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RESUMO

ZANQUETA, R.C.S. Estudo de modelos de amortecimento para um helicéptero
em ressonancia de solo. 2024. 59 p. Trabalho de Conclusao de Curso (Graduacao em
Engenharia Aerondutica)-Faculdade de Engenharia Mecanica, Universidade Federal de

Uberlandia, Uberlandia - MG, 2024

Os helicopteros caracterizam-se por serem aeronaves de asas rotativas cuja sustentacao
provém da rotacao das pas. Dentre os movimentos que a pa descreve durante o seu movi-
mento rotacional, o Avango e Atraso ( Lead-Lag ), caracteriza-se como o mais importante
desses movimentos para este trabalho . Esse tipo de movimento das pas, sob certas circuns-
tancias, pode causar um desbalanceamento dinamico no rotor principal, de forma que o
rotor passe a excitar a fuselagem. Caso essa frequéncia de excitacao seja igual a frequéncia
natural da fuselagem, a aeronave pode vir a entrar uma condicao de ressonancia de solo e
por consequéncia o comprometimento estrutural da aeronave. Esse tipo de efeito, em um
caso particular, ocorre quando a aeronave encontra-se em solo apoiada em seu trem de
pouso dal o nome de ressonancia de solo. Algumas caracteristicas construtivas da aeronave,
como o tipo de rotor principal, podem expor a aeronave a uma maior probabilidade de
ocorréncia desse fendmeno. Felizmente existem alguns tipos de amortecedores de vibracao
que podem ser implementados para modificar a frequéncia natural da fuselagem e assim
evitar a ocorréncia do efeito de ressondncia de solo. Este trabalho tem a intencao de
comparar alguns modelos de amortecimento propostos como o Amortecedor Linear, NES
( Non Linear Energy Sink ) e o TVNES (Time Variable Non Linear Energy Sink ), no que
refere-se ao comportamento das amplitudes das vibragoes apos a implementagao desses
modelos.

Palavras Chave: Ressonancia, Ressonancia de solo, NES, Amortecedor Dindmico de
Vibracao, TVNES, Helicopteros



ABSTRACT

ZANQUETA, R.C.S. Study of vibration dampers for a helicopter in ground
resonance. 2024. 59 p. Trabalho de Conclusao de Curso (Graduacao em Engenharia

Aerondutica)-Faculdade de Engenharia Mecénica, Universidade Federal de Uberlandia,
Uberlandia - MG, 2024

Helicopters are characterized as rotary-wing aircraft whose lift comes from blade’s rotation.
Among the movements that the blade describes during its rotational motion, the Lead-Lag
is characterized as the most important of these movements for this work. This type of
blade movement, under certain circumstances, can cause a dynamic imbalance in the main
rotor, causing the rotor to excite the fuselage. If this excitation matches the fuselage’s
natural frequency, the aircraft may enter a ground resonance condition and consequently
compromise the aircraft’s structural integrity. This type of effect, in a particular case,
occurs when the aircraft is on the ground supported by its landing gear, hence the name
ground resonance. Some constructive characteristics of the aircraft, such as the type of main
rotor, may expose the aircraft to a higher probability of occurrence of this phenomenon.
Fortunately, there are some types of vibration dampers that can be implemented to modify
the natural frequency of the fuselage and thus avoid the occurrence of the ground resonance
effect. This work intends to compare some proposed damping models such as the Linear
Damper, NES (Non-Linear Energy Sink), and TVNES (Time Variable Non-Linear Energy
Sink), regarding the behavior of vibration amplitudes after the implementation of these
models.

Keywords: Ressonance, Ground Ressonance, Dynamic Damper, NES, TVNES, Heli-
copters.
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1 INTRODUCAO

As origens do helicéptero remontam de finais do século 15 com a concepgao do
polimata Leonardo Da Vinci de um aparato, construido com linho engomado, madeira
e arames e denominado "Parafuso Helicoidal Aéreo"(Figural). Apesar desse invento ter
surgido em um momento em que os estudos sobre aerodinamica ainda eram muito ru-
dimentares ele pode ser denominado como um dos primeiros aparatos que lembravam
vagamente um helicéptero moderno e que assim como esse ultimo também realizava pou-
sos e decolagens na vertical. Segundo Da Vinci o dispositivo poderia, se bem construido,

"perfurar'o ar com sua espiral e a partir disso conseguiria empuxo para ganhar altitude.

Figura 1 — Reproducao do dispositivo proposto por Davinci.

Fonte: Hubschraubermuseum, Biickeburg (2013).

Propulsionado por tragdo bragal humana, como demonstra a figura, esse dispositivo
nunca chegou a ser construido e testado, a excecao de algumas réplicas nao funcionais
dispostas em museus ao redor do globo.

Por volta do inicio do século 20 dispositivos mais elaborados, funcionais e seme-
lhantes aos helicopteros atuais foram construidos. Os principais nomes que encabegaram
esses novos desenvolvimentos foram Igor Sikorsky, Henrich Focke e Louis Breguét . Tais
maquinas tinham em comum com os helicopteros atuais o fato de o seu controle de ati-
tude ser efetuado por meio da deflexao das hélices e que ficavam ligadas a algum tipo de

propulsao. A Figura 2 demonstra as diferentes configuracoes de rotores dessas aeronaves
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Figura 2 — Modelos de Focke (a), Breguét(b) e Sikorsky(c) .

Fonte: (a)Uknown (1936) ,(b)Hubschraubermuseum (2019),(c)Uknown (1939)

Se no passado os helicopteros eram restritos a apenas alguns modelos de aeronaves e
aplicacoes bem restritas, atualmente os helicopteros sdo de amplo uso. Desde o transporte
de passageiros até o socorro acromédico, valem-se da versatilidade dessa maquina e de um
dos mais importantes e valiosas caracteristicas dessa maquina, que ¢ o pouso e decolagem
vertical, sem a necessidade de percorrer uma pista para realizar a decolagem.

De acordo com os dados de 2020 da Figura 3 a frota atual de helicopteros ¢é estimada

em pelo menos 50.000 unidades.

Figura 3 — Frota mundial de helicépteros.

40,000

2000 2001 2002 2003 2004 2005 2004 2007 2008 2009 2010 2011 2012 2013 2014 2015 2006 2017 2018 2019 2020

- Turbine _ Piston

Fonte: FlightGlobal (2020).

Segundo algumas estimativas a frota mundial de helicépteros deve crescer por
volta de 14% a 19% na préxima década (IBA, 2023). Frente a essa grande quantidade
no nimero de aeronaves realizando diversas decolagens e pousos um dos efeitos que uma
aeronave desse tipo pode experienciar ¢ a ressonancia em solo. Tal efeito caracteriza-se
por infringir ao aparelho uma vibracao extremamente intensa levando a severa degradacao
da controlabilidade da aeronave. Alguns autores como Huang e Zhou (2019) sugeriram
algumas formas de alterar essa condi¢ao de ressonancia com a utilizacao de dispositivos
como o TVNES de forma a mitigar o a ressonancia de solo. Também outros autores,

como Coelho et al. (2019) e Bergeot, Bellizzi ¢ Cochelin (2016) puderam verificar que
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o Amortecedor Linear e o NES ,respectivamente, como formas de diminuir as oscilagoes
da fuselagem. O presente trabalho tem a intencao de avaliar a capacidade desses trés
dispositivos em mitigar a ressonancia em solo, ou ao menos diminuir as amplitudes de

vibragao da fuselagem do helicoptero.

1.1 OBJETIVO GERAL

Esse trabalho tem a intencao de comparar diferentes modelos de amortecedores
de vibragao visando a diminuicdo da amplitude de vibracao da fuselagem, através da
implementacao, para um helicoptero em condi¢ao de ressonancia de solo, dos seguintes
tipos: Amortecedor Dinamico de Vibracao, NES e TVNES.

1.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

o Analisar a amplitude da fuselagem para diferentes valores de amortecimento

das pas do rotor principal.

o Comparar a capacidade dos diferentes modelos de amortecimentos em diminuir

a as amplitudes de vibragao da fuselagem do helicoptero.

o Avaliar a influéncia da velocidade de rotagao das massas rotativas do TVNES
na amplitude das vibragoes da fuselagem para o helicoptero em condi¢ao de

ressonancia de solo.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Um dos primeiros artigos a respeito do efeito de ressonancia em solo é creditado a
Coleman e Feingold (1957) tal trabalho caracteriza-se por ser um dos primeiros a propor
uma teoria que pudesse prever a ocorréncia do efeito de ressonancia de solo. Através da
transformada de Coleman é possivel transformar as equagoes que descrevem a dinadmica
das pés e da fuselagem de coordenas moveis para coordenadas fixas. Essa troca ocorre afim
de seja possivel analisar a estabilidade do sistema dindmico do helicéptero e identificar as
frequéncias de rotacao do rotor principal em que ocorre a ressonancia de solo através da
analise dos autovalores do sistema dindmico (SOUZA, 2018).

A utilizacao bem sucedida de um amortecedor de vibracao para a diminuicao das
amplitudes de oscilagao da fuselagem foi possivel ser observada em Coelho et al. (2019),

como demonstra a Figura 4:

Figura 4 — Graficos obtidos para w = 4.8H z, sendo w a frequéncia de rotacao do rotor
principal .

O=4842

s) ; tis)
Fonte: Coelho et al. (2019).

No primeiro grafico acima o helicoptero encontra-se na condicdo de ressonancia
de solo sem nenhum amortecedor de vibracao implementado e no segundo grafico é de-
monstrado a resposta para uma condigdo em que foi implementado o ADV (Amortecedor
Dindmico de Vibragao). O modelo de ADV utilizado é caracterizado por ser do tipo
passivo, de forma que ele funciona de forma auténoma, e nao possui nenhum sistema de
controle. De acordo com Del Claro (2016) os ADV’S sao capazes de reduzir ou eliminar a
vibracao de uma estrutura para uma frequéncia especifica para qual o sistema estrutura +
ADV foi projetado. Um outro modelo de amortecimento muito semelhante o ADV, o NES,
que diferente do primeiro utiliza uma mola nao linear, tem a capacidade de estabilizar um

sistema que apresente instabilidades em amplo espectro de frequéncias (SOUZA, 2018).
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No artigo de Bergeot, Bellizzi e Cochelin (2016) (Figura 5) é possivel observar a utilizagao
do NES de forma a obter tanto a supressao total do efeito de Ressonédncia em solo quanto

a diminuicao da amplitude da fuselagem.

Figura 5 — Utilizagdo do NES e ressonancia de solo.

o

| —— wihout NES
_| —wan nES

Fusalage, w(t) (m)

0 500 1000 1500 2000
ts)

o

Fuselage, y(t} (m)

0 500 1000 1500 2000
t(s)

3]

Fuselage, y(t) (m)

0 300 1000 1500 2000
tis)

a

Fuselage. yit) (m)

] 800 1000 1500 2000
t(s)

Fonte: Bergeot, Bellizzi ¢ Cochelin (2016).

Importante observar que nos graficos abaixo, conforme vai-se diminuindo o amor-
tecimento das pas ( da figura A para a D), menor vai sendo a capacidade do NES de
suprimir totalmente o efeito de ressonancia de solo.

O TVNES tem uma configuragdo semelhante ao NES. Um aspecto em que os dois
sao idénticos ¢é o fato de o seu funcionamento basear-se na utilizacao de uma mola nao
linear e um amortecedor. Eles se diferenciam no fato de que atrelado a massa oscilante do

TVNES, existe um par de massas que rotacionam ao redor dessa massa oscilante, de forma
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que essa velocidade de rotagao pode ser alterada e dessa forma tem-se um absorvedor de
vibracao que possui mais um parametro que pode ser modificado a fim de que seja obtido
de forma satisfatéria a atenuacgdo das vibragoes de uma estrutura. Morais et al. (2023)
propoem um modelo de absorvedor de vibragao baseado em um sistema variante no tempo.
O referido sistema foi proposto por Huang e Zhou (2019) (Figura 6) e é constituido por
uma massa central na qual ¢ acoplada duas massas menores que se ligam nessa massa
maior através de uma barra de um determinado comprimento. Essas massas menores

rotacionam com uma determinada velocidade que pode ser modificada.

Figura 6 - Modelo sistema variante no tempo.

sabana| - o H
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Fonte: Huang e Zhou (2019).

Morais et al. (2023) propos um absorvedor de vibragdo denominado TVNES, que
constitui-se de um NES, que tem a sua massa original substituida pelo referido sistema
variante no tempo e, o amortecedor e a mola nao linear mantidos como demonstra a Figura

7

Figura 7 — TVNES proposto.

Fonte: Morais et al. (2023).

Na imagem acima tem-se que h (t) representa a translagao horizontal da massa mg

em relacao a estrutura a qual o TVNES esta acoplado e z; refere-se a translagao horizontal
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da estrutura em relagao ao referencial O. As duas barras horizontais que confinam a esfera
mp, denotam que a massa m( tem-se seu movimento restringido apenas a translacgao
horizontal. Morais et al. (2023) ainda avalia o velocidade de rotagao do par de massas mq,
de forma a verificar o efeito dessa varidvel na diminuicdo da amplitude de vibracao da

fuselagem.

Figura 8 — Resultados obtidos para o aumento da velocidade de rotacao de mj.

Fonte: Morais et al. (2023)

Na Figura 8(b) as pas do rotor principal possuem um amortecimento menor do que
em 8(a) e portanto pode-se verificar que o aumento da velocidade de rotagdo da massa
rotativa provoca um efeito mais perceptivel na reducao das amplitudes da fuselagem para

menores valores de amortecimento da fuselagem.

2.1 FUNDAMENTACAO TEORICA

Um helicéptero caracteriza-se por ser uma aeronave de pouso e decolagem vertical
e que possui, de forma mais comum, uma configuracao baseada em um rotor principal, que
tem como fungao principal gerar sustentacao para a aeronave, assim como ser responsavel
pela forca propulsiva para aeronave conseguir deslocar-se para frente em voo e também
controlar a atitude e posigao do helicéptero (LEISHMAN;, 2016) . O rotor de cauda tem
como principal funcao contrabalancear o torque no sentido de giro da hélice do rotor
principal, assim como ser responsavel pelo movimento de yaw. A Figura 9 demonstra uma

configuragdo comum dos helicépteros atuais.



Capitulo 2. Revisdo bibliogrifica 19

Figura 9 — Principais componentes helicoptero.

Fonte: Administration (2021).

Dentre as principais estruturas que compéem um helicoptero, o rotor principal é
a estrutura que mais interessa a esse trabalho, pelo fato de que o efeito de ressonancia
de solo ¢ influenciado, de forma mais determinante pelo movimento de Avanco e Atraso
das pas, sendo elas conectadas ao rotor principal. Esse tipo de conexao, como sera visto
mais a frente, é fator que influéncia na ocorréncia desse fenémeno. A Figura 10 demonstra
uma representacao simplificada de um rotor principal de um helicoptero, assim como os
principais eixos de movimento das hélices. No desenho abaixo apenas uma pa do rotor

estd sendo representada.

Figura 10 — Eixos de movimentac¢ao da pa do rotor principal.
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Fonte: Johnson (1994).
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As pas do rotor principal estao sujeitas a trés tipos de movimentos:

o Movimento de Batimento (Flapping)
« Movimento de Avanco e Atraso (Lead Lag)
o Movimento de Mudanga de passo (Pitch)

O movimento de Batimento caracteriza-se por ser uma oscilagdo, no plano vertical,
que ocorre ao redor da "Flap Hinge', como demonstra a Figura 11. Para helicépteros
que nao possuem essa articulacdo em seu rotor principal, esse movimento também ocorre.
Nos rotores rigidos, que apresentam essa caracteristica , a diferenca reside no fato de
que as cargas estruturais nas pas desses tipos de rotores sdo maiores do que para os

rotores com articulagoes e assim necessitam de um design que resista a essas cargas
(ADMINISTRATION, 2021).

Figura 11 — Movimento de "Flapping" da pa

Flapping Hinge

Flapping

Fonte: Coyle (2009).

O movimento de Avanco e Atraso, ou Dragging e também denominado Lead-Lag,
caracteriza-se por ser uma oscilacao que tem como centro de rotacao o eixo de Lag Hinge
ou Drag Hinge, como mostrado na Figura 12. Tais oscila¢bes ocorrem de forma alternada
sendo que a pa pode estar em uma posicao de avanco em relagao a sua posi¢ao de repouso,
com velocidade de rotacao igual a zero, ou em atraso com relagao a essa mesma posicao.
A presenca do movimento de Avanco e Atraso ocorre haja vista que, de forma alternada,
a pa do rotor principal encontra-se no sentido a favor do escoamento incidente em alguns
momentos e em outros contra o mesmo. Dessa forma quando a pa encontra-se a em sentido
oposto ao escoamento isso gera uma maior velocidade relativa com relacao a pa e portanto
a ponta da pa ird oscilar de forma ascendente, gracas a maior sustentagao gerada. Esse
movimento de ascensao da pa fard com o CG fique mais préximo do centro do eixo principal
do rotor e portanto através da teoria da conservagao do momento angular a velocidade
da pa tera que aumentar para conservar o seu momento angular e assim essa pa esta em
um movimento de avango com relagao a sua posicao com o rotor em repouso. Por outro
lado quando a pa encontra-se deslocando-se a favor do escoamento a pa produzird menor

sustentacao e assim ela oscilara de forma descendente, o que causara um maior afastamento
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da pa com relacao ao eixo principal do rotor e assim para conservar o seu movimento
angular a pa terda que reduzir a sua velocidade, e assim pd fica "atrasada'com relacao a
sua posi¢ao quando ela estd em repouso. Em momentos em que a aeronave encontra-se
pairando, esse movimento de Avanco e Atraso ocorrera de forma mais comedida em vista
de que essa diferenca na velocidade do escoamento em cada um dos momentos de avango e
atraso estara condicionada a velocidade e ao sentido de incidéncia dos ventos com relacao

a aeronave.

Figura 12 — Movimento de Lead Lag da pa

Lead.ﬂag or drag hinge

Fonte: Administration (2021).

Esse tipo de movimento também pode ocorrer em rotores rigidos, nao necessitando
haver uma articulacao para tal.

O movimento de mudanca de passo ou também chamado de Pitch ou feathering,
configura-se como uma rotacao da hélice em torno do eixo de Pitch Bearing, da figura 10.
de forma a aumentar o angulo de ataque das pas da hélice com relagao ao escoamento
incidente sobre elas. Essa rotagao pode ser utilizada tanto para aumentar quanto para
diminuir o angulo de ataque das pas, a depender dos comandos dado pelo piloto da
aeronave através das manoplas de comando, combinado e direcional. Usualmente essas
manoplas de comando nao estao ligadas diretamente ao mecanismo de controle de passo,
de forma que existem duas estruturas, o prato oscilante (Swashplate) e o misturador
(Mizing Lever)(Figura 13). A funcdo da Swashplate é adequar os comandos do piloto a
velocidade de rotagao do rotor principal, por meio de rolamentos que existem entre a parte
estatica e a rotacional dessa peca e a fungao do misturador é concatenar os movimentos
do combinado e direcional, de forma a possibilitar a utilizacdo simultanea desses dois

comandos. Por fim o movimento de pitch é o tinico presente em todos os tipos de rotores,
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pelo fato desse movimento ser fundamental para o controle do helicéptero, sendo o tinico

dos trés acima citados a ser controlado pelo piloto da aeronave.

Figura 13 — Representacao simplificada de um rotor principal com a Swashplate e Mizing

Lever
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both blades rises and falls as
increased a they rotate
constant
amount
Swashplate b Swashplate
slides up —== tilts
Bellcrank
Mixing lever
Cyclic
control
Raise
collective

Fonte: Watkinson (2003).

2.2 TIPOS DE ROTORES

Os rotores de helicoptero podem ser divididos da seguinte forma:

« Rotores Articulados
¢ Rotores Semirrigidos

« Rotores Rigidos

Os rotores articulados caracterizam-se por serem compostos de 3 articulagoes que
permitem que as pas do rotor principal movam-se de forma independente nos eixos do
movimento de Flaping, Pitch e Lead-Lag, como demonstrado na Figura 10. A utilizacao
desse tipo de rotor ocorreu principalmente nos primérdios do desenvolvimento do helicop-
tero, sendo que atualmente a utilizacao desse tipo de rotor ¢ menos comum e restrita a
aeronaves com aplicacoes especificas como o Boeing CH-47 Chinook. As vantagens apre-
sentadas por esse tipo de rotor sdo uma maior confiabilidade e robustez (LEISHMAN,
2016) uma vez que ele configura-se como uma aplicagao classica para lidar com os esforgos
provenientes da rotacao das pas durante a operacao do helicoptero. Algumas fontes como
Watkinson (2003) ainda citam que esse tipo de rotor proporciona um voo mais confor-
tavel ja que que ele possibilita a ocorréncia de respostas mais suaves da aeronave aos
comandos do piloto em face do maior amortecimento provocado pelos mecanismos das
articulagoes. As desvantagens desse tipo de rotor residem na sua maior complexidade do
ponto vista mecanico, devido a presenca das varias articulagoes em cada pa e também a

um maior arrasto aerodinamico devido a maior area molhada que essa estrutura possui
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em virtude dessa maior complexidade. Em consequéncia da maior quantidade de pecas
e dessa complexidade também derivam outros problemas como a maior dificuldade da
realizacdo das manutengoes (ha a necessidade de lubrificagao periddica e inspegoes nas
articulagoes) assim como um maior custo de operacao da aeronave (ADMINISTRATION,
2021). Por fim as aeronaves equipadas com esse tipo estao mais suscetiveis ao efeito de
ressonancia de solo (ADMINISTRATION, 2021), devido a presenga da articulacao de Lag,

que pode ser visualizada na Figura 14.

Figura 14 — Representacao de um rotor articulado
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Fonte: Administration (2021).

Em linhas gerais os rotores semirrigidos ou semiarticulados (Figura 15), ou teetering
rotors, sao rotores caracterizados por terem uma articulacdo para controle do passo da
hélice e ao invés de terem uma articulacao em cada hélice dedicada para o movimento de
batimento, esse tipo de rotor tem suas pés ligadas de forma a rigida a cabega do rotor (
rotor hub ) e essa estrutura, por sua vez, é ligada ao eixo do rotor, de forma a permitir o
movimento de batimento da pas, de forma semelhante a uma gangorra. Por consequéncia
as pas realizam o movimento de batimento de forma conjunta e dependente, de modo
quando uma p4 flexiona-se para cima a outra flexiona-se para baixo (ADMINISTRATION,
2021).
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Figura 15 — Representacao de um rotor semirrigido

Fonte: Administration (2021).

Helicopteros equipados com o tipo de rotor demonstrado na Figura 15, sdo mais
vulnerdveis ao choque de alguma das partes das pas com o eixo do rotor (ADMINISTRA-
TION, 2021), ou até mesmo com alguma das partes da fuselagem. Esse efeito é nomeado
na literatura em lingua inglesa, como Mast Bumping e ocorre devido a peculiaridade de as
pas desse tipo de rotor realizarem um movimento similar a uma gangorra. De acordo com
Anacpédia (2024) um outro fator que pode contribuir para a ocorréncia desse fenémeno
é a aplicacao inapropriada dos comandos pelo piloto de forma a impor a aeronave uma
condicao de voo que resulte em aceleragdoes menores que 0,5G na aeronave. A fim de que
seja evitado esse efeito que pode comprometer a integridade estrutural da aeronave alguns
limitadores de curso (denominados Static stops na Figura 15) sao utilizados para prevenir
o choque das pas com qualquer outra parte da aeronave. Algumas variacoes desse tipo
de rotor apresentam o centro de gravidade da péa levemente abaixo ou entao a na mesma

altura que a extremidade do rotor principal, como demonstra a Figura 16.
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Figura 16 — Efeito do rebaixamento das pas
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Fonte: HeliStart (2007).

Essa peculiaridade no posicionamento das pas aliada com o pre-conne angle (que
pode ser visualizado na Figura 17) das pés faz com que o efeito de Lead-Lag seja reduzido
(ADMINISTRATION, 2021) somado a isso essa geometria faz com exista um balancea-
mento geométrico do rotor como um todo de modo que o centro de gravidade CG de cada
uma das pas permanece a uma mesma distancia da cabeca do rotor, mesmo ocorrendo
o movimento de batimento das pas. Esse balanceamento geométrico garante um auto
alinhamento e balanceamento das forgas nas pas (COYLE, 2009) durante a rotagao do

rotor principal.

Figura 17 — Ilustragdo do Pre Conning Angle

Fonte: Coyle (2009).

Um aparato singular que alguns rotores semirrigidos apresentam ¢é a presenca das
barras estabilizadores ou também chamadas fly bars/stabilizers bars (Figura 18). Tal
dispositivo se faz presente apenas em helicépteros de rotores semirrigidos e se caracteriza

por estar sempre alinhado com as pas do rotor principal, tal alinhamento existe devido a
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conexao mecanica das barras estabilizadoras a swashplate, portanto quando o piloto age
sobre os comandos do helicoptero a propria swashplate transmiti esse movimento tanto a fly
bar quanto as pas. A principal funcao das fly bars é auxiliar na controlabilidade da aeronave,
uma vez que ao usufruirem do efeito giroscépico e nao serem afetadas significativamente
pelas forcas aerodinamicas devido ao seu formato, tendem a permanecer no mesmo plano
de rotacao e dessa forma auxiliam as pas a ndo modificarem o seu angulo de pitch quando
clas sofrem cargas de rajada (COYLE, 2009).

Figura 18 — Representacao simplificada do rotor e das Fly Bars
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Fonte: Coyle (2009).

As vantagens desse tipo de rotor sao representadas pela facilidade de manutencao,
pela menor quantidade de pecas méveis que o rotor articulado, além de uma facilidade
maior de acomodacao em hangares das aeronaves que utilizam esse tipo de rotor, ja que
normalmente esse tipo de rotor contém duas pas (COYLE, 2009).

As desvantagens desse tipo de rotor sdo a menor precisao nos comandos do que
se comparado com os rotores articulados, assim como uma maior vibragao na cabine por
conta da auséncia da articulacao de Lag.

Os rotores rigidos (Figura 19) caracterizam-se por ndo apresentarem as articulagoes
para os eixos de batimento e de Lag, contendo apenas as articulagoes para controle de
passo das pas do rotor principal. Essa auséncia de articulacoes torna esse sistema mais
complexo do que os anteriores do ponto de vista de materiais a serem utilizados nas pas do
rotor e para a cabeca do rotor. Devido a auséncia das articulagdes as cargas provenientes
dos efeitos de Lead-Lag e Flaping terdo que ser dissipadas tanto na conexdes da cabeca
do rotor com as pas quanto pela propria estrutura das pas e também pela estrutura da

cabeca do rotor.
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Figura 19 — Rotor do Helicoptero MBB Bo 105, um dos pioneiros na utilizacao desses
rotores
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\

Fonte: Administration (2021).

Na Figura 19, que ilustra a cabecga do rotor principal, essa estrutura é feita de uma
peca tnica de titanio. Tanto o fato dela ser construida em uma peca inteirica usinada e a
utilizacao de Titanio ilustram a complexidade dos materiais utilizados para a construcao
de um rotor rigido. As péas, por sua vez, sao feitas de fibra de vidro com matriz reforcada
e também contribuem para a qualificacdo da complexidade dos materiais utilizados nesse
tipo de rotor (ADMINISTRATION, 2021).

A maior facilidade de manutencao desse tipo de rotor, devido a menor quantidade
de pecas existentes aliado a uma construgao mais simples , constituem algumas vantagens
da utilizacao desse tipo de rotor. Por consequéncia dessa menor quantidade de pecas esse
tipo de rotor destaca-se por sua confiabilidade, quando bem projetado. Em consequéncia
dessa caracteristica tais rotores também apresentam menor arrasto aerodinamico e menor
peso (LEISHMAN, 2016). Algumas fonte como Administration (2021) e Leishman (2016)
destacam também a melhor manobrabilidade provida por esse rotor as aeronaves que o
utilizam. Tal caracteristica se da gragas a maior rigidez do conjunto rotor e pas de forma
a gerar uma reac¢ao mais direta aos comandos do piloto. A eliminacao no efeito de Mast
Dumping, que ocorrem principalmente nos rotores semirrigidos, ocorre gragas a essa maior
rigidez desse rotor.

As desvantagens da utilizagao desse tipo de rotor caracterizam-se pela maior di-
ficuldade no desenvolvimento desse tipo sistema, devido as cargas sofridas pelas pas em

V0o, 0 que ird requerer materiais mais resistentes a fadiga, mas que sejam leves, e por
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consequéncia com maior custo. Outra desvantagem é o maior desconforto para os ocu-
pantes da cabine, principalmente na presenca de rajadas que causam vibracoes elevadas
nesse compartimento da aeronave. Por fim, segundo Watkinson (2003) os rotores rigidos
sao mais suscetiveis aos feitos de ressonancia em voo ou air resonance, que caracteriza-se
por ser um efeito semelhante a ressonancia de solo, entretanto esse primeiro ocorre com
a aeronave em voo. As razoes para essa maior disposi¢ao devem-se a maior rigidez equi-
valente dessa estrutura, o que por consequéncia gera altas frequéncias de oscilacao. Essas
oscilagoes, por sua vez, podem excitar a fuselagem e caso essa frequéncia de oscilagao seja
ressonante com a do rotor, essa condicao de instabilidade desse sistema pode surgir.

Os rotores sem articulagoes, ou bearingless (Figura 20), constituem-se de uma
variacao dos rotores rigidos que nao contém a articulacao para controle de passo. Em
virtude dessa caracteristica as pas e a cabeca do rotor principal estardo sujeitas aos
esforgos provenientes dos movimentos de Avango e Atraso, Batimento e de alteracao do

passo das pas.

Figura 20 — Detalho do rotor principal do Helicoptero MD 900.

Fonte: Coyle (2009).

De forma diferente dos outros rotores o movimento de alteracao do passo da pa
se da através da tor¢do de uma haste flexivel que seja capaz de suportar carregamentos
ciclicos de flexdo e torgao. Usualmente sao fabricadas de algum material compdsito como
fibra de carbono. O movimento de mudanca do passo ocorre através de uma haste que
replica os comandos do piloto. Como demonstrado na figura 20, também ¢é possivel inferir
através da mesma a presenca de um amortecedor, cuja funcao é evitar a ocorréncia de

o efeito de ressonéncia em voo, algo caracteristico desse tipo de rotor que possui uma
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rigidez equivalente maior que a dos semirrigidos e articulados.

2.3 DEFINICAO DO EFEITO DE RESSONANCIA EM SOLO

A frequéncia natural caracteriza-se por ser a frequéncia em que um sistema continua
a vibrar por si proprio sem a acao de forgas externas. De forma que, usualmente o niimero
de frequéncias naturais de um corpo sera igual ao niimero de graus de liberdade que ele
possui (RAO, 2009).

A ressonéncia, por sua vez, pode ser definida como uma condi¢do em que um sistema
sofre oscilagbes perigosamente grandes (RAO, 2009), e que ocorre quando a frequéncia de
excitacao de uma forca externa coincidi com uma das frequéncias naturais de vibracao do
sistema mecanico. O fenémeno de ressonancia constitui-se de uma condi¢ao que deseja-se
evitar, na maior parte dos casos, em vista do risco de colapso estrutural que essa condigao
pode infligir em uma estrutura. Um dos episdédios mais famosos envolvendo esse efeito
foi a destruicao da ponte Tacoma Narrows localizada em Washington, Estados Unidos
Da América, em 7 de Novembro de 1940. A forca que excitou a ponte a vibrar com
frequéncia igual da uma de suas frequéncias naturais, proveio dos carregamentos de vento
que infligiam na ponte nesse fatidico dia.

Na operacao de helicopteros o efeito de ressonancia pode ocorrer quando a aeronave
encontra-se no solo e apoiada sobre o seu trem de pouso e também quando a aeronave
encontra-se em voo. O primeiro tipo denomina-se Ressonéncia de solo (Ground Ressonance)
e o segundo tipo Ressonancia em Voo (Air Ressonance).

A condicao de ressonancia de solo ocorre quando a oscilagdo das pés, para deter-
minadas velocidades de rotacao do rotor principal, no plano do movimento de Avanco
e Atraso geram um desbalanceamento dindmico do rotor, de forma que esse rotor des-
balanceado passa a excitar a fuselagem. Quando essa frequéncia de oscilagdo torna-se
a mesma que a frequéncia natural da fuselagem (ADMINISTRATION, 2021) e estando
a aeronave apoiada sobre o seu trem de pouso, o efeito de ressonéncia de solo passa a
ocorrer. Oscilacoes provenientes da fuselagem também podem excitar o movimento de
Avanco e Atraso de tal forma que esse movimento gere um desbalanceamento no rotor
e assim ele passa também a excitar a propria fuselagem, que por sua vez devolve uma
parte dessa energia excitando esse movimento nas pas de forma ciclica. Helicopteros que
possuem rotores articulados, usualmente, estao mais sujeitos a ocorréncia desse fenémeno
em comparacao a helicépteros que tenham rotores semirrigidos ou rigidos. Coyle (2009)
divide a possibilidade de ocorréncia de tal fenédmeno em 3 momentos:

« Partida do motor
» Decolagem e pousos

o Toque e arremetida

Durante a partida do rotor as pas podem estar um angulo no eixo do movimento de
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Lead-Lag que faga com que CG resultante das pas do rotor fique consideravelmente afastado
do eixo do rotor principal(COYLE, 2009). Nessa condicao (Figura 21) e considerando o
funcionamento apropriado da aeronave o CG resultante descrevera uma espiral decrescente,
entretanto caso ocorra alguma anomalia em algum dos amortecedores de vibragao que
controlam o movimento de avanco-atraso ou alguma resposta anormal do trem de pouso
conforme a velocidade das pas forem aumentando e por consequéncia a forca centrifuga
essa excentricidade do CG (Figura 22), serd movida a uma distdncia cada vez maior com
relagdo ao eixo principal do rotor em funcao da acado dessa forca, de forma a descrever
uma espiral crescente e assim o rotor, sofrerda um desbalanceamento dindmico e conforme
for aumentado a sua rotacdo, comecara a excitar a fuselagem em um largo espectro
de frequéncias. Fatalmente algumas coincidird coma frequéncia natural da fuselagem
caracterizando assim a ressonancia e podendo causar o colapso estrutural da aeronave
(COYLE, 2009). Nessa ultima condigdo o sucesso em evitar o colapso estrutural da aeronave
dependera do piloto em perceber alguns indicios do acontecimento do efeito de ressonancia
de solo durante a partida do motor. Alguns desses indicios sao a presenca de uma tendéncia
de rolagem lateral da aeronave, associado a subitos solavancos para frente e para tras.
De acordo com Administration (2021) uma vez que o piloto tenha notado essa condigao
perigosa, de forma precoce e portanto com baixo RPM do rotor, uma medida efetiva
a ser tomada por ele é diminuir a rotacao do motor da aeronave através do coletivo
e colocar as pas do rotor no menor angulo de ataque possivel, de forma semelhante
ao "embandeiramento'das hélices de uma aeronave CTOL (Conventional Take-Off And
Landing) & hélice, em adigao a isso (COYLE, 2009) sugere ainda aplicar o freio do rotor
principal. Tal procedimento é eficaz visto que cessaria de forma quase imediata a vibragao,
entretanto poderia causar danos sistema propulsivo e de transmissao de poténcia. Caso o
piloto perceba esse fendmeno de maneira tardia (COYLE, 2009) sugere que o piloto decole
afim de que seja eliminado o contato com o solo e dessa forma a frequéncia natural da
fuselagem seja modificada e a aeronave consiga sair desse inicio da condicao de ressonancia.
No entanto caso as oscilagoes do helicoptero ja tiverem deteriorado significativamente a
controlabilidade esse procedimento nao serd eficaz podendo levar ao agravamento da

situacao.



Capitulo 2. Revisdo bibliogrifica 31

Figura 21 — Representacao de uma condicao desejada e indesejada de posicionamento do
CG equivalente das pas

evenly spaced blades

Fonte: Coyle (2009).

Algumas maneiras de se evitar essa condi¢do de ressondncia em solo durante o
acionamento do rotor ¢ a utilizacao de amortecedores de vibracao tanto na trem de pouso
quanto na cabega do rotor. Coyle (2009) descreve um procedimento que caracteriza-se por
ser uma inspecao pré voo em que aplica-se o freio do rotor e checa-se manualmente para
cada uma das pas se o seus respectivos amortecedores de Lead-Lag estao funcionando,

através da movimentagdo manual das pas.

Figura 22 — Representacao do comportamento normal do CG das pas e do comportamento
que pode levar a ressonancia de solo

CG is moving
towards the CG moving out
hub away from hub

Fonte: Coyle (2009).

Durante os processos tanto de pouso quanto de decolagem, em que o peso da
aeronave fica em parte sendo suportado pela forca de sustentagdo proveniente da rotacao
das pas do rotor principal e outra parte sendo suportada pelas rodas do trem de pouso
(ou entao por parte dos Skids), pode ocorrer um momento em que os amortecedores das
rodas estao totalmente estendidos e assim incapazes de prover qualquer amortecimento
ao helicoptero. Somado a isso, caso o piloto realize um movimento lateral com o ciclico,
poderé ocorrer uma situagao que propicia a ressonincia de solo (COYLE, 2009).

Durante a ocorréncia de um evento de toque e arremetida, pode ocorrer, em se-

melhanca ao primeiro caso, uma excentricidade na posi¢do do CG resultante das pas. A
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diferenca é que a origem desse auséncia de coincidéncia do CG resultante das pas com o
eixo do rotor principal é um movimento de contato brusco de um dos lados do trem de
pouso de forma que ocorra um movimento semelhante ao de porpoising, de forma alternada
ou nao com cada um dos lados do trem de pouso (COYLE, 2009). Essa for¢a proveniente do
choque com o solo pode vir a fazer com que as pas do rotor principal fiquem espacadas de
modo desigual e por consequéncia o CG resultante das pas fique excessivamente excéntrico
do eixo do rotor principal. Dai até a ocorréncia do fenémeno de ressonancia, decorre-se
uma situacao semelhante a primeira condicao. A vibracao do rotor comega aumentar e
a fuselagem comeca a ser excitada pelo rotor até a ocorréncia da ressonancia entre as
frequéncias naturais do rotor e da fuselagem. Segundo Coyle (2009) um procedimento a
ser adotado para sair dessa condicao seria abortar o pouso e nao realizar nenhum comando
de rolagem com o ciclico. O autor também estabelece que situagoes em que ocorre contato
com o solo e os amortecedores das rodas do trem de pouso estao totalmente estendidos,

caracteriza-se como uma condicao propicia para a ocorréncia de ressonancia de solo.

2.4 AMORTECEDORES DE VIBRACAO

Nos paragrafos anteriores foram citado algumas medidas que os pilotos poderiam
tomar a fim de que fosse corrigida ou evitada. Durante os anos de desenvolvimento do
helicéptero os engenheiros desenvolveram alguns absorvedores de vibragao a fim de que
fosse evitada o fendomeno de ressonancia de solo. Em linhas gerais alguns desse mecanismos
podem ser divididos em:

o Amortecedores viscosos
o Amortecedores do tipo elastomero

o Amortecedores por fricgao

Os amortecedores viscosos (Figura 23) caracterizam-se por serem o tipo mais
utilizado dentre os amortecedores. Isso deve-se a efetividade de funcionamento, grande
conhecimento a cerca da dinamica do amortecedor tendo em vista a sua ampla utilizacao
em varias outras aplicacoes. Uma das desvantagens desse tipo de amortecedor sao a maior
necessidade de manutencao deles em virtude de vazamentos do fluido que encontra-se em
seu interior. Segundo Bauchau, Weddingen e Agarwal (2010) os referidos amortecedores
ainda podem apresentar redugao na sua capacidade de amortecimento devido a falha de

vedacao dos retentores internos sem apresentar vazamentos externos visiveis.
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Figura 23 — Rotor Articulado do Boeing CH47TF Chinook contendo os amortecedores do
tipo viscoso.
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Fonte: Adaptado de Domke (2011).

Alguns projetos mais recentes de rotores articulados utilizam-se de amortecedores
que contém um fluido magneto-reolégico. De maneira sintética esse tipo de amortecedor, é
capaz de modificar a viscosidade do fluido que encontra-se em seu interior, por consequéncia
é possivel alterar o amortecimento do amortecedor. Essas modifica¢oes sao possiveis de
serem revertidas, assim como podem ser modificadas de maneira precisa através de um
campo magnético produzido pelo préoprio amortecedor , criando assim um sistema que
¢é passivel de ser controlado de forma semiativa e adequado a cada regime de voo do
helicoptero.

Os amortecedores do tipo elastomero (Figura 23) destacam-se por serem os mais
simples dentre os trés tipos, gracas ao fato de possuirem poucas partes méveis. Durante
o seu funcionamento eles caracterizam-se por nao permitirem a ocorréncia de grandes
oscilagoes nas pas, de forma que eles alteram a frequéncia de oscilacdo das mesmas. As
principais desvantagens desse tipo de amortecedor consiste-se da influéncia da temperatura
no funcionamento desses dispositivos devido a eles se basearem na utilizacao de borrachas

e também tem a sua capacidade de amortecimento comprometida devido ao seu repetido
ciclo de funcionamento (BAUCHAU; WEDDINGEN; AGARWAL, 2010).
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Figura 24 — Rotor Articulado do Schweizer S300
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Fonte: Adaptado de Domke (2007).

Os amortecedores por friccao (Figura 25) baseiam-se no atrito entre duas partes
moveis do dispositivo para realizar a dissipacdo de energia. Um dos inconvenientes da
utilizagao desse tipo de amortecedor reside na necessidade de superar o atrito estatico
entre essas duas partes para que tenha-se o movimento da haste do amortecedor e exista
alguma capacidade de amortecimento. Tal requisito condicionante para o funcionamento
do amortecedor pode ser um problema durante a partida do rotor principal, uma vez que
nesse momento pode nao haver forga suficiente para que o amortecedor provenha algum
amortecimento, assim poderiam surgir esfor¢os mecanicos nas pas de forma a comprometer
a sua estrutura. Outra desvantagem dos amortecedores por friccao é o calor gerado pelo
atrito entre as partes moveis. Caso seja gerado calor excessivo danos irreversiveis podem
ocorrer no amortecedor e comprometer o seu funcionamento. A utilizacdo dos amortece-
dores do tipo de friccao, nao sao tao comuns nos modelos atuais de helicopteros, sendo

restritos a modelos mais antigos.
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Figura 25 — Rotor articulado e a amortecedor por fricgdo do Saunders Roe Skeeter AOP.12

PP e —

‘ Amortecedor por
friccao

Fonte: Adaptado de Domke (2005).

Nos primoérdios das asas rotativas ainda existiam alguns mecanismos primitivos
que baseavam-se na utilizacao de cabos de ago para controle do movimento de Avanco e
Atraso de forma que a posicao de cada pa fique fixa em relagao as outras. Apesar do ponto
de vista construtivo esse sistema ser simples, esses cabos requeriam horas exaustivas de
manutencio, além disso tais pecas ficavam sob influéncia direta das intempéries do tempo,
além do grande peso adicionado aos rotores das aeronaves, em compara¢ao com mecanismos
mais modernos como os amortecimentos baseados em elastomeros e os baseados em
amortecedores viscosos.

Os amortecedores dinamicos ainda podem ser divididos com relacao ao seu tipo de
controle em:

o Amortecedores Passivos
+« Amortecedores Ativos

e Amortecedores Semiativos

Os amortecedores passivos caracterizam-se por nao serem passiveis de modificarem
a sua dindmica durante o seu funcionamento e também nao requerem a presenca de forgas
externas, ou algum tipo de mecanismo de feedback para funcionarem. Usualmente sao
utilizados em faixas estreitas do espectro de frequéncia (DEL CLARO, 2016). A notéria
vantagem da utilizacao dos amortecedores passivos deve-se a sua simplicidade que auxiliam
tanto na manutencao quanto na longevidade de utilizacao desses equipamentos.

Os Amortecedores ativos contrastam-se com os passivos. Os ativos inserem uma
forca fora de fase para cancelar as perturbagoes provenientes do sistema em que o amor-

tecedor ativo estd implementado (NEMIR; LIN; OSEGUEDA, 1994). Para o correto
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funcionamento desse tipo de amortecedor de vibracdo é mandatorio que exista um sistema
de controle em malha fechada, de forma que essa forca inserida no sistema seja passivel de
ser controlada e modificada a partir do comportamento da estrutura em que o amortece-
dor de vibracao esta implementado. As desvantagens desse tipo dos amortecedores ativos
residem na sua maior complexidade, assim como na necessidade de uma forca externa
para o seu funcionamento. No entanto com esse tipo de amortecedor é possivel realizar o
controlar em uma ampla faixa de frequéncia.

Os amortecedores Semiativos, por sua vez, caracterizam-se por poderem ter as suas
caracteristicas fisicas(BAUCHAU; WEDDINGEN; AGARWAL, 2010) alteradas durante
o seu funcionamento, através de uma malha de controle que capta o comportamento da
estrutura a qual esta ligada esse tipo de amortecedor e modifica os parametros dele de
acordo com a resposta desejada. Devido a essa capacidade de alterar a sua dinamica de
funcionamento esse tipo de amortecedor pode ser utilizado em uma amplo espectro de
frequéncias. Os amortecedores que baseiam-se em fluidos magneto-reoldgicos (Figura 26),

configuram-se um exemplo desse tipo de amortecedor.

Figura 26 — Amortecedor com fluido Magneto Reologico

Wires to Electromagnet

Damper cross section

Fonte: Corp (2024).

Apesar de assemelharem-se externamente muito aos amortecedores tradicionais os
amortecedores do tipo da Figura 26, possuem, de forma a diferenciar-se deles, em seu
interior o fluido magneto-reoldgico, que possui a capacidade de modificar a sua viscosidade
assim como a presenca de fios para a producao do campo magnético que age sobre esse

fluido.
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3 METODOLOGIA

3.1 MODELAGEM MATEMATICA

Para avaliar os efeitos entre o ADV, NES e TV-NES, esses dispositivos foram
considerados como sendo fixados a fuselagem. A metodologia utilizada abaixo foi baseada
no trabalho de Sanches (2011). A Figura 27 a seguir demonstra como o modelo da fuselagem

e das pas comporta-se:

Figura 27 — Modelo adotado para captar a dindmica da fuselagem e do rotor

0

—
Fuselagem x(t)

Fonte: Préprio autor.

As suposigoes adotadas para capturar o efeito de ressonancia de solo no modelo
deste trabalho podem ser descritas da seguinte forma: as laminas apresentam quatro pas
que giram a velocidade constante €2, a origem do sistema de referéncia XYZ ¢ considerada
localizada no centro de massa da fuselagem em repouso. A fuselagem é considerada como
um corpo rigido e o seu movimento, que varia com o tempo, ¢é restrito ao eixo x, sendo
representado por z (t) e a jungdo com pé ¢é considerada rigida. Portanto a partir dessa
restricdo de movimentacao apenas nesse eixo o referido modelo simula apenas vibragoes
que ocorrem no eixo x. Nesse modelo o trem de pouso foi considerado como parte integrante
da fuselagem. A massa da fuselagem ¢é representada por m, a rigidez da fuselagem ¢ dada
por uma mola de rigidez ky e o amortecimento por um amortecedor de amortecimento c .
O centro de massa da pa ¢ localizado a uma distancia B da cabeca do rotor principal e o
eixo do motor que rotaciona as pas ¢ considerado rigido. O acoplamento da pa no rotor
hub é considerado sem massa, e realizado de certa forma que permite apenas movimentos

de oscilacao no plano de rotacao do rotor principal, isto é permite apenas a ocorréncia do
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movimento de Avango e Atraso pelas pas. Tais oscilagdes sao representadas por ¢y, (t) e
0. (t) representa o deslocamento angular de cada pa. Um modelo mais detalhado das pas

¢ demonstrado na Figura 28.

Figura 28 — Representacao do hub do rotor e de uma pa
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Fonte: Proéprio autor.

As pas sao consideradas rigidas e com massa my e com rigidez torcional ky e
amortecimento ¢;. No modelo da figura 28 as forcas aerodinamicas que agem na pa sao
desconsideradas. O eixo de rotacao do rotor principal executa um movimento de translagao
na diregao crescente do eixo x no sistema de referéncia XYZ. A posi¢ao do centro de massa

para uma pa genérica k no sistema XYZ ¢é determinada pelas Equacoes 1 e 2:
g (t) = 2 (t) + beos (O, (t) + ¢y, (1)) (1)

yi () = bsin (0 (t) + ¢y, (1)) (2)

O termo ¢y, (t) Representa o dngulo de Lead-Lag de cada pa e 0}, (t) representa o
angulo entre a posicao atual da péa e a posicao de equilibrio da pa determinada por:
0. (t) = Qt — (7/2) (k — 1), onde k é a posigao de cada pa. O sistema analisado possui 5
graus de liberdade e afim de que seja obtido as equagoes que regem o movimento das pas

aplica-se o método de Lagrange nesse sistema definido pela Equacao 3:

d (0L OL
5 (a7) - = )
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Na equagao acima ¢, refere-se as coordenadas generalizadas, (), refere-se ao trabalho

virtual e L a funcdo lagrangiana. Ambos sao definidos respectivamente como:

oF¢
Qn = 8qn (4)
L=T-U (5)

Onde T é a energia cinética do sistema, U é a energia potencial do sistema e F' é o
trabalho das forcas nao conservativas.
As equagoes a seguir foram obtidas a partir da aplicagao do método de Lagrange

no conjunto fuselagem e pas:

) ‘ 4 cos (0; (t) + ¢; (1)) o () +
m dmy) & Ccrx krx M [ =0
( ft b) (t) + f (t) + f (t) + bgl {sm (0; (t) + 6; (1)) (Q + &, (t))Q }

(6)
}:mk:L4w>

cos (0, (1) + ¢ (1)) ¢ (t) + )
sin (0 (t) + ¢ (1)) (Q + ¢k (t))

A Equagao 6 representa o comportamento dindmico do conjunto da fuselagem e

Lydy (t)+cpoy (£)+hpor (£)+ M, {

das 4 pés, nessa equagao tem-se que ¢ é o numero de pas acopladas ao rotor principal. A
Equacao 7, por sua vez representa o comportamento dindmico de cada uma das pas. Essa
equacao esta escrita de forma sintética, de forma que k é o nimero de pas ligadas ao rotor

principal e M representa o produto de b por my,.

3.2 MODELO PARA O AMORTECEDOR LINEAR DE VIBRACAO

O Amortecedor Linear de Vibragao, também denominado nesse trabalho como
Amortecedor Linear ou entdo Amortecedor Dindmico de Vibragao (ADV), caracteriza-se
por ser um modelo de amortecedor passivo e do tipo elastomero e assim composto de um

tipo de borracha e por partes metalicas. A sua descricao se da através da Figura 29:
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Figura 29 — Modelo dindmico do Amortecedor Linear
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Fonte: Préprio autor.

Tanto na Figura 29, quanto na Equacao 8, k4 py refere-se a rigidez do amortecedor
linear, c4py ao amortecimento do mesmo e m 4 py refere-se a massa do corpo oscilante.

A equacao que rege a forca resultante na massa m 4py € determinada por:

Fapy = —kapy(h—2) = capy (h— ) (8)
3.3 MODELO PARA O NES

Figura 30 — Modelo dinamico do NES
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Fonte: Préprio autor.

O modelo de NES utilizado neste trabalho considera um valor constante de massa e
a interacao entre a massa e a estrutura do helicoptero ocorre através de um amortecedor e
uma mola de rigidez néo linear. De forma semelhante ao amortecedor anterior ele também
é um dispositivo passivo e do tipo elastomero. A forca resultante na massa mygg é dada

pela seguinte equacao:
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Fyps = —knps(h—2)* — eyps (h— ) (9)
Na Equacao 9 e na Figura 30, kygg, cNES € MmNy Eg referem-se a massa do amor-

tecedor, amortecimento nao linear, e massa do corpo oscilante, respectivamente.

3.4 TIME VARIABLE NES

De acordo com Morais et al. (2023) o modelo dindmico para o TVNES pode ser
descrito pela Figura 31. A massa mq tem a sua movimentagao restrita a direcdo do eixo
X7y. Ambas as massas m1 e mq sao conectadas por barras rigidas e que podem ter o
valor de suas massas desprezados. O par de massa mj rotaciona ao redor do eixo Zpy
da Figura 6 e com velocidade angular w, e tem o seu movimento restrito pelas barras de
cima e de baixo. Huang e Zhou (2019) obteve uma expressao analitica para a forga F, que

age no conjunto de massas mg e my, e o deslocamento h (t), dado por:

Fryngs = (mo + 2mycos’ (wrt)) h(t) — 4mqwycos (wyt) o (t) (10)

Outra forma de representar a Equagao 10 é valendo-se da segunda lei de Newton,
expressa da seguinte forma F' = %, e utilizando-se o conceito de massa efetiva pode-se

expressar P da seguinte forma P = m, f fht, assim ¢ possivel obter a Equacao 11:

meyfy () =mo+ 2m1cos? (wyt) (11)

Através da andlise da equagao acima é possivel estabelecer uma condi¢ao de maxima
forca quando F' = mq + 2m1 e minima for¢a quando F' = myg. Ainda assim é possivel
estabelecer a dependéncia da intensidade da forca F' com wyt. A Figura 31 ilustra o

TVNES conectado a estrutura do helicoptero.
Figura 31 — Modelo dindmico do TVNES

Y kNES Top view
e ml_
2 m, \w,t
o X ]S il
b ] rr]l ; I-'T1'UES
n CNEs

Fonte: Préprio autor.
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Como pode ser visto na Figura 31 o TVNES ¢é similar ao NES, ambos sao do tipo
elastomero, porém ao invés de apenas uma massa oscilante, como no NES, o TVNES
tem um par de massas rotativas acopladas a uma massa oscilante. A rotagao do par de
massas mq necessita de uma forca externa para funcionar corretamente. Como é possivel
modificar o valor da rotacdo das massas durante o seu funcionamento esse dispositivo
qualifica-se como um amortecedor semiativo. Nesse trabalho, entretanto nao sera explorada
essa possibilidade de funcionamento, visto que o objetivo sera investigar se a alteracao da
velocidade de rotagdo das massas mg resultard em alguma melhora nos resultados obtidos.
O knes representa a rigidez nao linear cibica da mola e ¢yeg representa o amortecimento

linear.

3.5 ACOPLAMENTO DO ADV, NES E TVNES AO MODELO DA FUSELAGEM

Tanto o TVNES quanto o NES possuem o mesmo comportamento quando F' =
m0 + 2m1 e w, = 0 e dessa forma é apresentado abaixo o modelo mateméatico do TVNES

acoplado a fuselagem.

4

(my + 4my) <>+cfa:<>+MbZ{ cos (6 (1) + 4 ()91 1)

) R x — 34c T — =
By -0 9 @t P 0= BN e (60 = (0) =0

(12)

(13)

]bq'f;k (t) + Cb(]gk (t) + kydr (t) + M, { cos (Hk ( + (bk (t) (z) (t) } =0,k=1,4;

sin (0r (£) + dx (8) (2 + e (1))
(mo + 2macos® (wrt)) b (£) —dmaw,cos (wit) sin (w,t) b (8)+knps (b (£) — 2 (£)* +enps (b (£) =& () =0 (14)
Nas equacgoes acima, a Equagao 12 descreve a dindmica de funcionamento da
fuselagem acoplada ao TVNES. A equagao 13 descreve a dinamica particular de cada
uma das pas. Por fim a Equacao 14 define a dinamica do conjunto de massas rotativas
m1 e da massa mq. Para o NES as equagdes 12 e 13 permanecem iguais e a Equacao 14 é

substituida pela Equacao 15.

mygsh(t) +kyps (h(t) — 2 () + engs (b (t) — (1) =0 (15)

Para o amortecedor linear a Equacao 13 permanece a mesma. As Equacoes 12 e
14, por sua vez, sao substituidas pelas Equagoes 16 e 17 respectivamente.

{ cos (8 (1) + i (t) i (1))

(my + dme) & (t)+cpi (t)+My
! ! sin (0; (t) + ¢i (£)) (2 + i (1))

}+kADV (@ (t) = h(t)+capv (& (1) = h () =0

(16)

1

mapvh (t) + kapy (h(t) =z () + capy (h(t) = () =0 (17)

3.6 IMPLEMENTACAO COMPUTACIONAL

Neste trabalho as equagoes acima foram implementadas em um algoritmo em Ma-

tlab, que representa o conjunto helicéptero e modelo de amortecimento, em condicao de
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ressonancia de solo. Visando uma melhor comparagao da efetividade em diminuir a ampli-
tude das vibragoes da fuselagem utilizou-se algumas medidas estatisticas, nomeadamente,
Skewness, Variancia, Kurtosis, valor RMS e amplitude pico-a-pico maxima. A partir do
algoritmo implementado foi-se simulado os seguintes casos:

o Modelo da fuselagem sem nenhum modelo de amortecimento, para diferentes

amortecimento das pas do rotor principal (Ag).

o Modelo da fuselagem com o ADV, NES e TVNES implementados, para diferen-

tes amortecimento das pas do rotor principal (\g).

o Modelo da fuselagem com o ADV acoplado com o TV implementado, para

diferentes amortecimento das pas do rotor principal (\g).

o Modelo da fuselagem com o TVNES implementado, para diferentes velocidades

de rotacao das massas mj.

Tabela 1 — Parametros das pas e fuselagem utilizados na simulagao

Parametro Valor
Massa Fuselagem (Kg) 396
Massa Pa (Kg) 1
Comprimento pa (m) 10
Amortecimento pa (N-s/m) 4,5
Amortecimento Fuselagem (N-s/m) 8
Massa - my (Kg) 2
Massa - mg (Kg) 15
Massa ADV - mapy (Kg) 17,5
Frequéncia de rotagao - my (rad/s) 1

Amortecimento NES, TVNES e ADV (N-s/m) 4
Rigidez da mola NES, TVNES e ADV (N/m) 40

Massa NES - mygg (Kg) 17,5
Rigidez pas (N/m) 400
Rigidez fuselagem (N/m) 400

Fonte: Préprio autor.

3.7 PROGRAMA MAIN

No algoritmo as derivadas das varidveis de estado: & (t), & (t), ¢, (t), ¢y (t) sao uti-
lizadas pelo ODE113 para calcular a dindmica do sistema para cada passo de tempo. A
partir dessas derivadas o solver retornaré z (t),a (t), 0y (), 6. (t). Essas por sua vez, serao

utilizadas, na rotina que descreve a dinamica do sistema, para o calculo das derivadas
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das varidveis de estado # (t), @ (¢), dr (t), d (t) da préxima interacio. Esse processo serd
definido dessa forma ciclica, para cada interacao de tempo, até alcancar-se o tempo limite

de simulacao determinado pelo usuério.

3.8 FUNCAO QUE DESCREVE A DINAMICA DO SISTEMA

Na implementagdo da rotina que descreve a dindmica do sistema, a equacao 6 ¢é
implementada de forma a isolar-se Z (t) no lado esquerdo da equacao e calculado o seu
valor em cada passo e de tempo e depois ¢ é definido, como demonstrado pela equagio
17, de forma interativa até que seja atingido o critério de parada.

Na implementacdo do algoritmo o pardmetro ¢ (aceleragao do movimento de Avancgo

e Atraso) é definido como :

b (1) = — (Mg (1) + Q50 (£) + Seif (t) cos (8. (1) + 6 (1)) (18)

o Qs (rad/s) é frequéncia natural angular de oscilacdo das pas no eixo de Avango e

Atraso.

e )5 (1/s) determina unidade de taxa de amortecimento movimento de Avanco e

Atraso por unidade de momento de inércia.

« ()5 é o coeficiente de acoplamento entre as pas do rotor principal e a fuselagem
do helicéptero.

Tal critério é especificado no cédigo como sendo um valor inserido pelo usuario. O
critério ¢ atingido quando o valor do erro entre a interagao atual e da anterior é menor
que o valor desse critério de parada. A partir dai é gerado o vetor dx que determina a
derivada de cada uma das varidaveis de estado com relagdo ao tempo. Esse vetor por sua
vez é utilizado pelo solucionador do MATLAB, nesse caso ODE 113, para atualizar o
estado do sistema para cada passo de tempo. Por fim a ODE 113 retorna um vetor x, que
caracteriza o sistema para cada interacao de tempo. Esse tltimo ocorrera até que seja

atingido o tempo de simulagao especificado pelo usuario.
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO

Primeiramente foi-se gerado resposta para a condigao do helicoptero em condicao de
ressonancia de solo (Figura 32), para diferentes valores de amortecimento das péas, em
todos os casos o tempo de simulacao utilizado foi de 60000 segundos, o tempo elevado
justifica-se para conseguir atingir a fase estacionaria da resposta da fuselagem. Os valores
de amortecimentos utilizado para as péas foram: Ay = 0,045 N-s/m, A\s = 0,03 N-s/m,
As = 0,015 N-s/m,\s = 0,0005N-s/m.

Figura 32 — Resposta da fuselagem do helicoptero sem nenhum amortecedor de vibracao

Amplitude(m)

6
Tempo(s) x10*

;= 0.0005

Amplitude(m)

Fonte: Préprio autor.

Tabela 2 — Tabela para resposta da fuselagem sem nenhum amortecedor de vibracao

A (Nos/m)
Grandeza 0,045 0,030 0,015 0,0005
Valor RMS (m) 1,13 1,03 0,69 0,45
Skewness -1,6e-05 2,2e-05 -4,0e-05 8,1e-06
Variancia (m?) 1,28 1,06 0,47 0,20
Amplitude Pico-a-Pico (m) 3,24 3,16 2,95 4,15
Kourtosis 1,53 1,51 1,54 4,17

Fonte: Préprio autor.

As figuras abaixo demonstram a comparacao da resposta da fuselagem para diferentes
valores de amortecimento das péas e a velocidade de rotacao do par de massas mq foi de 1

rad /s nas respostas da fuselagem obtidas nas Figuras 33 e 34. A simulagao foi efetuada para,
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um tempo igual a simulacao anterior, ademais todos os outros parametros da simulacao
foram mantidos e a dindmica dos amortecedores foi implementada no modelo. Os valores

de amortecimentos foram variados de forma igual ao primeiro caso, expresso pela Figura
32.

Figura 33 — Resposta para os diferentes amortecimentos e Ay = 0,045 N-s/m e Ay = 0,03
N-s/m respectivamente

(a)

1 1 1
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Time Step (s) x10* Tempo(s) x10* Tempo(s) x10*
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Amplitude (m)
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Amplitude (m)
Amplitude(m)

) 0 1 2 3
Time Step (s) x10% Tempo(s) x10* Tempo(s) x10*

Fonte: Préprio Autor.

Tabela 3 — Tabela para oscilagao da fuselagem do helicoptero com os amortecedores de

vibragao implementados e Ay = 0,045 N-s/m

Grandeza ADV NES TVNES
Valor RMS (m) 0,0019  0,0052 0,0052
Skewness 0,16 0,0050 0,0049
Variancia (m?) 3,6e-06 2,7e-05 2,7¢-05
Amplitude Pico-a-Pico (m) 0,19 0,20 0,20
Kourtosis 796,12 62,07 61,75

Fonte: Préprio autor.

Tabela 4 — Tabela para oscilagao da fuselagem do helicoptero com os amortecedores de

vibragao implementados e Ay = 0,030 N-s/m
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Grandeza ADV NES TVNES
Valor RMS (m) 0,0019 0,23 0,22
Skewness 0,16 -3,5e-05 1,8e-06
Varidncia (m?) 3,7e-06 0,052 0,047
Amplitude Pico-a-Pico (m) 0,19 0,65 0,64
Kourtosis 828,60 1,51 1,52

Fonte: Préprio autor.

No grupo de imagens (a) o amortecimento utilizado para as pas foi de A\s = 0,015
N-s/m e para o conjunto (b) As = 0,0005 N-s/m.

Figura 34 — Resposta para os diferentes amortecimentos
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Fonte: Préprio autor.

Tabela 5 — Tabela para oscilagao da fuselagem do helicoptero com os amortecedores de

vibragao implementados e Ay = 0,015 N-s/m

Grandeza ADV NES TVNES
Valor RMS (m) 0,0019 0,18 0,18
Skewness 0,17 -1,3e-05  5,6e-06
Variancia (m?) 3,5e-06 0,031 0,034
Amplitude Pico-a-Pico (m) 0,19 0,70 0,70
Kourtosis 864,68 2,11 1,89

Fonte: Préprio autor.
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Tabela 6 — Tabela para oscilagao da fuselagem do helicoptero com os amortecedores de

vibragao implementados e Ag = 0,0005 N-s/m

Grandeza ADV NES TVNES
Valor RMS (m) 0,094 0,18 0,18
Skewness 1,1e-05 -1,8e-07 -3,1e-05
Varidncia (m?) 0,0088 0,031 0,034
Amplitude Pico-a-Pico (m) 0,76 1,04 0,88
Kourtosis 4,00 2,19 1,99

Fonte: Préprio autor.

No grupo de imagens (c) o amortecimento utilizado para as pas foi de Ay = 0,015
N-s/m e para o conjunto (d) Ay = 0,0005 N-s/m.

Através das imagens acima é possivel perceber que o ADV propiciou uma diminuigao
maior da amplitude pico-a-pico de vibracao da fuselagem, em comparagao ao TVNES e do
NES. Essa diferenca na diminuicao da amplitude de vibracao fica mais evidente para para
os valores de amortecimento Ay = 0,030 N-s/m e A\j = 0,015 N-s/m, mas também pode
ser observado para o valor de Ay = 0,045 N-s/m. De modo geral a partir dos resultados
¢é possivel notar uma menor amplitude pico-a-pico de vibracao da fuselagem quando o
ADV é implementado, o que é ratificado pelos valores RMS do ADV nas Tabelas de 3 a
6. Para menores valores de amortecimento a capacidade de diminuicao das amplitudes da
fuselagem para todos os amortecedores de vibragao é severamente afetada.

Neste trabalho também foi avaliado o ADV acoplado com a massa oscilante mg e
com as massas rotativas mq, criando assim um ADV Variante no Tempo (Figura 35). Nos
resultados mostrados abaixo o valor da velocidade de rotacao das massas mq foi de 1
rad/s. Os valores do amortecimento \s foram variados de forma igual ao do caso anterior
e os demais parametros foram mantidos iguais aos dos dois casos anteriores. A motivagao
dessa andlise se deu gracas a maior capacidade de reducao nas amplitudes pico-a-pico da

fuselagem apresentada pelo Amortecedor Dindmico de Vibragdo na Figura 34.
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Fonte: Préprio autor.
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Tabela 7 — Tabela para resposta da fuselagem com o ADV variante no tempo e velocidade

de rotagao das massas mj de 1 rad/s

Ay (Nos/m)
Grandeza 0,045 0,030 0,015  0,0005
Valor RMS (m) 0,0021  0,0022 0,0023 0,14
Skewness 0,14 0,13 0,11 -2,3e-05

Variancia (m?)

4,5e-06 4,6e-06 5,4e-06 0,021

Amplitude Pico-a-Pico (m) 0,19 0,19 0,19 1,12

Kourtosis

594,50 580,73 487,52 3,15

Fonte: Préprio autor.

Comparando a resposta da amplitude da fuselagem do TVNES com a mola ctibica e

do ADV Variante no Tempo, pode-se perceber a diminuicao da amplitude pico-a-pico da

fuselagem quando o segundo é implementado, notadamente essa maior efetividade pode

ser vista para os valores de Ay = 0,030 N-s/m e Ay = 0,015 N-s/m, em virtude de um

menor valor RMS par ambos os valores de amortecimento. Também foi avaliado neste

trabalho a influéncia da velocidade de rotacao da massa rotativa para o TVNES (Figura

36). Foi-se utilizado Ay = 0.0005 N-s/m e os demais pardmetros iguais aos dos 3 casos

anteriores. A variacao da velocidade de rotagao foi de acordo com Morais et al. (2023):

Figura 36 — Resposta para as diferentes velocidades de rotagdo da massa mq
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Fonte: Préprio autor.



Capitulo 4. Resultados e Discussdo

o1

Tabela 8 — Tabela para diferentes velocidades de rotagao da massa mq

Velocidade de rotacao de mp (Rad/s)

Grandeza 0,5 1 2 3
Valor RMS (m) 0,15 0,18 0,17 0,17
Skewness -0,0010 -3,1e-05 2,1e-05 6,6e-05

Variancia (m?)

Amplitude Pico-a-Pico (m)

Kourtosis

0,023 0,034 0,029 0,030
0,92 0,87 1,09 1,0019
2,52 2,00 2,23 2,15

Fonte: Préprio autor.

Através dos gréaficos é possivel observar que o aumento da velocidade da massa

rotativa causou uma maior homogeneidade da resposta, o que é notavel quando compara-

se o valor do Skewness, que vai aproximando de 0 conforme vai aumentando-se a velocidade

de rotacdo e também pode ser observado uma menor quantidade de vales, de forma a

também indicar maior homogeneidade da resposta.
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5 CONCLUSAO

No respectivo trabalho foi possivel avaliar de forma tedrica a capacidade de atenuacao
das vibragoes da fuselagem de um helicoptero que encontra-se em ressonancia de solo
através de alguns modelos de amortecimento. Através dos resultados foi possivel notar
que o Amortecedor Linear foi o amortecedor de vibragao que obteve as maiores reducoes
na amplitude de vibracao da fuselagem quando em comparagao ao NES e ao TVNES.
Entretanto pode-se concluir que para qualquer modelo de amortecimento utilizado, torna-
se menor a capacidade de atenuagao das oscilagoes, quando o amortecimento das pés vai
tornando-se cada vez menor. Também foi possivel observar uma resposta mais homogénea
da amplitude de vibragao da fuselagem quando a velocidade de rotacao das massas mq
foi aumentada. Dessa forma pode-se concluir que a utilizagdo de um Amortecedor Linear
configura-se como uma alternativa a ser considerada para mitigagao do efeito de ressonéncia
de solo.

Para trabalhos futuros deve-se, comparar os resultados obtidos neste trabalho com
os obtidos de uma bancada de teste que represente em escala reduzida o comportamento
das pas e da fuselagem do helicoptero. Também pode-se investigar algum tipo de imple-
mentacgao de amortecedor semiativo baseado no Amortecedor Linear Variante no tempo.
Poderia, por exemplo, utilizar-se no lugar das massa mj pequenos aerofélios com uma
massa conhecida e que poderiam ter o seu angulo de ataque alterado, de forma a produzir
ora quantidade maior, ora quantidade menor de sustentacao e alterando assim a forca peso
das massas m1l. Pode-se também desenvolver um dispositivo que controle a velocidade de

rotacao dessas massas, de forma a evitar a ocorréncia do efeito de ressonancia de solo.
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APENDICE A - Equacionamento

A seguir é demonstrado de forma mais detalhada a obtencao das Equacgoes 6 e 7.

Para a fuselagem tem-se: Para a Energia cinética tem-se

T = (mg) (G (6)° + kil; () (6 — b (sim (6 () + 0. (1)) (B (1) + 65 (1))
(19)
Para a energia potencial tem-se:
U= lk:f (z (1)?) (20)
Para as forcas niio conservativas tem-se:
Qn = —c7 (i (1) 0) (21)

Assim tem-se o lagrangiano:

4
L=T U= (mp) @07+ 3 5 (my,) @)~ ohy (1 07)  (22)

DO | —

Para a energia cinética de cada uma das pas:

1 AN/ 1 )
T = 5my, (dr)” + 5 (ma,) () (23)
Para a energia potencial tem-se:
1 N2
U= 1y, (6r) (24)
Para as forgas nao conservativas tem-se:
Qn = —cp, (6r (1)) 30 (25)

Assim tem-se o lagrangiano para cada uma das pas:

1 1

L=T-V=gmy, (ék)Q +3 (mp, ) (2)* = ;Ibk (ék)z (26)
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APENDICE B - Fluxogramas

O diagrama abaixo demonstra o funcionamento da rotina Main do cédigo desenvol-

vido.
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O diagrama abaixo demonstra o funcionamento da fungao que descreve a dindmica
do conjunto fuselagem e pa.

Condigdes iniciais para ¢ (), (t),y (), o (1) e b (t) h(t) (ADV, NES e TVNES)
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