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Resumo

O fenbmeno whirl-flutter é wuma instabilidade aeroeldstica que deve ser considerada durante
0 projeto de uma aeronave. Normalmente, hélices ou rotores acoplados as estruturas aeronduticas séo
susceptiveis a tal fendmeno, especialmente quando esses possuem grande didmetro, como no caso das aeronaves
com capacidade de decolagem e pouso vertical (VTOL) com ou sem rotores mdveis, como as tilt-rotors. Para
uma determinada velocidade de cruzeiro tal instabilidade influencia no projeto dos rotores, da asa e dos pylons.
Com o advento da mobilidade aérea do futuro torna-se fundamental a melhoria do entendimento acerca de tal
fendmeno, bem como o desenvolvimento de formas para o controle das oscilagdes e aumento nas margens de
estabilidade para a obtencdo de aeronaves cada vez mais eficientes. Dessa forma, a presente pesquisa propde o
controle passivo aplicando transdutores piezoelétricos observando o comportamento aeroelastico do sistema com
apenas uma Unica camada piezoelétrica, sistema unimorph harvester. Como principal constatagéo est4 o aumento
da velocidade de flutter, aumentando a faixa de estabilidade do sistema.

Palavras chave: Whirl-flutter; Controle passivo; piezoelétricos; unimorph harvester.

Abstract

The whirl-flutter phenomenon is an aeroelastic instability which must be considered during the project of an
aircraft. Commonly, propellers and rotors connected to aeronautical structures are susceptible to such
phenomenon, especially when large rotor diameter is considered, such as vertical take-off and landing aircrafts
(VTOL) with or without moving rotors, as the case of tilt-rotors. Depending on the cruise speed, the whirl-flutter
influences the project of rotors, wings and pylons. With the advent of modern air mobility, a better
understanding of such phenomenon, as well as the development of vibrational control techniques to increase the
stability margins becomes important. Thus, the present research proposes passive control technique based on the
piezoelectric harvesting effect, in a unimorph configuration, observing its effect on the aeroelastic system’s
behavior. As main result the presence of the piezoelectric material, an increase in the flutter speed is observed,
improving the system’s stability.

Keywords: Whirl-flutter; Passive control; piezoelectric material; unimorph harvester.

1. fisico engendra uma mudanga em outra variavel de

estado de outro dominio fisico. No caso, da presente

Introducédo

Os materiais inteligentes sdo aqueles possuem a
capacidade de ativar suas funcdes de forma intrinseca
e extrinseca a partir de respostas aos estimulos ou
mudancas ambientais [1]. Outra forma de definicéo é a
apresentada por [2] na qual se afirma que os materiais
inteligentes sdo aqueles que apresentam acoplamentos
entre diversos dominios fisicos. Pode-se dizer que um
material possui acoplamento quando a mudancga de
uma variavel de estado de um determinado dominio

pesquisa, foca-se nos materiais do tipo piezoelétrico
que sdo aqueles que possuem o acoplamento entre os
dominios elétrico e mecanico [2].

A escolha da utilizacdo de tal material reside no fato
de que a busca por formas alternativas para se obter
energia elétrica tém sido buscadas nos ultimos anos e a
coleta de energia (do inglés - energy harvesting) vem
sendo largamente explorada pela comunidade



cientifica. Como definido por [3], a energy harvesting
é o processo pelo qual as energias luminosa, solar,
térmica e cinética podem ser convertidas em formas de
energia utilizdveis para o desenvolvimento de
sensores, atuadores e de outros dispositivos eletrdnicos
autossustentaveis. Contudo, a conversdo de energia
mecanica é a mais explorada, visto que essa pode ser
encontrada em diversos processos mesmo quando a
energia térmica ou luminosa nao se fazem presentes.

Como afirmado por [4], os fendmenos aeroelasticos
sdo especialmente interessantes para a obtencdo de
energia elétrica, uma vez que diversas estruturas
quando s&o submetidas a um escoamento podem sofrer
diversos tipos de respostas e por isso ha um interesse
grande acerca da conversdo mecanica-elétrica. Desse
modo, tais fendmenos podem ocorrer em diversas
estruturas como pontes, chaminés, linhas de
transmissao, dutos de extragdo de petroleo (do inglés -
risers), trens de pouso, asas e rotores de uma aeronave
causando vibragdes excessivas e de grande amplitude
que podem causar desde falhas estruturais graves a
sérios prejuizos ambientais e econémicos [5].

Dentre todas as instabilidades aeroelasticas, a
instabilidade de flutter é a mais importante para o setor
da aviacdo, uma vez que essa gera condicGes
catastréficas para as aeronaves. Tal instabilidade pode
ser entendida de uma forma geral como um fendmeno
aeroeléstico dindmico no qual forcas aerodindmicas,
elasticas e inerciais interagem em uma asa fixa ou
rotativa. Tal interagdo faz com que a energia provida
pelo fluido seja rapidamente absorvida e transformada
em vibragBes mecénicas que resultam em uma res-
posta vibracional divergente [6]. Se a velocidade do
escoamento for aumentada, pode haver uma
determinada velocidade critica denominada de
velocidade de flutter. A partir dessa velocidade os
movimentos vibracionais tornam-se auto-excitaveis
gragas ao amortecimento insuficiente perante aos
carregamentos aerodindmicos ndo estacionarios [3].
Tais movimentos vibracionais podem causar falhas
catastréficas em diversas estruturas e por isso atraem
grande interesse da comunidade cientifica.

Embora o fenbmeno do flutter possua subcategorias
como o flutter torcional e o stall flutter, com o advento
da mobilidade aérea do futuro outro fendmeno
relacionado volta a se destacar: o denominado whirl-
flutter. O whirl-flutter é um fenémeno conhecido
desde 1960 devido aos acidentes das aeronaves
Lockheed L-188 C Electra Il. Esse surge a partir de
efeitos dindmicos e aerodinamicos providos de partes
gue rotacionam, como as hélices e rotores de grande
didmetro, como por exemplo, nas aeronaves tilt-rotors,
como apresentado na Fig. 1, [7] e aeronaves turbo-

prop.
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Figura 1. CV-22B Osprey, Miramar air show 2019.
Fonte: Autoria prépria.

Devido ao aumento da velocidade de voo, da rotacéo,
a possibilidade de mudanga de orientacdo e a
flexibilidade do eixo dos rotores, sob o efeito
giroscopico, forcas aerodindmicas ndo estacionarias
podem induzir a instabilidade. Tais for¢as engendram
um movimento eliptico associado a dois modos: o de
backward (BW), com menor frequéncia e movimento
de precessdo no sentido oposto a rotacdo das hélices e
de forward (FW), com maior frequéncia e movimento
de precessdo no mesmo sentido da rotagdo das hélices

8.

Diante do exposto, nota-se que a aplicacdo de
materiais  piezoelétricos para o controle da
instabilidade de whirl-flutter em rotores de aeronaves
pode representar uma estratégia efetiva para o controle
da instabilidade, contribuindo para o desenvolvimento
de aeronaves cada vez mais eficientes e com uma
menor massa estrutural, pois parte da energia
mecanica do sistema é transformada em energia
elétrica. Portanto, no presente trabalho, propGe-se a
aplicacdo de transdutores piezoelétricos para o
controle passivo da instabilidade de whirl-flutter.

2. Materiais e Métodos
2.1. O Modelo Mecanico

O modelo matematico empregado na presente pesquisa
pauta-se na abordagem utilizada por [9]. O modelo
concentrado possui dois graus de liberdade (2GDL)
para a representacdo dos movimentos de arfagem e
guinada do rotor definidos, respectivamente, por 0 ¢ .
Adicionalmente, sejam definidos R o raio do rotor, I, a
inércia do rotor, |, a inércia da nacele e considerando
que as contribuices da estrutura da asa sejam
modeladas como rigidez, kg € k., € amortecimento, ¢,
e cy, equivalentes em ambos GDL. Por fim,
considerando que o raio esteja conectado a uma
distancia a, maltipla do raio, e que o rotor esteja
submetido a um fluxo axial de intensidade U incidente
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ao mesmo e paralelo a x, entdo se possui um sistema
como apresentado na Fig. 2.
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Figura 2. Esquema para a representacdo de um sistema
rotor-nacele submetido ao whirl-flutter. Fonte: Autoria
prépria.

Assim, as equacOes que descrevem o sistema sdo
dadas por [10]:

I, 0](6 o —1Q)(0) , ke 076 Mg
8 e [ 1 A R [ R T G
com My e M,, sendo, respectivamente, 0s momentos
aerodindmicos de arfagem e guinada. Ressalta-se que
tais momentos foram obtidos por [11] e aqui €
necessario notar que é utilizada a teoria do elemento
de pé (do inglés - Blade element theory) e se assume
uma aerodindmica quasi-estaciondria, ou seja, as
forcas e o0s momentos aerodindmicos dependem
apenas de movimentos instantaneos da superficie do
corpo, além de ser negligenciado o movimento do
fluido ou a influéncia da esteira. Assim, pode-se
descrever tais momentos como:

kqR 0 ’ 1
Mg = 2228 [~ (A + a?Ay) ¢ — Ay + adif] (2)

Mg = "2 [—(45 + a?A) 2 + 430 +adiy| (3)
onde k, = 0,5pc,,R'Q? representa um termo para
tornar a notagdo mais concisa. Ja p é a densidade do ar,
C, € a inclinagdo do gréfico do coeficiente de
sustentacdo pelo angulo de ataque do perfil de uma
secdo da pa. Além disso, os termos A; sdo as integrais
aerodindmicas que surgem a partir da integracdo da
sustentacdo ao longo de cada uma das pas e sdo
definidas como:

c rl

_ s
= &ho Tz @

Ay = pA, ®)

4y

, _ ¢l p*n?

AZ_E Omdn (6)
_cr1 ,u4

A3 = OJ;@—Tr;Zdn O
=Y

= ®)

Incorporando os termos da direita no lado esquerdo da
Eqg. 1 e escrevendo o sistema no espago de estados
possui-se:

X=JXx 9)

comX = [0,v,0,¥]" e J amatriz jacobiana do
sistema dada por:

I (10)

Calculando por fim os autovalores de J pode-se obter a
frequéncia e amortecimentos modais definidos como:

w = JRe(1)? + Im(1)? (11)
= 22 (12)

Logo, pode-se analisar a estabilidade do sistema
mecénico e quantifica-lo em termos de margens.

2.2. O Modelo Piezo-Aeroelastico

Para que se possa computar o efeito elétrico
promovido pela aplicacdo do material piezoelétrico, o
modelo mecénico apresentado foi modificado, de
forma a englobar a abordagem descrita por [12-13]
que se baseia em vigas engastadas acopladas com o
presente material inteligente. Tal abordagem aproxima
a rigidez estrutural e os movimentos do sistema a
partir da flexdo da viga. Adicionalmente, com tais
movimentos de flexdo pode-se observar o efeito
piezoelétrico direto. Dessa forma, aplicando a
abordagem que é descrita em seguida pode-se
modificar 0 modelo puramente mecénico descrito na
secdo 2.1 obtendo-se o modelo piezo-aeroelastico
aplicado ao fenémeno do whirl-flutter. Vale notar
ainda que, embora sejam apresentadas as equacdes
fundamentais que  foram  utilizadas, todo
equacionamento e maiores detalhes podem ser
encontrados nas referéncias [12-13].

De forma geral, 0 equacionamento para a obtencao do
modelo piezo-aeroelastico surge a partir das equacGes
lineares elasticas para um material isotropico para a
subestrutura e eletro-elasticas para o material
piezoelétrico e considera-se que a polarizacdo do



material piezoelétrico ocorre na direcdo da estrutura e
as hipoteses de placa de Kirchhoff de forma a se
realizar a modelagem da estrutura de suspensdo do
sistema aeroelastico para a simulagdo a rigidez
estrutural nos GDL de guinada e arfagem do sistema
rotor-nacele  submetido ao  whirl-flutter em
concomitancia a aplicacdo da piezocerdmica como
apresentado na Fig. 3.

Piezoelétrico

X

x=0 I

Figura 3.

X = Lpat

' Resisténcia

Representacdo  do  acoplamento
eletromecanico em vigas engastadas para a
configuragio com uma Unica piezoceramica
(configuracéo unimorph harvester). Fonte: Elaboragdo
prépria.

Contudo, [14] afirma que tal modelo pode-se
empregado com pardmetros concentrados de tal forma
que se aplicando a lei de Gauss obtém-se:

MY +CY + KY — Ov, = F
Cpip +-2+ 0TV =0
Re

(13)
(14)

onde M a matriz de massa, K a matriz de rigidez, C a
matriz de amortecimento, ®@ = [Js IJy]T a matriz de
acoplamento  eletromecénico  equivalente  para
computar o efeito do acoplamento em apenas um grau
de liberdade apenas, v, a tensdo elétrica obtida da
piezocerdmica no grau de liberdade escolhido, C, a
capacitancia do material piezoelétrico equivalente
aplicado no grau de liberdade escolhido, ¥ = [0 ¥]T
o vetor de deslocamentos, R. a resisténcia externa e
F = [Mg My]T o vetor de forgas.

Vale perceber ainda que C, e 9 dependem do tipo de
material piezoelétrico aplicado. No entanto, [12]
apresentam formas de calcula-los de forma a garantir a
conformidade com os deslocamentos angulares com o
acoplamento elétrico. Assim, C, e 9 podem ser
descritos como:

&53bL

C, = 15

b= (15)

9= — 2812 _p2) (16)
2hp

sendo Y, o modulo de Young do material

piezoelétrico, d;; é a constante do piezoelétrico
cujo valor é -190 pm/V e b a largura do material
piezoelétrico. O termo €35 é a permissividade de valor
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15,33 nF/m, L o comprimento do piezoelétrico e h, é a
espessura do mesmo. Ja h, é a posicdo da base da
camada piezoelétrica a partir do eixo neutro e h; a
posicdo do topo da mesma a partir do eixo neutro.

Essas ' duas Oltimas podem ser  descritas,
respectivamente, como:

hy = hya — hy A7)
he = hpq (18)
sendo que

ho o= h3+2n hyhg+nh? (19)

Pa ™ 2(hp+ nhs)

onde n = ys/,,, com Y, o modulo de Young da
P

subestrutura e hg a espessura da subestrutura.

Dessa forma, a matriz jacobiana do sistema piezo-
aeroeléstico, J,, com a aplicacdo do piezoelétrico em
apenas um dos GDL torna-se:

OZXZ 12XZ 02X1
|-MKk -M'c Mo

|
]e=l 011, —@/C,, _1/(ReCp)}

Dessa forma, pode-se calcular os autovalores e em
seguida a frequéncia e amortecimento modais com o
efeito piezoelétrico. Assim, torna-se possivel analisar a
estabilidade do sistema e analisar questdes voltadas
para a melhoria do controle vibracional do sistema.

(20)

3. Resultados e Discussao

3.1 Avaliagdo do modelo piezo-aeroelastico
Com a implementacdo do apresentado por [9] e [12-
14] pode-se realizar a descricdo do acoplamento
piezoelétrico em termos angulares para a avaliagdo de
seus efeitos no comportamento aeroeldstico da
instabilidade de whirl-flutter. Assim, para que se
pudesse realizar tal andlise utilizou-se os parametros
como definidos na Tab. 1.

Utilizando os dados dispostos na Tab. 1 e o software
Matlab R2016a®, calcularam-se primeiramente 0s
autovalores utilizando as Egs. 10 e 20 e em seguida a
frequéncia e o amortecimento modais a partir das Egs.
11 e 12. Dessa forma, obtiveram-se os resultados
apresentados nas Fig. 4 e 5.
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Figura 4. Variacdo da frequéncia modal para diferentes

configuragbes. Fonte: Autoria propria.

Tabela 1. Parametros fisicos utilizados

Pardmetros Valores
Comprimento do piezoelétrico, L 53,84 mm
Largura do piezoelétrico, b 20 mm
Espessura da subestrutura, hs 0,5 mm
Espessura do piezoelétrico, h, 0,4 mm
Médulo de Young da 100 GPa
subestrutura, Ys
Médulo de Young do 66 GPa
piezoelétrico, Y,

Constante piezoelétrica, da; -190 pm/V
Permissividade, €3, 15,93 nF/m
Raio do rotor, R 152 mm
Velocidade angular do rotor, Q 40 rad/s
Razdo do comprimento do eixo de
. . 0,25
pivotamento pelo raio do rotor, a .
Momento de inércia do rotor, I, 1,03 é(z) kg
Z
Momento de inércia da nacele, I, 1’78n1]9 kg

Amortecimento  estrutural de

arfagem, ¢,

10° N m s/rad

Cl,a

Rigidez estrutural de arfagem, k, 0,4 N m/rad
Amorteumento estrutural  de 10° N m s/rad
guinada, ¢,

Rigidez estrutural de guinada, k, 0,4 N m/rad
Numero de pés, ny 4
Corda da pa, ¢ 26 mm
Inclinacdo da sustentacdo da pa, om radt

Fonte: Autoria propria.
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Figura 5. Variagdo do amortecimento modal para
diferentes. Fonte: Autoria prépria.

Como se observa nas Figs. 4 e 5 com o0 aumento da
resisténcia externa ha o aumento da frequéncia modal
do sistema rotor-nacele. Ao mesmo tempo, devido a
aplicacdo da camada piezoelétrica nota-se que a
resisténcia externa afeta a velocidade linear de flutter.

Analisando especificamente a Fig. 5, observa-se que o
sistema puramente mecénico apresentou uma
velocidade de flutter de cerca de 7,84 m/s. No
momento que se incluiu o acoplamento piezoelétrico
com uma resisténcia externa R, = 10" ohms ja foi
possivel notar um leve ganho na velocidade de flutter,
uma vez que a Ultima passou para 7,91 m/s. Com o
aumento da resisténcia externa de até R, = 10° ohms o
incremento na velocidade de flutter foi se tornando
cada vez maior até se atingir uma velocidade de 10,25
m/s, para a resisténcia R, = 10° ohms. Em termos de
controle vibracional tal fato torna-se importante, uma
vez que com o aumento da velocidade de flutter ha o
aumento das margens de estabilidade de operacdo do
rotor aplicado, j& que até se atingir essa nova
velocidade de flutter, o sistema apresentara
movimentos vibratérios amortecidos, garantindo,
portanto, a integridade estrutural da aeronave.

O efeito no incremento na velocidade de flutter pode
ser explicado devido ao aumento do amortecimento
estrutural, como se observa na Fig. 5, através do efeito
shunt damping. Com o movimento vibracional da
estrutura ha a geracdo de energia elétrica devido ao
efeito piezoelétrico direto. Assim com a dissipacao de
energia através do circuito externo é adicionado um
amortecimento a estrutura e reduz-se a amplitude de
oscilacdo. Esse efeito do aumento de amortecimento
da estrutura adicionado a questdes relacionadas a
aerodindmica acabam por influenciar, por conseguinte,
a variacdo da frequéncia, como presenciado na Fig. 4.



Vale ainda observar que com o aumento da resisténcia
para R, = 10" ohms a velocidade linear de flutter
comecou a ser reduzida, quando comparada com o
caso de R, = 10° ohms, visto que para essa tal
velocidade ocorreu em cerca de 10,25 m/s, ao passo
que para aquela ocorreu em 8,98 m/s. Desse modo,
para o conjunto de resisténcias analisadas, observando
o efeito do aumento da velocidade de flutter e
considerando questbes de controle vibracional, a
resisténcia que otimizou o sistema foi a de R, = 10°
ohms, visto que forneceu o maior incremento na
velocidade de flutter.

Por fim, como efeito adicional, verifica-se que em
todos 0s casos as respostas tanto das frequéncias
qguanto dos amortecimentos modais obtidos foram
simétricas quando se aplicou o piezoelétrico seja no
grau de liberdade de arfagem ou no de guinada.

4, Conclusdes

Com a aplicacdo do modelo piezo-aeroelastico pode-se
avaliar o efeito da aplicagdo de materiais
piezoelétricos em termos de controle da instabilidade
de whirl-flutter.

A aplicacdo de piezoelétricos promoveu ganhos na
velocidade de flutter de até 2,41 m/s quando se
utilizou uma resisténcia de R, = 10° ohms. Tal aumento
da velocidade de flutter pode ser explicado devido ao
efeito shunt damping que aumenta o amortecimento da
estrutura. Tal efeito torna-se fundamental em termos
de controle passivo, uma vez que a postergacdo da
velocidade de flutter aumenta as margens de
estabilidade do sistema, de modo que até que se atinja
a nova velocidade critica os movimentos oscilatérios
serdo amortecidos garantindo, por conseguinte, a
integridade estrutural do rotor empregado, bem como
de toda a aeronave. Além disso, foi observado o
aumento da frequéncia do sistema.

Além disso, observou-se que com 0 aumento da
resisténcia externa aplicada ao sistema, até de R, = 10°
ohms, houve o aumento da velocidade de flutter.
Contudo, ao se atingir R, = 10" ohms tal velocidade
acabou por ser reduzida quando comparada com a
primeira.

Como efeito adicional, foi percebido que a aplicacao
do acoplamento piezoelétrico seja no grau de liberdade
de arfagem quanto no de guinada promoveram
resposta simétricas tanto na frequéncia quanto no
amortecimento modais.

Por fim, como passos futuros da presente pesquisa
estdo a avaliacdo do comportamento com a aplicacdo
de duas camadas piezoelétricas (bimorph harvester),
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bem como a avaliacdo do controle ativo e hibrido da
presente estabilidade.
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