

pas balanceadas e apenas a pa amarela com o tab 1° a menos

do tracking ideal.

6 - RESPONSABILIDADES (*)

6.1 - GEEV: Execucdo do ensaio e fornecimento dos dados.

6.2 - DADOS A SEREM GERADOS NO ENSAIO (¥*)

O GEEV fornecerd os arquivos dos voos em *.adf

fornecido pelo Aces P2020).

7 - SEGURANGCA todos os limites do pmv serdo respeitados.

(formato

Responsavel pela SE
CC (EN)Rafael de Abreu Gonzélez




FOLHA DE REGISTRO DO DOCUMENTO

1. CLASSIFICACAO/TIPO R. DATA B. REGISTRO N° U. N° DE PAGINAS

DM 25 de janeiro de 2012 |DCTA/ITA/DM-099/2011 136
5. TITULO E SUBTITULO:

Analise preditiva na detec¢do de falhas no rotor principal com foco na vibragdo em um helicoptero
segundo a filosofia HUMS
6. AUTOR:

Rafael de Abreu Gonzalez
7. INSTITUICAO(OES)/ORGAO(S) INTERNO(S)/DIVISAO(OES):

Instituto Tecnolégico de Aerondutica - ITA
8. PALAVRAS-CHAVE SUGERIDAS PELO AUTOR:

\vibragdo — manutencdo preditiva- helicopteros — HUMS — deteccéo de defeitos - monitoramento
9. PALAVRAS-CHAVE RESULTANTES DE INDEXAGAO:

\Vibracdo; Manutencdo preditiva; Deteccdo de falhas; HelicOpteros; Aeronaves de asas rotativas;
Engenharia aeronautica.

10. APRESENTAGAO: X Nacional Internacional
ITA, Sdo José dos Campos. Curso de Mestrado. Programa de Pés-Graduagdo em Engenharia Aeronautical
e Mecanica. Area de Mecanica do Véo. Orientador: Donizeti de Andrade; Co-orientador: Ariosto

Bretanha Jorge. Defesa em 09/12/2011. Publicada em 2011.
11. RESUMO:

Este trabalho posiciona-se no contexto do desenvolvimento tecnolégico agregado crescentemente ao
mercado de helicdpteros pelo HUMS (Health and Usage Monitoring System), cuja filosofia traz, além de
reducdo dos custos de manutencdo, enorme avango na garantia da aeronavegabilidade continuada, e,
consequentemente, no nivel de seguranca de voo, preservando vidas e material. Suas inovacoes
associadas orbitam em torno de diagnésticos antecipados e de prognésticos de falha apontados em tempo
real por algoritmos dedicados, a partir do tratamento de dados coletados por sensores de vibragéo. Dessa
possibilidade de se assegurar, preditivamente, uma extensao da vida Gtil de componentes e a substituicéo
destes sempre antes que a falha ocorra, emerge a motivagdo dessa pesquisa. Seu objetivo é apresentar um
modelamento analitico simplificado para a andlise do sinal de vibragdo monitorado na estrutura de uma
laeronave qualquer de asas rotativas, em deteccdo a defeitos equivalentes a um desbalanceamento e out-of]
tracking das pés. Essas sdo as degradagbes mais comuns do rotor principal, maior fonte das excitagfes
periddicas transmitidas a fuselagem, cujas respostas vibratorias sob andlise estdo limitadas a frequéncial
fundamental de 1 per rev. Essas respostas vibratdrias foram simuladas numericamente em ambiente
computacional MATLAB(R). O problema direto é apresentado em duas partes: a modelagem do sistema
fuselagem-rotor convencionado como isotrépico, seguida da parte que introduz as anisotropias que
simulam os defeitos geradores das informacdes de amplitude e fase das vibragdes resultantes. Como
aplicacdo do método, solugdes do sistema ndo-linear que governa as equacgdes sdo comparadas com
resultados experimentais de ensaios em voo em uma aeronave tipica com rotor principal tri-pa por meio
de simulacdo, através de medidas em dois pontos da fuselagem definidos em manual pelo fabricante da

aeronave.
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