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RESUMO

GASPARINI, J. N. (2004). Controle de vibragdo em uma pd inteligente de
helicéptero. Sio Carlos, 2004. 74p. Dissertagdo (Mestrado) — Escola de Engenharia

de Sdo Carlos, Universidade de Sdo Paulo.

O objetivo deste trabalho é investigar o controle ativo de vibragdo em uma pa
inteligente de helicoptero. O desenvolvimento de materiais inteligentes para
trabalharem como sensores e atuadores apresentam uma nova alternativa no controle
de vibragiio. A pa de helicoptero é modelada pelo método dos elementos finitos,
considerando os movimentos de batimento, flexio no plano de rotago, estiramento
axial e tor¢do. O modelo da pa considera também angulo de tor¢éo geométrica, ndo
coincidéncia entre os eixos, elastico e do centro de gravidade das se¢Bes transversais
e material isotropico. O modelo matematico é desenvolvido, e nele é incorporado
atuadores piezelétricos distribuidos ao longo da envergadura da pa. O controle ativo
de vibragdo € baseado no controle individual da pa na condigio de vdo pairado. As
matrizes de elementos finitos sdo obtidas pelo método de energia e um procedimento
de linearizagdo ¢ aplicado as equagdes resultantes. O carregamento aerodindmico
linearizado € calculado para a condig@io de voo pairado e a representag¢do no espago
de estados € usada para o projeto de um controlador. Usou-se a técnica de atribuigio
da autoestrutura por realimentagio de saida no modelo de ordem reduzida, resultado
da aplicacdo do método da expansdo por fragdes parciais. As simula¢des do modelo
em malha aberta e fechada, exibiu boas qualidades de resposta, o que mostra que o

controle ativo é uma boa alternativa para a redugéo de vibragdes em helicopteros.

Palavras chave: Aeroelasticidade, controle de vibragfo, estruturas inteligentes,

atribuigfio da autoestrutura, modelagem de pa do helicoptero



ABSTRACT

GASPARINI, J. N. (2004). Vibration control of a smart helicopter blade. Sio
Carlos, 2004. 74p. Dissertagdo (Mestrado) — Escola de Engenharia de Sdo Carlos,

Universidade de Sdo Paulo.

The objective of this work is to investigate the performance of a smart
helicopter blade. Developments on smart materials for both sensing and/or actuation
have provided a novel alternative in vibration control. The helicopter blade is
modeled by the finite element method, considering the motions of flapping, lead-
lagging, axial stretching, and torsion. The blade model also considers a pretwist
angle, offset between mass and elastic axes, and isotropic material. The helicopter
blade mathematical model allows the incorpdration of piezoelectric actuators
distributed along the blade span. The active vibration control is based on the premise
of individual blade control and the investigation is carried out for hovering flight
condition The finite element matrices are obtained by energy methods and a
linearization procedure is applied to the resulting expressions. The linearized
aerodynamic loading is calculated for hover and the state-space approach is used to
design the control law. The eigenstructure assignment by output feedback is used in
the blade-reduced model resulting from the application of the expansion method by
partial fractions. The simulations for open and closed-loop systems are presented,
having exhibited good response qualities, which shows that output feedback is a

good alternative for smart helicopter blade vibration attenuation.

Keywords. Aeroelasticity, vibration control, smart structures, eigenstructure

assignment, helicopter blade modeling
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CAPITULO 1

INTRODUCAO

Os helicopteros sdo aeronaves (ver Figura 1.1) que utilizam asas rotativas para
criar sua sustentagdo, propulsio e controle e estdo sujeitas a vibragdes, sendo esta uma
caracteristica indesejavel deste tipo de aeronave. No rotor principal, a rotagéo das pas
sobre um eixo vertical descreve um disco no plano horizontal. Diferentemente das
aeronaves de asa fixa, o helicoptero ndo necessita de velocidade translacional para
gerar em seus rotores as forgas aerodinimicas necessarias ao v6o, o que realmente o
capacita a realizar pousos e decolagens verticais (VTOL — Vertical Take Off and
Landing). Segundo JOHNSON (1994), a versatilidade do helicoptero paga um tributo
muito alto, pois necessita inicialmente de um motor de alto desempenho, uma
transmissdo grande para transportar a for¢a dos motores com baixa velocidade e
grande torque até os rotores, sem deixar de mencionar a complexidade mecénica
destes ultimos.

A principal causa de vibragdes em helicopteros é o rotor principal formado
por pas flexiveis excitadas por carregamentos aerodindmicos e inerciais periodicos.
Estas vibragdes sdo transferidas para a estrutura da aeronave e usualmente criam um
ambiente hostil para dispositivos eletrdnicos, tripulantes, € para os passageiros.

O avango alcangado pela industria aeronautica, desenvolvendo estruturas
mais leves, resistentes, eficientes e confiaveis, traz maior suscetibilidade a vibragdes
e instabilidades aeroelasticas (BISPLINGHOFF et al, 1996). As respostas
aeroelasticas resultantes de vibragio sio de grande importancia para a industria
aerondutica, particularmente para aeronaves de asas rotativas. Desta forma, a

utilizagdo de técnicas de redugdo de vibragdes, particularmente através do uso da
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teoria de controle, é de grande interesse nessa area (MARQUES, 1993). Fendmenos
aeroelasticos indesejados podem gerar caracteristicas dindmicas improprias, ¢ devido
4 flexibilidade estrutural das pas, estas podem sofrer excessiva carga vibratoria. Por
isso, um modelo completo das forgas aerodindmicas, elasticas e inerciais € necessario
para descrever a natureza aeroelstica de uma aeronave, prevenindo o surgimento de

respostas aeroelasticas indesejaveis posteriormente (YATES, 1971).

1.1 — Breve historico sobre aeronaves de asa rotativa

Segundo JOHNSON (1994), a primeira mengdio sobre helicopteros data
aproximadamente de 400 a.C.. Esta consistia de uma vareta com uma pena (hélice)
numas das extremidades cuja vareta era girada entre as mdos. Depois, ja no século
XV, surgiu Leonardo da Vinci com sua maquina de vdo vertical utilizando um tipo
primitivo de hélice.

Alguns inventores como Lomonosov (Russia — 1754); Launoy e Bienvenu
(Franga — 1784) e Cayley (Inglaterra — 1790), apresentaram seus modelos de
helicopteros, mas o impacto para seu desenvolvimento durante o século XVIII foi

pequeno.
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O Visconde Gustave de Ponton d’Amencourt (Franga — 1863) construiu um
pequeno modelo movido a vapor e usou pela primeira vez a palavra “helicoptero”,
mas como nos motores a vapor a relagdo peso poténcia era muito baixo, o que

comprometia sua condigio de voo.

Por volta de 1900, com a utilizagio do motor reciproco a gasolina, o véo do
helicoptero tornou-se uma realidade. Renard (Franga — 1904) construiu um
helicoptero com rotores lado a lado, movido por um motor de dois cilindros,

introduzindo com este modelo o eixo de batimento (flapping) para os rotores.

Igor Sikorsky (Russia — 1910) criou um helicoptero com dois rotores tripa
coaxiais utilizando um motor de 25 HP, mas ndo obteve sucesso com este modelo em
virtude do problema da relagdo peso/poténcia. Mais tarde, Boris N. Yuriev (Russia —
1912) construiu uma maquina com rotor bipd e um pequeno rotor de cauda
antitorque. Este v0o teve sucesso € Yuriev tornou-se supervisor nos

desenvolvimentos de helicopteros na Unido Soviética.

O desenvolvimento do helicoptero obteve um avango maior no periodo dos
anos 20 e 30, com a contribui¢iio de Juan de la Cierva (Espanha — 1920-1930) com
desenvolvimento do “autogiro”, uma aeronave de asa fixa e que continha um rotor
livre. Apos testes em tunel de vento, la Cierva construiu os autogiros C-3, C-4, C-6,
fundando em 1925 a Cierva Autogiro Company na Inglaterra, produzindo mais de
quinhentas unidades. No entanto, foi com Igor Sikorsky, ja a frente da Sikorsky
Aircraft Co., nos Estados Unidos entre 1939-1941, desenvolveu o VS-300, um
modelo de rotor tripdA e um pequeno rotor de cauda. Em 1943, Lawrence Bell
presidente da Bell Helicopter Co. construiu o helicoptero Bell-47 com rotor rigido
bipa, usando a barra de giro estabilizadora desenvolvida por Arthur Young durante

os anos 30 nos Estados Unidos.

Stanley Hiller (Estados Unidos — 1946-1948), desenvolveu o controle rotor,
uma barra giro estabilizadora com superficies aerodindmicas. Charles Kamam
(Kamam Aircraft — Estados Unidos — 1946-1948) desenvolveu também o método de
controle por servotab para o controle de passo do rotor. A partir dos anos 50 Charles
Kamam Co. construiu o primeiro helicoptero com motor a turbina, era o K-225, logo

mais tarde produziu também o primeiro helicoptero bi-turbina o HTK-1 (1954) desde
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entio esta maravilhosa maquina vem s¢ desenvolvendo com aplicagdes das mais importantes

tecnologias descobertas.

1.2 — Tipos de rotores

Este tipo de divisdio é, baseada na maneira pela qual as pas estdo
mecanicamente conectadas a cabeca do rotor (DOWELL — 1995). Os tipos de

rotores podem ser divididos em quatro grupos:

Teetering ou Semi-Articulados: é tipicamente em rotor de duas pas, onde ambas sdo

unidas por um pino ao eixo vertical, as pontas das pas possuem liberdade e

movimento de batimento (flapping) com relagdo ao plano de rotagdo.

Articulados: este tipo de rotor possui mais de duas pas, onde as mesmas sdo fixadas
individualmente a cabega do rotor e possuem liberdade de movimento da mudanga

de passo (pitch), avango e recuo (lead — lagging) e batimento (flapping).

Hingeless _ou Semi-Rigidos: este tipo de rotor possui elementos flexiveis

(elastdmero) na sua construgdo, o que lhe proporciona uma limpeza aerodindmica
maior do que o rotor articulado também como caracteristica um maior grau de
controle (resposta), proporcionando assim uma maior capacidade de manobra para o
helicoptero. Além disso, requer uma menor incidéncia de manutengdo. Como
desvantagens este tipo de rotor apresenta uma forte tendéncia de transmissdo de

vibragiio para a fuselagem, através do mastro do rotor.

Bearingless ou Rigidos: neste tipo de rotor, a mudanga de passo (pifch) nos mancais

¢ substituida por tor¢des na raiz da pa.
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1.3 — Vibracio em helicopteros

As cargas vibratorias nos helicopteros sdo provenientes de varias origens: o
sistema do rotor principal, a interagdo aerodinidmica entre o rotor e a fuselagem, o
rotor de cauda, o motor a transmissdo. Entretanto a mais importante fonte de
vibragio é o rotor principal devido a interagdo aerodinidmica gerada pela alta
flexibilidade das pas quando em rotagdo. O nivel de vibragdo apresenta-se baixo
quando no vdo pairado (hover), e vai aumentando com a velocidade no voo a frente.

Nio obstante a complexidade aerodindmica, as respostas aeroelasticas da pa e
as suas cargas sdo essenciais periodicas. As cargas observadas na estrutura rotativa
sio integrais multiplas harmonicas da velocidade rotacional e sdo transmitidas para o
mastro e depois para a cabine que esta fixada na estrutura isto com freqiiéncia do tipo
nbQ), onde n é um numero inteiro variando de 1 a «; b é o nimero de pase 2 € a
velocidade de rotagio do rotor principal. A freqiiéncia de vibragdo dominante é bQ) e
para que estes tipos de vibragdes sejam atenuados, foram criados dispositivos de

controle ativo e passivo.

1.4 — Controle de vibracio

Entre as formas de redugdo dos problemas de vibragdo em helicopteros,

podemos mencionar o controle passivo e o ativo.

1.4.1 — Controle passivo de vibracio

No controle passivo, primeiramente podemos citar a técnica de refinamento
do projeto da pa, com o desenvolvimento da otimizagdo estrutural e aeroelastica.

O segundo método de redugdo de vibragdo utiliza dispositivos de controle
passivo colocados no rotor ou nas pas, com o objetivo de absorver a vibragdo em sua
origem, ou de isola-la (REICHERT, 1981; LOEWY, 1984). Este tipo de controle
foi amplamente utilizado no inicio do desenvolvimento das asas rotativas. Neste
método podemos citar a inclusio de molas e massas para atenuar as vibragOes.

Isoladores de vibragdo que utilizam o principio da nodalizagdo, e por ultimo os
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isoladores anti-ressonantes, conhecidos por DAVI (Dynamic Anti-ressonant
Vibration Isolation), que s3io compostos por molas e massas, que agem

alternadamente conforme a excitagdo do rotor, de acordo com a Figura 1.2.

EIXO DA CABEGA
0O ROTOR PRINCIPAL

Ee

W
RO

MOLA k
KO GRADO FELO
/‘FESM |

iz~

(a)

Figura 1.2 — Ressonador de cabina (a), e antivibrador do rotor principal (b).

1.4.2 — Controle ativo de vibracdes

Durante as ultimas décadas, o controle ativo de vibragdes em helicopteros

tem sido intensamente investigado podendo ser classificado em duas subcategorias:
e o controle baseado na atuagéio na estrutura do helicoptero, €;

e o controle baseado na atuagdo no rotor.

De acordo com ZHANG (2001), o controle ativo é geralmente composto por
quatro elementos: sensores, atuadores, uma unidade de forga e um controlador.
Como exemplo de controle baseado na atuagdo na estrutura do helicoptero de acordo
com a Figura 1.3, tem-se o ACSR (Active Control of Structural Responses). Tal
estratégia de controle consiste de acelerdmetros distribuidos na estrutura, um
computador de controle digital e um conjunto de atuadores de forga eletros-
hidraulicos montados entre a estrutura e a transmissdo principal do helicoptero. O
ACSR desenvolvido pela Westland Helicopters Co., ndo somente pode reduzir as
vibragBes induzidas pelo mastro do rotor principal, mas também pode controlar

excitagdes provenientes de outras origens, como por exemplo o rotor de cauda. As
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desvantagens estdo na manuteng¢do, devido ao complexo sistema de atuagdo, como

também seu peso elevado.

Figura 1.3 — ACSR sendo utilizado na plataforma de fixagdo do motor.

Para o controle de vibragio baseado no rotor, temos o HHC (Higher
Harmonic Control), neste caso servo atuadores sdo usados para excitar, no prato fixo
de comando (swashplate) ciclico e coletivo do rotor, harmdnicos maiores que o da
velocidade de rotagiio do rotor, gerando novas cargas aerodinamicas pelas pas, as
quais em combinagio com novas cargas inerciais oscilatorias, cancela os harménicos
das cargas nas pas que causam vibragdo na estrutura, JOHNSON (1982) e
FRIEDMANN (1990) apresentaram trabalhos inovadores em HHC. O exemplo pode

ser observado na Figura 1.4:

i Atuadores HHC

——
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Figura 1.4 — Apresentagfo esquematica do rotor utilizando o sistema HHC

para controle de vibragao.

Uma alternativa para o HHC é o IBC (Individual Blade Control), no qual
cada pa ¢ individualmente controlada. Atuadores hidraulicos sdo montados em
conjunto com a haste de mudanga de passo da pa no conjunto rotativo, como na
Figura 1.5. O controle de entrada para os atuadores € baseado no retorno dos sinais
provenientes dos sensores que estio nas pas. Numerosos estudos analiticos, testes em
tineis de vento e ensaios em vdo para o HHC e IBC, tém demonstrado que o
potencial de reduzir as vibragdes em helicOpteros esta acima de noventa por cento,

mas possuem limitagdes praticas na implementagdo (ZHANG, 2001).

Atuador IBC ,»"’/'/’

Figura 1.5 — Apresentagdo esquematica do rotor utilizando o sistema IBC

para controle de vibragdo.

1.5 — Estruturas inteligentes

Métodos para controle dos fendmenos aeroelasticos ndo se tornaram
praticos e ainda ha necessidade de se pesquisar novos conceitos para controle
aeroelastico. O avanco da engenharia aeronautica ndo se resume a obtengdo de
propulsores cada vez mais eficientes, mas também ao avango no desenvolvimento da
estrutura da aeronave no sentido de torna-las mais leves e resistentes com um certo
balanco entre as propriedades fisicas e mecénicas para permitir sua seguranca e
eficiéncia (FLOWER, 1995). Para o caso de aeronaves de asas rotativas, efeitos
aeroelasticos sdo muito importantes especialmente em relagdo as pas. Tais estruturas
sio bastante esbeltas e sujeitas a grandes esforgos aerodindmicos, portanto

susceptiveis a grande influéncia aeroelastica.
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Uma defini¢do, de Estrutura Inteligente, bastante empregada por CRAWLEY
(1994) é que sdo estruturas que possuem atuadores e sensores integrados a propria
estrutura com funcionalidade estrutural assim como um controle légico integrado,
condicionamento de sinal e amplificador de poténcia eletronico.

A aquisi¢do, o processamento do sinal e a atuagdo sdo incorporados a
estrutura com o proposito de agir sobre determinada caracteristica ou estado pré-
determinado sejam eles mecénicos, elétricos, quimicos, oOticos, térmicos ou
magnéticos.

A definigio de CRAWLEY (1994) para estruturas inteligentes torna-se mais

didatica com o auxilio do diagrama apresentado na Figura 1.6.

Controladas
Ativas

Inteligentes

Figura 1.6 - Modelo esquematico d¢ CRAWLEY (1994)

Na Figura 1.6 o primeiro conjunto denominado adaptativo compde-se pelas
estruturas que sdo sujeitas a algum tipo de atuagfio. O segundo grupo € composto
pelas estruturas que sdo sensoreadas. A interse¢do entre esses dois grupos compoe
um grupo conhecido como estruturas controladas, onde se supde que os atuadores €
sensores estejam unidos por um controle tipo malha fechada. Dentro dessa intersegdo
pode-se distinguir um subconjunto denominado estruturas ativas que diferem do
conjunto maior porque os atuadores e sensores estdo distribuidos ao longo da
estrutura, possuindo também uma fungfo estrutural. As estruturas inteligentes sio um
subconjunto das estruturas ativas, pois além de possuirem as caracteristicas
mencionadas acima devem apresentar também a aquisi¢do, processamento de sinal,
controle e atuagdo inteiramente incorporados na estrutura.

Recentemente, o desenvolvimento de novos materiais para dispositivos
sensores e atuadores contribuiu para o surgimento do conceito de estruturas
inteligentes (CRAWLEY, 1994). As principais vantagens do uso do conceito de

estruturas inteligentes consistem na melhor intrusdo na estrutura dessas formas, uma
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vez que os atuadores e sensores encontram-se incorporados e com funcionalidade
estrutural.

Dentre os materiais mais utilizados como componentes ativos citam-se 0s
materiais piezelétricos, as fibras oticas, as ligas de memorias de forma, os materias
estrictivos e os fluidos eletro-reologicos e magneto-reologicos. Os materiais
piezelétricos surgem como uma alternativa viavel pela sua capacidade de inser¢do na
estrutura, baixo peso, forga de atuagfio, resposta rapida, conversdo direta de energia
elétrica para mecédnica e uma rede de fios elétricos que é menos vulneravel do que
tubos para alimentagdo hidraulica (GIURGIUTIU, 2000; CESNIK, 2000; PACK &
JCSLIN, 1998), como se pode observar no exemplo mostrado na Figura 1.7
(GIURGIUTIU & CRAIG, 1999) urﬁa comparagdo entre um sistema hidraulico
convencional para mover uma superficie de comando, e 0 mesmo sistema utilizando

material ativo.

. For¢a Mecanicy Forca Hidranlicu ] Forge Meadnion )
= i =1 =1

Pﬁ'urmfn £
o wn

Mator ] Bomba Senvo- Atusdor | ;
valula Hidraulics g.; b l
410030 rpm !

ey

fATART HA i

I(."unm!ad(l' F ]

S
Fietico
Aba Prassno frimd, : Byxa Prassao de Sada
21 KPa (000 [eh Servo-valuda 0.5 MPa (€0 psi}

Pt #1 Port i:2
L ==
L | =
(@)
|_Forga Mecanicg | Forca Flewica I Forae Meveniea |
|
Mala'iéﬂ ].‘”'.‘“i”

Motor GeradorL:

| | AmpitcakrdFoal | Ativo+
Ekstiico '

== | A Voltagem [oesiocamento|  Abdy g 4
115V Ampiificado
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,,.

]
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Figura 1.7 — Comparagéo entre um sistema hidraulico convencional (a) e

ativo (b), ambos utilizados para mover uma superficie de voo.
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O crescente interesse pelo uso de materiais piezelétricos como elementos
ativos de estruturas inteligentes deve muito aos trabalhos de BAILEY &
HURBBAD (1995) e CRAWLEY & DE LUIZ (1987). Praticamente a partir desse
periodo o termo piezeletricidade reaparece revigorado em trabalhos envolvendo
estruturas ativas e controle estrutural. Os elementos ativos de uma estrutura podem
ser construidos com ligas de memorias de forma, ceramicas e polimeros
pieozoelétricos, fibras dticas, materiais eletro e magneto-estrictivos e fluido magneto

e eletro-reologicos (BARSOUM, 1997).
1.6 — Estruturas inteligentes em aeroelasticidade

A partir da década de 90 comegaram a surgir trabalhos envolvendo o uso de
materiais inteligentes para controlar respostas aeroelasticas indesejadas. NITSZCHE
& BREITBACH (1994) apresentam uma resposta de constru¢dio de atuadores e
sensores usando materiais piezelétricos para controlar as cargas harmdnicas
desenvolvidas nas pas do rotor de um helicéptero.

WILKIE ef al. (1996) fazem uma analise de uma pa de helicoptero de
material composto incorporando piezelétricos. Essa analise consiste na flexdo e na
tor¢do linear da asa acoplada a um modelo aerodindmico ndo estaciondrio usando
atuadores torcionais.

Uma das formas promissoras que vém sendo estudadas para redugio da
resposta aeroelastica é o uso de placas piezelétricas como amortecedores de vibragdo.
Por essa forma de controlar as vibragGes a energia gerada na vibragéo é transformada
em uma carga elétrica que ¢ dissipada posteriormente reduzindo a energia total na

estrutura (NAGAMINE, 2001).

1.6.1 — O fendmeno piezelétrico e sua aplica¢io em estruturas

inteligentes

Segundo CADY (1946) a palavra piezeletricidade morfologicamente significa
eletricidade por pressdo e cabe a sua descoberta aos irmdos Curie, onde o prefixo
piezo tem origem na palavra grega “piezen” que significa pressionar. Além disso,

define-se o efeito piezelétrico como “o potencial elétrico produzido por deformagdes



)

A

Capitulo 1 — Introdugdo 12

mecdnicas em cristais pertencendo a certas classes, o potencial elétrico sendo
proporcional a deformagdo e mudando de sinal com isso”. Este postulado refere-se
ao efeito piezelétrico direto. Intimamente relacionado esta o efeito reverso (também
chamado de reciproco ou inverso).

Sua aplicagdo pratica surge com a Primeira Guerra Mundial quando Langevin
cria um sonar composto por placas piezelétricas. Surgem estudos com cristais piezo-
ressonantes que acabaram influenciando positivamente no desenvolvimento da
eletronica. Materiais amorfos e policristalinos comegam a ser usados e em 1954 Jaffe
descobre o fitanato zarconato de chumbo (PZT). Polimeros, filmes e compdsitos
piezelétricos também tém sido amplamente estudados. Apos 1960, Kawai descobre
as propriedades piezelétricas em um filme plastico de fluorido de polivilideno
(PVDF). Atualmente estes dois materiais sdo os mais populares envolvidos em
trabalhos com estruturas inteligentes (IKEDA, 1990; TAYLOR ef al., 1958).

O fendémeno da piezeletricidade sob o ponto de vista microscopico é
entendido como a polarizagdo do meio cristalino devido aos deslocamentos de ions
da sua posicio de equilibrio pela agdo de um campo de tensdes mecénicas
(BOTTOM, 1968). Durante a polarizagdo o material torna-se permanentemente
alongado na dire¢do do campo de polarizagiio (eixo polar) e reduz-se na diregdo
transversal. Quando uma voltagem ¢ subseqiientemente aplicada na mesma diregdo
de voltagem de polarizagfo, a pega experimenta, além de um alongamento na dire¢io
polar, uma contragdo transversal como estipulado pelo coeficiente de Poisson.
Quando o campo elétrico é removido, a pega retorna as suas dimensdes originais. A
Figura 1.7 ilustra a contra¢@o da pec¢a quando a voltagem aplicada € oposta a diregdo
de polarizagdo, e se expande na direcdo transversal, retomando as dimensdes

originais quando o campo elétrico € retirado.

]
Vaw,

T

| - | ]

Figura 1.8 - Comportamento piezelétrico quando submetido & tensdo elétrica.
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Embora a piezeletricidade tenha uma longa historia e aplica¢do, no controle
estrutural é relativamente nova, sendo bastante apropriada em controle de vibragdo

de sistemas distribuidos apresentando baixo peso, alta precisdo e eficiéncia (RAO &

SUNAR, 1994).

1.7 — Estruturas inteligentes em helicopteros

A estrutura inteligente em asas rotativas tem recebido grande atengéo,
especificamente a atuagdo por deslocamento induzido (GIURGIUTIU et al., 1994,
NARKIEWICZ & DONE, 1994; CHOPRA, 1997).

Duas linhas de agdo tém sido investigadas.

1. Atuagio por deslocamento induzido distribuido, resultando na tor¢do

continua da pa.

2. Atuacdo discreta de uma superficie de controle servo-aerodindmica

(flape, fab, ponta da pa, etc.) gerando forcas aerodindmicas
localizadas.

A torgio induzida da pa pela distribui¢do de elementos de material ativo ao
longo da estrutura de vdo gera uma suave deformagao.

Materiais ativos podem ser agregados a estrutura. Esta solugdo tem clareado
as vantagens aerodindmicas sobre o conceito da atuagio discreta. Um numero grande
de estudos tedricos tem sido realizado para estimar o grau de tor¢do necessaria para
redu¢do dos efeitos vibratorios e do flutter.

CHEN & CHOPRA (1997) construiram uma pa de material composto com
camadas de material piezelétrico, dispostos diagonalmente na estrutura da pa e
revestida por fibra de vidro. Este experimento foi testado em tunel de vento, da
Universidade de Maryland, estatica e dinamicamente. Respostas de torgdo
significantes foram medidas quando as excitagdes eram proximas das freqiiéncias de
ressondncia (50 Hz e 95 Hz). O valor maximo de torgdo encontrado na extremidade
da pa para as freqiiéncias de ressondncia foi de 0,35° e 1,1°, respectivamente.

BARRET (1993) construiu um prato de torque ativado eletricamente,

consistindo de um substrato metalico e camadas piezoceramicas aplicadas
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diagonalmente. A torgdo do prato é criada pela ativagio dos elementos piezelétricos
com polaridades em oposi¢io de fase nas superficies superior e inferior. Um rotor
adaptativo de estado solido consiste de um prato de torque (atuador de deslocamento
induzido) ligado a raiz de uma pa. A ativagéo deste prato produz deflexdes de passo
nesta pa. Este conceito foi aplicado em um modelo de helicoptero, cujo desempenho
de vdo foi satisfatorio (BARRET; FRYE & SCHIESMAN, 1998).

A utilizagio de fibras ativas de material composto, cuja estrutura é formada
por laminas flexiveis de fibras de vidro e de material piezelétrico (RODGERS &
HAGOOD, 1998). Esta estrutura foi incorporada na construgio em escala de um
modelo de pa de CH-47D e testado no tunel de vento da Boing Helicopters
(MORRI; PIZZOCHERO & HAGOOD, 1999).

WILBUR et al. (1999) construiram com o apoio da NASA/MIT, o rotor de
torcdo ativa (4 TR — active twist rotor), sendo testado na condi¢do de vdo pairado no
tanel de vento do Langley Research Center — NASA, EUA. Uma pa do rotor de
torgdo ativa foi construida usando fibras ativas de material composto flexivel. A
modelagem acroelastica foi realizada por WILKIE et al., (1999).

BERHARD & CHOPRA (1998) estudaram o conceito da atuagdo da ponta
da pa com material ativo para a redugdo de vibragGes e controle aeroeldstico. Nesta
técnica todo movimento da estrutura da ponta da pa ¢ produzido por um atuador
piezelétrico aplicado no interior da pa.

Teoricamente o conceito de servo-flape tem sido investigado por MILLOT
& FRIEDMANN (1994). No experimento foi utilizado um modelo aeroeléstico
(incluindo modelo geométrico ndo-linear e um avangado modelo aerodindmico 2D)
conjugado com um controlador para redugdo de vibragéao.

SPANGLER & HALL (1989) usaram atuadores piezelétricos bimorfos em
experimentos do servo-flape no helicoptero CH-47D da Boing Helicopters. O flape
representa 10% da corda cujo modelo em escala foi testado em tunel de vento em
varios gradientes de velocidade (0 — 78 fi/seg) e frequiéncia (acima de 100 Hz).
Significantes deflexdes e momentos de variagdo de passo foram medidos, mas todos

os valores estavam significantemente abaixo das estimativas.
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1.8 — Objetivos do trabalho

Tendo sido observado o uso de materiais piezelétricos como uma nova
alternativa para controle de vibragdes em helicopteros, o objetivo deste trabalho ¢
investigar o desempenho de uma pa inteligente de helicoptero fazendo uso de
materiais ativos (piezelétricos).

Para isso, uma pa é modelada através do método dos elementos finitos,
considerando os movimentos de batimento (flapping), avango e recuo (lead
lagging), estiramento axial, e tor¢gdo. Um modelo matematico € desenvolvido e
atuadores piezelétricos distribuidos ao longo da envergadura da pa sdo incorporados.

As matrizes de elementos finitos sdo obtidas pelo método de energia € um
procedimento de linearizagdo ¢ aplicado as equagBes resultantes. O carregamento
aerodindmico linearizado € calculado para a condi¢do de vOo pairado, e a
representagio no espago de estados é usada para o projeto de um controlador.Um
modelo de ordem reduzida, resultante da aplicagdo do método da expansdo por
fragdes parciais é usado para as simulagdes. A técnica da atribui¢do da autoestrutura
por realimentagio de saida ¢ usada para o projeto do controlador.

O desempenho do sistema em malha aberta e fechada ¢ analisado observando-

se as simulagdes.

1.9 — Organizacio da dissertaciio

Neste primeiro Capitulo é apresentada uma introdugdo ao assunto abordado
juntamente com a revisdo da literatura relacionada ao tema.

O Capitulo 2 é dedicado a0 modelo matematico da pa inteligente, onde a
partir do carregamento aerodindmico determina-se a matriz de acoplamento entre
estados e entradas, chegando-se, entdo, 4 equagdo diferencial matricial do movimento
da pa. Visando técnicas futuras de controle, transformam-se essas equagdes para a
representagio no espago de estados. O Capitulo 2 trata também do modelo de
elementos finitos da pa inteligente, e conseqiientemente da disposigdo de atuadores e

2

sensores piezelétricos. No Capitulo 3 é apresentado o projeto do controlador de
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vibragdo através da atuagdo piezelétrica sobre a pa inteligente. No Capitulo 4 sdo
apresentados os resultados da simulagao do modelo matematico da pa, agora
controlada pela atuagdo piezelétrica. No Capitulo 5 sdo apresentadas as principais

conclusdes do trabalho e sugestdes para trabalhos futuros.
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CAPITULO 2

MODELO MATEMATICO DE UMA PA DE HELICOPTERO

2.1 — Introdugio

Neste Capitulo serd apresentada a modelagem matematica de uma pa de
helicoptero em vbo pairado, ou seja, a representagio do sistema fisico da pa
permitindo analisar seu comportamento nas diferentes condi¢es de operagdo. A pa
sera tratada como uma viga em rotagéo sujeita aos movimentos de batimento, torgao,
estiramento axial, avango e atraso. Sera aplicada a discretizagdo através do método
de elementos finitos. Finalmente, a redugo de ordem do modelo via fragdes parciais

é realizada para garantir menor esforgo computacional durante as simulagdes.

2.2 — Sistemas de coordenadas

Como a pa de helicoptero é um sistema dindmico se movimentando no
espago, para a modelagem matematica é necessario adotar alguns sistemas de
coordenadas para desenvolver o equacionamento. Os sistemas de coordenadas
adotadas para se determinar o modelo matematico da pa estfio baseados no trabalho
de MARQUES (1993).

A Figura 2.1 mostra os sistemas de eixos OXYZ, para a pa sem deformagao,
cujos respectivos versores 1,7 e K definem um sistema de eixos fixos com a origem
O na raiz da pa, sendo que O coincide com 0 ponto onde o eixo elastico intercepta a

seciio transversal da pa na sua raiz. O outro sistema de eixos Oxyz, € seus respectivos

versores i, j ek , estdo fixos e movem-se com a pa e tendo a mesma origem que 0
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sistema OXYZ. O eixo x se estende da raiz para a ponta da pa e coincide com o eixo
elastico quando ndo ha deformagdo. O eixo y estende-se do bordo de fuga para o
bordo de ataque ao longo da corda da segdo transversal da pa na raiz. A rotagfio (2, a
qual a pa esta sujeita, ocorre em torno do eixo Z, € 0s eixos x e y, pertencentes ao
plano XY, apresentam um giro Qt com respeito aos eixos fixos X e Y. Nessas

condigdes os eixos Z e z sdo sempre coincidentes.
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Figura 2.1 — Sistemas de coordenadas principais da pa. (MARQUES, 1993).

A Figura 2.2 mostra a pa deformada e os deslocamentos elasticos u, v e w séo
fungdes do tempo e da posigdo x em relagdo aos eixos Oxyz, respectivamente. Nas
Figuras 2.3(a) e (b) outro sistema de coordenadas € definido, onde os eixos 7 e &
estio contidos na segdo transversal arbitraria da pa. Quando a pa ndo esta deformada,
esses eixos descrevem planos paralelos ao plano yz, como mostra a Figura 2.3(a) € o
eixo 77 apresenta um giro 0, com relagéo ao eixo y no plano yz, chamado dngulo de
tor¢do geométrica. Para o caso da pa deformada, o posicionamento dos eixos €
mostrado na Figura 2.3(b), onde se pode ver o giro de deformagio ¢ sofrido pela
segdo transversal da pa e os deslocamentos de deformagéo v e w nas diregGes y € z,

respectivamente.
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Figura 2.2 — Deslocamentos elasticos da pa (MARQUES, 1993).
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Figura 2.3 — Coordenadas da seg@o transversal da pa antes (a) e depois (b) de
deformada (MARQUES, 1993).
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2.3 — Energia de deformacio e energia cinética

Nesta Sec¢dio serio mostradas as expressoes de energia de deformagdo e

energia cinética da pa. O equacionamento completo pode ser encontrado no trabalho

de MARQUES (1993).

2.3.1 — Energia de deformacio

A equagio de energia de deformagio, a qual é expressa pelos efeitos do
estado de tensdo tridimensional (ox, Gy, ©:) € (Tyg, Ty Tz), € as respectivas

deformagdes (e, €,, &) € distorgdes (Yy, Yyz Yiz), € dada por MARQUES, 1993):
1
E; :Ejmi(cxgx +0,8, +0.8, +1,0, +T.T F T,Y . Jdvol . (2.1)

Tomando o sistema de referéncia na se¢fio transversal da pa de comprimento

R, a energia de deformagfio ¢ re-escrita por:
R
Ei=g dnd 29y ~
4 2.[[.”'4(0-*5-*+Txrr?’-rrz+7.n:7.r() ndgldx, (2.2)
0

pois sdo desprezados os efeitos das tensdes nas diregdes y e z, pois as deformagdes

&,e &, comrespondentes sio muito pequenas comparadas a ¢, ¢ da mesma forma, a
distorgdo y,, ¢ também muito menor quando comparada as distor¢des y,, € 7, €

portanto também pode ser desprezada. Observe-se que os subscritos y e z foram
trocados por 77¢ ¢, afim de compatibilizar com a nomenclatura da Figura 2.3(a).

Considerando a integragdo na area da segfo transversal dos termos de tensdo
e cisalhamento, integrando-se ao longo da envergadura, aplicando a lei de Hooke e
considerando as simplificagdes que levam a Equagdo (2.2), ou seja:

o,=E¢,, 0,=0, 0.=0, 7,=0, r,=Gy_, t,=Gy,, 1,=Gy_ .

k3 x ns
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obtém-se a seguinte representagio da energia de deformagdo:

L B ;
E, = EJ[ [[ (B} +Gyl, +Gyi)dndd } (2.3)
0

onde, £ e G sio os modulos de Young para flexdo e cisalhamento, respectivamente.

Como, foram adotados os eixos particulares 77 e { para as segdes transversais
da pa, devera entdio obter-se as deformagbes em termos de 7, { e de 0.
Considerando-se um ponto arbitrario na segdo transversal da pa e supondo pequenos
deslocamentos, primeiramente s3o encontradas as coordenadas para 0 ponto no caso
da pa sem deformagdo e logo apos as coordenadas do ponto para o caso da pa ja
deformada.

Considerando-se uma fibra elementar da pa passando pelo ponto arbitrario
adotado calcula-se, primeiramente, o comprimento diferencial da fibra e em seguida
seu comprimento inicial. Para isso basta fazer as deformagdes #, v, w e ¢, iguais a
zero. Encontra-se, entdo, a deformagdo devido a tragdo da fibra. As distor¢des na

segiio transversal da pa também sfo consideradas. Substituindo todos esses dados na

Equagio (2.3), desenvolvendo e desprezando os termos que contém 0,, pois é

considerado pequeno demais e observando que:

J-LdUdC:A’ IL?]d?]dé'ZO, J‘Lé'd?]dgzo, JLUé’dﬂdé’:O

[[wanac=1,, [[¢dnds=1,, [[ @ +¢dnds=J

obtém-se:

, 1%
E. = —|{EAu*+EI.(v"cosé, +w"send,)* +
o 2:!:{ .-( t t) (24)

+ EI(—V"send, + w'cos8,)? +GJg"* Ydx

onde, 1, I ¢ J sio os momentos de inércia da segdo transversal da pa em torno do CG.
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Considerando-se também o efeito centrifugo distribuido ao longo da pa, ja
que a pa de massa m apresenta movimento de rotagdo com velocidade angular de Q,

o valor da forga centrifuga é€:

R
F = J.szx dx, (2.5)

e suas componentes nas diregdes vertical e horizontal F.v? e F.w” respectivamente

(MARQUES, 1993).
Acrescentando os termos da Equacgio (2.5) na Equagio (2.4), obtém-se a

expressdo final da energia de deformag@o, ou seja:

R
E, = %!{EAH""%—E],(V"COSQ +w'sen6,)” + (2.6)

+EL (-v"sen6, + w"cos8,)* + GJP* +F vy +Fw" ydx

2.3.2 — Energia cinética

A energia cinética para o caso da pa de comprimento R tomada como uma
viga em rotagdo, pode ser definida no sistema de coordenadas da se¢fio transversal

(conforme Figura 2.3) como:

17 dr dF
£ =5 [ o andt) G ophet. @.7)

dr . ; v i =
onde, = ¢ o vetor velocidade total de um ponto P arbitrario na se¢fio transversal da

pa de area A e cujo material apresenta densidade p.
O vetor velocidade total de um ponto P arbitrario na se¢do da pa pode ser

explicitado em termos de duas parcelas, ou seja: (/) movimento de corpo rigido em
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rotagio com velocidade angular @ e; (/7)) de movimento de corpo elastico com

velocidade f; ou seja:

LA 2.8)
dt
A velocidade angular na dire¢do z é dada por:
d=Qk (2.9)

Ja as velocidades angulares nas dire¢cdes x e y serfio desprezadas, pois sdo

muitos menores que aquelas na diregio z. Como 7 = x,i + y, j+ z,k , entdo:

N 0 . [@ 0]. [o o]-
oxr=/0 0 Q|= i+ J+ k , resultando:
N4 Z X 5N
X N g
& x F=pQi+xQ]) (2.10)
Sabe-se também que:
FeXi+pj+ik 2.11)
Substituindo a Equagdo (2.11) na Equagdo (2.7), obtém-se:
(2.12)

F = ([ (pdndQ) G~ O + Gy + 50" + £

Em seguida, substituindo as derivadas com relagdo ao tempo, X, y, € Z,, €

adotando-se que o eixo elastico da pa ndo coincide com o eixo do CG (lugar
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geométrico dos CG’s de cada seglo transversal ao longo do comprimento da pa),

obtém-se a expressdo final da energia cinética:

R
E, = %j{m[ﬂzxz +20%xu + Q%% + 0 - 2Quiv +
0

+ QM 4+ 2Q + 2000 + v + '+

+me o8 8,[-2Cui + 2Q°v — 20"+ 2Qvv'+ 2 —

2020 20| +

+mk, * cos® 6, +k, " sen’ 0,)[Q + ¢ + 200 +v7+ Qv |+

+ mesen 0,[-2C ¢ — 2Q¢u + 2Qui — 20 gy — 2w — 20'+

+ 2000y — 2Q0w'2Q%xw' - 2Q0%uw' | +

+mcos 8, send, (kmi2 -k, D204 — 2Q + 20"+ 20 W'+

+2Q' 120 w'] + (2.13)
+m(k, " sen’ 6, +k, " cos’ 6)[QLF" +¢* - 20"+ +

+2Q¢w'+Q*w” [ }dx

2.4 — Carregamento Aerodinimico

As principais condigdes de v6o a que os helicopteros estdo sujeitos sdo: voo
pairado, vdo na vertical, vdo para frente, para tras ou para os lados e o carregamento
acrodinimico para cada uma delas ¢ diferente. E adotado neste trabalho o caso de
voo pairado, no qual a distribuigdo da carga pelo rotor permanece idealmente a
mesma durante as diferentes posi¢des da pa.

Toma-se um elemento dx da pa a uma distancia x do eixo de rotagdo (Figura

2.4), considerando-se as deformacdes u, v, w ¢ ¢, mostradas nas Figuras 2.2 e 2.3(a)
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e (b). Adota-se também a velocidade do escoamento de ar paralela ao plano xy, o que

implica em estar desprezando o efeito do fluxo descendente (“inflow”),

Ty
ale |
e
dx Ny o

Figura 2.4 — Posi¢iio de um elemento dx na pa em rotagdo (MARQUES, 1993).

E para efeito de calculo aerodindmico foi suposto que a segfio transversal
permanece sempre paralela ao plano yz, mesmo apds deformagdes. Isso fara com que
as forcas de sustentagio L e de arrasto DD sejam paralelas aos eixos z e y

respectivamente.

zA
»
-D A
|
- e
r O e S e o
1 Ll
: ; 4 AT
H 4 e A
W ; v
| eixu elastico -
|
} Panto A = Centro acradinimico
L 8 3
v -
=4 > }

Figura 2.5 — Segdo transversal da pa deformada sob agfo dos esforgos

aerodindmicos (MARQUES, 1993).
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As forgas elementares de sustentagdo e arrasto, para um elemento dx da pa,

sd0 expressas respectivamente por:

dL=p,C,|. | cdx
21 (2.14)
— 12
dD = EparCD I/m" 4 dx

onde p,, é a densidade do ar, C; e Cp s@o os coeficientes de sustentagdo e arrasto,
respectivamente, ¢ é o valor da corda do perfil aerodindmico da pa e 7, ¢ o vetor

velocidade do escoamento livre.

A velocidade do escoamento livre pode ser dada por:

7 =l — QU7 +[V+ Qe+ u)] J+ Wk, 2.15)
cujo modulo pode ser dado por:

“F;a,":{[ri—Qv]z L[+ Q(x+u)] 2+w2}%. (2.16)

Sabe-se que os coeficientes Cp, e Cp sdo fungdes do dngulo de ataque a.

Supondo-se que a faixa de trabalho da pa est4 na regido linear de Cy(), ou seja:

Cr=a a. (2.17)

onde, a é a inclinagdo da curva de Crxa no intervalo linear.
J4 o coeficiente de arrasto, é aproximadamente uma fungfo quadratica do
angulo de ataque, e como se deseja ter Cp(a) linear, faz-se uma linearizagdo dessa

fungdo, considerando-se uma pequena faixa de operagdo. Supondo-se que a faixa de
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operagdo da pa admite uma variagdo de « entre 5 e 15 graus, lineariza-se a fungio

Cp(a) nesse intervalo de a, e obtém-se:

Cp=b a (2.18)

onde, b é a inclinagdo da curva linearizada de Cp(@) no intervalo de & de interesse.
Adotando-se um angulo de passo ® de 10 graus, que define um valor

(nominal) da faixa de operagdo da pa e 6p 0 angulo de passo de comando, entdo:
a=0,+0,+0, +¢ _ (2.19)
Substituindo-se as Equagdes (2.17) e (2.18) na Equagdo (2.16), e

desenvolvendo para toda a envergadura da pa, as forgas de sustentagio e arrasto

totais tornam-se:

R
L= %pﬂrc aj‘a{ [ — QT +[v+ Q(x + )T +Ww}dx (2.20)
€
1 R
D=_pych [ali—QvT + [+ Qe+ )]+ ) (2.21)

Finalmente, desenvolve-se a equagio referente a0 momento aerodindmico na

pa. O momento aerodindmico total numa segdo transversal da pa ¢ dado por:
M=-M_+Le. (2.22)

Considerando-se um elemento infinitesimal dx da pa, a Equagdo (2.22) pode

ser escrita como:

1

aM =3 p., T e(Cyy, ~Cre)x (2.23)

P
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Como se trata de um perfil simétrico, entdo C,, =0. Substituindo-se a

Equagio (2.17) na Equagio (2.23), e desenvolvendo para toda a envergadura da pa

obtém-se:
R
M = %pmca eIa{[ti —QVP 4+ [+ Qx +w)] + W' idx. (2.24)

2.5 — Método dos elementos finitos

No caso da pa de helicoptero analisada neste trabalho, a discretizagdo em
elementos finitos ocorre em termos de elementos de viga com nos em cada uma das
extremidades desses elementos, possuindo seis graus de liberdade por no:
deslocamentos nas diregdes x, y e z e giros nos planos xy, xz e no plano da segdo
transversal da pa. Figura 2.5 ilustra o elemento finito de pa de helicoptero.

S#o usadas fungdes de forma para transformar os deslocamentos elasticos da

pa nos deslocamentos nodais, ou seja:

u = H\(x)u(1) + Hyx)u,(t)

v = Hy(w(t) + H (V') + Hx)v,(t) + HV'(1)

w = H,(x)w,(t) + H ()w'\ (1) + H(x)w,(1) + H(x)w',(1)
0= H()p() + Hi)o,)

(2.25)

onde, H,(x), Hix), € Hi(x), Hs(x), Hs(x) e He(x) sio as interpolagdes de La Grange e
os polindmios de Hermite respectivamente

As variaveis u, (1), (), v,(0), v," (1), v, (0, v,' @), w,(0), w," O, (), w,' (1),
¢,(t) ed,(t) formam o conjunto dos deslocamentos nodais que podem ser

considerados como coordenadas generalizadas do sistema, ou seja,

Q= [, () uy (v, () v, OV, Ow, (O w, Ow 0w, O bW, (2.26)
Os deslocamentos #, v, w e ¢ discretizados pelas equagdes séo substituidos
nas expressdes de energia e carregamento aerodindmico para que as equagdes de

movimento sejam obtidas.
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Figura 2.6 — P4 discretizada mostrando um elemento finito (MARQUES, 1993).

Através do método dos elementos finitos os elementos my, gi € & para i, j =
1, 2, ..., 2g;, onde g; é o nimero de graus de liberdade de cada n6 do elemento finito
da pa, das matrizes de massa, giroscopica e de rigidez, respectivamente, foram
obtidos através da substituicio das deformagdes w, v, w e ¢ em termos das
coordenadas generalizadas (deslocamentos nodais), nas expressdes de energia de
deformacgio (Equagio (2.6)) e de energia cinética (Equagdo (2.13)). Como os
elementos my;, g; e ky sio ndo lineares com relagdo as coordenadas generalizadas, 4,
foram adotados pequenos deslocamentos nas vizinhangas da posigdo de equilibrio

para obter-se a linearizagio, resultando em:

O*E
my = ——= 227
04:04;| _,
O*E, 0’E,
&= ﬁi Y (2.28)
q,04:| _, 9494,
_E,| 2K, (2.29)

k. =
TN B

gq=
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Considerando agora cada um dos elementos finitos separadamente e
substituindo os respectivos pardmetros nas expressoes de energia, os resultados das
Equagdes (2.29) a (2.31) formam as matrizes de massa M., giroscopica G, ¢ de
rigidez K. correspondentes a cada elemento finito.

A montagem final das matrizes do sistema, ou matrizes globais, M, Ge K ¢
feita pela superposicio de cada uma das matrizes dos elementos finitos
(MARQUES, 1993). Depois das matrizes M, G ¢ K serem montadas e obedecendo
as condigdes de contorno, o vetor de carregamento Q deve ser obtido. Para
compatibilizar o carregamento aerodinimico calculado com o modelo de elementos
finitos, aplica-se a discretizagdo nas Equagdes (2.20), (2.21) e (2.24) para a
sustentacio, arrasto € momento, respectivamente.

Porém, neste caso as expressdes do carregamento aerodindmico podem ser
divididas em duas parcelas, onde uma delas depende unicamente do angulo de passo
da pa e a outra é uma fragdo das coordenadas e velocidades generalizadas. O
procedimento de discretizagdo e linearizag@o do carregamento aerodindmico €
mostrado apenas para a expressdo da forga de sustentagdo, pois nos casos da forga de
arrasto e do momento aerodindmico o procedimento ¢ idéntico.

Substituindo a equag#o (2.19) na equagio (2.20), o resultado €:

R
L:épmcaj(é)},+90-l-9,+go){ [i—v)? + [+ Qe+ )]’ +w? }dt (2.30)

x

Separando as parcelas, obtém-se:

R
L = l/C'a\rc‘I'J‘(BP“L(E)rﬁ"et) [ — Qv +[V+Q(x +u)] +W® pdx+
: ’ 2.31)

+T¢{ [ — Qv]® +[v+Q(x +u)) +W° }dx
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Desprezando-se todos os termos de acoplamento entre (6, +©+0,) e os

deslocamentos elasticos #, v, w e ¢ e aplicando a discretizagdo dada na equagio

(2.25) na equagio (2.31), tem-se:
1 R R
ngp”ca{,[(ef’+ 0,+0,)Q° xldx+_[F(q)dx} (2.32)

onde F(q) é uma fungdo no linear das coordenadas generalizadas q.

Fazendo,
1 b 22
L :Eparca_[(ﬁp+®0+9t)9 x2dy (2.33)
1 R
L; = Epmc aIF(q) dx (2..34)

entdio, a equagdo (2.32) torna-se

L=L+L, (2..35)

E preciso entdo linearizar a parcela de L4 na equagdo (2.35) para manter a
coeréncia entre o modelo estrutural linear e o de carregamento aerodinamico.

Para isso usa-se a mesma hipotese empregada na linearizagdo do modelo
estrutural. Adota-se, portanto, pequenos deslocamentos nas vizinhangas da posi¢do

de equilibrio. Entdo, Lytorna-se:

1 t|< oF
Iy = pﬂrcaj‘{z C@c(lq)

x | i=l i

» o .
q:Oqi +Z—6(-(;(Q|q=0qi}dx (236)

i=1

Assumindo o equilibrio estatico como o ponto de equilibrio, entdo sdo nulos

os valores de ¢, em (GF(q)/c?qj) e (6F(q)/cq,) para i =12,..n.
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Substituindo a Equagdo (2.36) na Equagdo (2.35) chega-se a expressdo final
da forca de sustentagdo linear, discretizada em termos do angulo de passo da pa e

das coordenadas generalizadas.

Para a for¢a de arrasto € o momento aerodinimico, os procedimentos de
discretizagio e linearizagdo sdo analogos. A expressio da forca de arrasto

aerodindmico €:

D=, +d, | (2.37)
onde:
1 T 2.2
D = Epmcbj.(ﬁp +0, +9,p x’dx (2.38)
1t @) " F(q)| }d‘
D, =— aer B A + -2 q (239
’ 2p ..[{I—ZI a{L ‘Foq ; aq,- q=0 )

A expressdo do momento aerodindmico €:

M=M_+M, (2.40)
onde:

1 R
M, == Puch[(0p +©, +6, X2 x"dx (2.41)

R »n

1 ol
Md = Emeb]-{ZET(gi)-

=1 i

q1+iGF(q)

) ==
q=0 i1 ol;

q,}dx | (2..42)

X
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De posse das matrizes de massa, giroscopica, de rigidez e carregamento

aerodinamico, chega-se a equagdo diferencial matricial de movimento da pa, ou seja:
Mij(f) + Gq(1) + Kq(1) = Q(a(),4(1),6;) » (2.43)

[ caracteristico deste equacionamento que as matrizes de massa, M (nxn), €
de rigidez, K (nxn), sejam simétricas, enquanto que a matriz giroscopica, G (nxn), ¢

antissimétrica.
2.6 — Representacio do sistema no espaco de estados

A Equagio (2.43) sera transformada para a representagdo no espago de
estados, visando futuramente o projeto de lei de controle. Como as coordenadas

generalizadas, q(f) (1xn), podem ser consideradas como variaveis de estado x(f), 0

vetor 2n-dimensional seré introduzido:

x(r):m (2.44)
q

Substituindo a Equagio (2.44) em (2.43), ¢ pré-multiplicando por M chega-

se entdio a equagdo de estado:
x(7) = Ax(7) + BQ, (2.45)

onde, as matrizes A (2nx2n) e B (2nx2n) séo dadas por:

e are] e
A=l L leB=| | (2.46)
~M'K -M'G -M

onde, T é uma matriz identidade e 0 uma matriz nula de dimensdes adequadas.
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Relacionando as entradas, u(f), € as variaveis de estado do sistema as suas

saidas, y(f), obtém-se a seguinte equagio de saida:
y() = Cx(f) + Du(?). (2.47)

onde, C éa matriz de saidae D éa matriz de transmisséo direta.

O vetor u(f) é aquele formado pelas entradas do sistema e aparece
implicitamente na Equagdo (2.43) através de Q. A matriz D € nula para o caso
estudado neste trabalho.

A Equagio (2.45) ndo esta na forma mais usual, pois ndo aparece o vetor de
entradas u(?), e isso se deve ao fato de que Q ¢ fungdo das coordenadas e velocidades
generalizadas (variaveis de estado) e da entrada do sistema, que € o angulo de passo
da pa.

Explicitando Q em termos de x(#) e u(?), obtém-se:

Q(q(1,q(1),0,) = Q;x(?) + Q,u(?). (2.48)

A matriz Q, (77x2n) é composta pelos coeficientes originarios das parcelas La,
Dy e My das equagdes de forga de sustentagdo, de arrasto e momento (Equagdes
(2.36), (2.39) e (2.42)). O vetor Q; (2nxl) é formado pelos coeficientes provenientes
de Lo, D. € M, (Equagdes (2.33), (2.38) € (2.41)).

Na montagem das matrizes Qi ¢ Q2 € preciso observar a diregdo de atuagido
das forgas aerodinamicas. A diregdo de atuagdo da forca ou momento determinara a
posigio dos coeficientes em Qi € Q. A direcdo das forgas acrodindmicas determina
que os coeficientes de Qi ¢ Q, devem estar nas linhas correspondentes aos
deslocamentos nodais v para a forga de arrasto, w para a forga de sustentagéio e ¢ para
o momento aerodindmico em torno do eixo elastico. Isso se deve ao fato de que a
forga de arrasto atua na horizontal, a forga de sustentagdo atua na vertical e o
momento aerodindmico em torno do eixo longitudinal da pa. Deve ser lembrado
também que os cinco primeiros graus de liberdade devem ser retirados para atender

as condicdes de contorno definidas para a pa e que também os deslocamentos axiais
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devem ser retirados na montagem de Q1 e Q, pela retirada das linhas e colunas

correspondentes.

Tendo as matrizes Q; e Q; montadas e substituindo-se a Equacao (2.48) na

Equagdo (2.45), obtém-se:

x(1) = A x(1) + B(Q,x(1) + Q,u(?)). (2.49)
Agrupando, tem-se finalmente:

x(t) = A, x() + B, u(?), (2.50)

onde: A,=A+BQ, ¢ B,=BQ,.

2.6.1 — Reducio de Ordem do Modelo

A necessidade de se reduzir a ordem do modelo matematico vem do grande
nimero de variaveis de estado que descrevem o sistema e que o torna de dificil
manipulagdo. As matrizes de grandes dimensdes, caracteristicas do sistema,
requerem grande esforgo computacional e mais tempo para os calculos. Fica dificil,
também, analisar o comportamento das varidveis de estado em certas estratégias de
controle. Segue uma técnica de redugdo de ordem usando a expansdo por fragdes
parciais (STEVENS & LEWIS, 1992).

O sistema dindmico apresentado pelas Equagdes (2.50) e (2.47), apresenta

autovalores Ay, autovetores direitos uy; e autovetores esquerdos vy, tais que:
— T — T
A = llj u; e Vlel = llj Vi

Transformando as Equagdes (2.50) e (247) para a forma de fungdo de

transferéncia matricial, tem-se:

H(s)=C(sI- A,)'B, (2.51)
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que pode ser re-escrita como uma expressao por fragdes parciais, ou seja:

2n C 1 T_B
H(s)= Z oo | (2.52)
jil S - )\1[}'

Para encontrar a aproximagdo de ordem reduzida de H(s) para o sistema,
primeiramente é preciso decidir quais dos autovalores Aj; na Equag@o (252) devem
ser mantidos em H(s). Isso deve ser feito através de uma analise do modelo. A
escolha pode basear-se na omissdo de modos de alta freqiiéncia, ou na omissdo de
termos na Equagdo (2.52) que tenham pequenos residuos.

Selecionando r autovalores que permanecerdo em H(s), entdo o novo
conjunto de autovalores do modelo reduzido serd Ay Ai,.......... ,Air. Defini-se a matriz

de transformagdo (paraj = 1,2,.....,r):
T = diag{T, } (2.53)
onde, T é (rxr) e os blocos T, sio definidos por:

T, =1, para cada autovalor real mantido, e

0.5 -0.5
T, = [0 - ] para cada complexo de autovalores mantidos.
. Si

Calculam-se, entdo, as seguintes matrizes dos autovetores reduzidos:

V=T" : (2.54)

U=[u, ... u,f (2.55)
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Em termos dessas construgdes, o sistema de ordem reduzida é nada mais que

uma-projesdo das Equagdes (2.50) e (2.47) no espago de dimenséo » com estado

definido por:
x, (£) = Vx(r) (2.56)

Entio, o sistema de ordem reduzida ¢ dado por:

%, ()= Ax,(1)+Bu()
y,(t)=C,x,(r)+D,ulf) (2.57)

onde, A, =VA, U, B, =VB,, C, =CU, para U e V ortonormais e a matriz de
realimentagio direta reduzida é dada em termos dos residuos dos autovalores
desprezados.

Nessa matriz D, estdo contidos os efeitos de todos os modos que foram
desprezados do sistema original. Para o caso em que oS autovalores desprezados sdo

reais, entdo:

n Cu,v.B
D, = Z——‘i‘—’i (2.58)
j=r+l }'1_,-

Quando os autovalores desprezados forem complexos, entdo a matriz D, ¢

calculada tomando os pares complexos conjugados conforme:

A ;i

1

n T w ox T
D = Z{Cu”qu]J_ Cu;,v,; B, @59

J=r+l.2 15

onde, (¥) representa o conjugado de um nimero complexo.
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CAPITULO 3

PROJETO DE CONTROLADOR DE VIBRACAO PARA UMA PA DE
HELICOPTERO

3.1 — Introducio.

Este Capitulo apresenta uma proposta para projeto de um sistema de controle
com o objetivo reduzir vibragdes em pas de helicopteros. A proposta também
considera que atuadores piezelétricos sdo usados para o controle de vibragdes. O
modelo de atuacdio piezelétrica ¢ baseado na transferéncia direta de esfor¢o de
controle para a estrutura modelada pelo método dos elementos finitos.

O sistema de controle abordado utiliza a técnica da atribuigéo da autoestrutura
por realimentagdo de saida. O modelo matematico de ordem reduzida representado

no espago de estados € usado.

3.2 — Proposta de controle.
3.2.1 — Atuacio Piezelétrica.

A proposta de controle ¢ composta de uma pa de helicoptero considerada
como uma viga em rotagdo, onde o carregamento aerodindmico € incluido para

permitir o acoplamento aeroelastico.
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Sobre a estrutura da pa sdo, idealmente, aplicados atuadores piezelétricos
(PZT - zirconato titanato de chumbo) com espessura hp, conforme ilustrado na
Figura 3.1(b). A atuagdo piezelétrica ¢ introduzida & estrutura da pa por meio da
aplicagdo de momentos induzidos por voltagem (V) em nos especificos do modelo de
elementos finitos da pa, criando uma constante elétrica de campo El=V/h,, como

representado na Figura 3.1(a) e (b).

(a)

(b)

Figura 3.1 — (a) Estrutura da pa com tira de material piezelétrico aplicada, €

(b) representagio do momento de flexao (M) gerado pela voltagem (V).



Capitulo 3 — Projeto de controlador de vibragdo para uma pa de helicoptero 40

3.2.2 — Modelo de Atuagiio Piezelétrica.

As duas equagdes constitutivas para o acoplamento eletromecénico de

materiais piezelétricos conforme PREUMONT (1997) sdo:

g:[%j deﬂ, (3.1,2)
P

D =do +kE, (3.1,b)

onde, & é o deslocamento mecanico, £, ¢ 0 médulo de Young (para campo elétrico
constante), o é a tensdo mecanica, ¢ € a constante piezelétrica, £ é o campo elétrico
atuante, D é o deslocamento dielétrico e k¥ € a constante de permissividade do
material piezelétrico.

As relagdes entre os campos elétricos aplicados e as deformagdes mecénicas
resultantes dependem das propriedades piezelétricas do material, da geometria da
peca e da diregdo da excitagdo elétrica. As propriedades das cerimicas piezelétricas
variam como uma fungdo da deformagio e temperatura.

As diregBes principais, em um material piezelétrico, usadas para orienta¢do
siio identificadas usando-se um sistema de eixos ortogonais, mostrado na Figura 3.2.
O eixo de polarizagio ou eixo 3 ¢ aquele paralelo a diregiio de polarizagio do
material. O vefor de polarizacdo, P, estabelecido durante a fabricagdo da pega, €

representado pelo vetor apontando do polo positivo para o polo negativo.

L 3

i

+ |

+e |
vollagem ‘ P

de {

pdlarizagio ‘

- - |

!
|

1

1

Figura 3.2 - Sistema de eixos de orientagdo para materiais piezelétricos.
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As constantes piezelétricas estdo relacionadas com as diregdes de polarizagio
e da forga, por isso d3; € usado como constante piezelétrica no caso do campo
elétrico aplicado perpendicularmente ao plano do deslocamento mecinico. Em outras
palavras, o coeficiente di; relaciona a deformagio sofrida na diregdo 1 devido ao
campo elétrico ao longo da diregdo 3 (ver Figura 3 2).

Considerar um elemento piezelétrico ideal colado sobre uma viga e adotar
que a espessura do piezelétrico A, € pequena comparada com a espessura /4 da viga,
ou seja h, « h. Segundo PREMOUNT (1997), o campo elétrico no elemento
piezelétrico pode ser escrito como:

B=o (32)

F
onde, V é a voltagem aplicada e /, é a espessura do elemento piezelétrico.

Substituindo a Equagio (3.2) na Equagéo (3.1,a) e considerando a constante

piezelétrica di, entdo a tensdo na dire¢do longitudinal da viga € dada por:
o=Ee+E,d, %P (3.3)

Para se obter o carregamento que um atuador piezelétrico transfere para uma

estrutura, seja o caso da equagdo de equilibrio de uma viga:

- d'M
mMWw =

(3.4)

onde, m é a massa da viga por unidade de comprimento, w € o deslocamento vertical

da viga e M é o momento fletor.

A deformagdo axial e a curvatura de acordo com as hipoteses de Euler-

Bernoulli permitem escrever:

o=t/ ) (3.5)

sendo, z a distdncia do eixo neutro.
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Da Equagio (3.3), substituindo a Equagdo (3.5), seguido da integragdo sobre a
secdlo transversal, resulta na seguinte representagdo para o momento fletor para uma

viga com um elemento piezelétrico incorporado:

2
M =~ zddo = EI %—‘,ﬂ +E,dyVb,h (3.6)
-

4

onde E é o modulo de Young do material da viga, / ¢ o momento de inércia da seg¢do
transversal da viga, b, é a largura da tira piezelétrica, e 4 é a metade do valor da
espessura da viga.

Assim sendo, a equagdo do movimento para uma viga de se¢do constante e

material isotropico com atuador piezelétrico incorporado € dada por:

d*w

mw + El —;

= —E,d,Vb,h G3.7)

A Equagio (3.7) conduz para o valor do momento de flexdio concentrado M),
proporcional & voltagem aplicada, nas bordas do atuador piezelétrico (ver Figura

3.1), ou seja:
M, =-E,d,Vb,h (3.8)

De posse da expressdo da carga para atuacio em controle, torna-se possivel
trabalhar a representagiio no espago de estados do modelo da pa para acomodar o
momento fletor do piezelétrico como fungdo da voltagem aplicada. Seja, entdo, a
equagio de estado dada pela Equacao (2.49). Esta expresséo apresenta a entrada u(?)
como sendo o valor do passo da pa na raiz (6p). Agora, 0 modelo de atuagdo
piezelétrica deve ser acrescentado, o que resulta em um vetor de entrada aumentado

do valor da voltagem aplicada nos atuadores piezelétricos, ou seja:

u@y=e, 7T (3.9)
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Da Equagio (2.49) decorre que B, = BQ,, onde o vetor Q, € fungdo de 6,

Como agora deve-se acrescentar a entrada de controle devido ao momento

piezelétrico, entdo, By passa a ser convenientemente representada pela matriz Ba:
B, =B(Q, +Q,) (3.10)

onde, Qs é o vetor da entrada relacionada & agdo de controle por atuadores

piezelétricos.

O vetor Q3 é composto pelos valores dos momentos fletores aplicados aos nos
do modelo em elementos finitos da pa de helicoptero, relativamente ao grau de

liberdade de giro em flexdo w; (conforme ilustrado na Figura 2.5). Fatorando os

valores constantes originarios da Equagdo (3.8) do momento fletor, tem-se que a

matriz B; € dada por:
B, =B(Q, + (- E,d,b,h)Q;) (.11)

Re-escrevendo a Equagio (2.49) para acomodar o resultado da Equagdo

(3.10), resulta em:
x(1) = A, x()+ B, u(®) (3.12)
onde, u(t) é representado na Equagio (3.9).
3.3 — Atribui¢do da autoestrutura por realimentagiio de saida.
Na realimentacdo de saida, apenas as saidas selecionadas estdo disponiveis

para o controle. Considerando o caso de um sistema regulador, e sendo as entradas

de controle dependentes das saidas, tem-se entdo (STEVENS & LEWIS, 1992):

u(f) = -Ry(?) (3.13)

onde R é a matriz de realimentago para o sistema em malha fechada.
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Da Equagdo (2.40) e desprezando a matriz Dr, uma vez que Seus elementos

apresentam valores numéricos muito pequenos, vem:
u()=-(1+RD,)" RC, X, (1) (3.14)

Substituindo a Equagdo (3.14) na Equagdo (2.46) chega-se a seguinte equagao

de malha fechada:
i ()= (A, ~B,(I+RD,) 'RC)X, () (3.15)

E importante destacar que a Equagio (3.15) s0 ¢ valida quando o sistema for

totalmente controlavel, o que significa, obedecer a seguinte condigdo:

posto[ B.: Ar B:' AZ Bl iAL BllET (3.16)
A técnica da atribuigio da autoestrutura determina que um conjunto de

autovalores € um conjunto de autovetores devem ser atribuidos ao sistema em malha

fechada, de tal forma a produzirem as caracteristicas de resposta no tempo desejadas.
Entiio, vale a relagio (paraj = 1 2 ... 2F)

(A, —B,(I+RDr)’1RC,)v‘j =MV, (3.17)

A Equagdo (3.17) pode ser colocada na forma (paraj=1,2, ..., 2r):

d
vj
(a-21) B |=0 (3.18)
q;

onde;

q; — _(I+RD,)"RC, v} (3.19)
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De maneira a satisfazer o problema de autovalor dado pela a Equagdo (3.18), a
matriz [ 15“ qj‘” 1" deve pertencer ao espago nulo de [ (A - )\jd I) B, ](paraj=1,2, ..,

2r), ou seja:

ker (3¢ )=(A.-2¢1) B (3.20)
Entiio, a Equagdo (3.19) pode ser re-escrita na forma:

la¢q?.q*]=—@+RD, ) 'RC, [vivi..v4] (3.21)

A matriz de realimentagéo R do sistema em malha fechada € dada por:

R=-Jq’q? ..’ Ip.[atad .at]e . vive v ] (3.22)

onde, (") representa a pseudo-inversa de Moore-Penrose da matriz, pois a matriz

D, [qqu ql I+ C.|vive s Vo ] pode ndo ser quadrada. Para que isso acontega, basta que

o nimero de saidas p ndo seja igual ao nimero de autovalores atribuidos. Como caso
particular, quando o nimero de saidas p ¢ igual ao nimero de autovalores atribuidos,

entfio, a pseudo-inversa € a propria inversa da matriz.



Capitulo 4 — Controle de uma pa de helicoptero via atuadores piezelétricos 46

CAPITULO 4

CONTROLE DE UMA PA DE HELICOPTERO
VIA ATUADORES PIEZELETRICOS

4.1 Introducio

Neste Capitulo serdo apresentados os principais resultados da aplicagio da
técnica de atribuicdo da autoestrutura no controle de vibragbes em uma pa de
helicoptero. A agdo de controle se da através de atuadores piezelétricos, sendo que
diversas disposigdes ao longo da envergadura da pa sdo estudadas. Na condigdo de
vOo pairado (hovering) inicialmente sdio apresentadas as caracteristicas dindmicas da
pa. Em seguida, o modelo de ordem reduzida ¢ verificado.

Os valores dos pardmetros necessarios para a lei de controle sdo apresentados
e comparados aqueles para atingir o desempenho desejado em malha fechada.
Através de atuadores piezelétricos, em trés diferentes distribuigGes, o desempenho do
controlador é verificado. A analise dos casos é no sentido de demonstrar a eficiéncia

do controle de vibragdes através de atuadores piezelétricos.
4.2 Caracteristicas da p4 e atuadores piezelétricos

Para aplicar a estratégia de controle é proposto um modelo de pa rigida (a
mudanca de passo nos mancais é substituida por torgSes na raiz da pa) e para maior
simplificagio considera-se o dngulo de passo sempre nulo. O comprimento
(envergadura) da pa € 4,09 m e sua massa € de 2,3 kg/m. A condigio de véo
escolhida é o vdo pairado (hovering) com uma velocidade de rotagao de 360 rpm.

Outros pardmetros necessarios para construir a dindmica da pa sdo:
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e rigidez axial: FEA=5,09x% 10 N;
‘e distdncia entre o eixo do CG e o eixo elastico
na sec¢éio transversal da pa: e=-0,01013 m;
e rigidez torcional: GJ =2,28x10" Nm;
e rigidez de batimento: El;=322% 10° Nm*;
e rigidez de avango e recuo: EI =1,18x10° Nur*;
e raios de giro: ks =0,008N5s?; k,,=0,04Ns".

O atuvador piezelétrico adotado € baseado em ceramica PZT (zirconato

titanato de chumbo) que apresenta as seguintes propriedades:

e constante dielétrica: dsy = -150 m/V;
e modulo de Young: Ey, =50 GPa;

e largura do atuador: bp=0,15m,

o espessura do atuador: h, =0,01 m,

Supde-se que os elementos atuadores estdo idealmente fixados a estrutura da
pa. Além disso, adota-se por conveniéncia que o comprimento do atuador esta
coincidente com o comprimento de um elemento finito do modelo da pa. O modelo
de elemento finito da pa representa uma viga engastada na raiz (ver Figura 4.1) e
possui os graus de liberdade de deslocamento axial desprezados. O modelo é
composto por dez elementos finitos (elementos contados a partir da raiz da pa) todos
com o mesmo comprimento. A reducio de ordem do modelo foi aplicada
considerando-se os primeiros 5 modos com o efeito do carregamento aerodinamico
(acoplamento aeroeléstico). A escolha das frequéncias € baseada no comportamento
vibratdrio da pa ser mais significante para as baixas freqiiéncias.

Os sensores (considerados ideais) foram aplicados sobre o no 11, que
representa a ponta da pa. Sdo medidos o deslocamento em batimento da pa e sua
respectiva velocidade e o giro em tor¢do e sua respectiva velocidade angular. Estes
sensores estdo diretamente relacionados com a estratégia de controle de
realimentagio de saida. O critério para a escolha baseou-se no fato de que na ponta
da pa, os deslocamentos bem como as velocidades sdo em quantidades mais
significantes. Um aumento no amortecimento da pa é desejado para resultar num
sistema de malha fechada, e isto € executado através da realimentacdo da informagio

da velocidade. Medindo-se variagdes no dngulo de tor¢do e razio de giro na ponta da
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pa, em principio, pode-se garantir uma rapida estabilizagdo neste movimento.
Intervengdes desta ordem durante a malha fechada tem também importancia pois

fornece um meio de se prevenir problemas de estol .
I

i Q
eixo de rotacio @ 1

]

i

Figura 4.1 — Representagio esquematica do modelo em elementos finitos da pa

inteligente de helicoptero.

Os atuadores piezelétricos sdo considerados em trés casos distintos, conforme
ilustrado nas Figuras 4.2 a 4.4, ou seja:

1) atuador apenas no elemento 3 (ver Figura 4.2),

2) atuadores nos elementos 3, 5 ¢ 7 (ver Figura 4.3);

3) atuadores nos elementos 2, 4, 6, 8 e 10 (ver Figura 4.4).

A disposigiio dos atuadores nos casos considerados visa demonstrar que a
capacidade do controle com piezelétricos ¢ diretamente proporcional ao niimero de
atuadores aplicados & estrutura. Para cada caso de atuagfio, os pardmetros do

controlador sdo considerados 0s mesmos.
Q

1
¢ixo de rotagio =
1

Figura 4.2 — Representagio esquemdtica da pa em elementos finitos com 1 atuador

no elemento namero 3.
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Figura 4.3 — Representagfio esquematica da pa em elementos finitos com 3 atuadores

nos elementos 3,5¢ 7.
Q

1
eixo de rotagiio @ 1
1

1

Figura 4.4 — Representagdo esquematica da pa em elementos finitos com 5 atuadores

nos elementos 2, 4, 6, 8 e 10.

4.3 Caracteristicas dinimica da pa em malha aberta.

Como caracteristicas dindmicas subentendem-se, freqiiéncias naturais e
modos de vibrar de um sistema. As caracteristicas dindmicas s@o obtidas diretamente
a partir dos autovalores e autovetores da matriz de estado A (Equagdo 2.40).
Considerando-se as condigdes de contorno impostas ao modelo, nos 10 elementos
finitos usados para discretizar a pa, com 6 graus de liberdade cada no, isto significa
que o modelo apresenta 51 graus de liberdade, o que leva a 51 freqiiéncias naturais e
51 modos de vibrar. A Tabela 4.1 apresenta as 10 primeiras freqiiéncias naturais da
pa.

Tabela 4.1- Modos e freqiiéncias naturais da pa em malha aberta.
Modos Fregiiéncias Naturais (Hz)
434
8,02
17,98
22,31
33,31
49,82
55,98
85,20
121,25
135,40

e 1| || R —

—
L)
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Figura 4.5- Resposta em batimento na ponta da pa para uma entrada degrau no

angulo de passo (0;).

A Figura 4.5 apresenta uma resposta tipica em batimento na ponta da pa
devido a uma variagdo em degrau no angulo de passo da pa em sua raiz. Isso
demonstra a capacidade do modelo em elementos finitos em prever a histéria no
tempo de movimentos dindmicos da pa.

Uma importante verificagdio para o modelo dindmico da pa em malha fechada
é com relagdo ao nivel de excitagdo possibilitado pelos atuadores piezelétricos. Neste
caso deseja-se ter uma idéia do quio eficientes sdio os atuadores para excitar a pa.
Dependendo do valor da voltagem requerida nos atuadores piezelétricos para excitar
a pa ¢ possivel inferir sobre a praticidade em se usar tal conceito em um caso real.

A Figura 4.6 apresenta as respostas no tempo, tanto em batimento (flexdo),
quanto em angulo de tor¢io na ponta da pa para cada um dos casos descritos na
Se¢lio 4.2. Aqui para cada caso de distribuicdo de atuadores ¢ excitada a estrutura
para uma voltagem de 200VDC, considerando-se também o angulo de passo da pa
como nulo. Observa-se que para o deslocamento em flexdo (batimento da pa) fica
mais evidente a influéncia da aplicagdo de esfor¢o via atuagfio piezelétrica. Quanto
maior o nimero de atuadores piezelétricos (caso com 5 atuadores distribuidos), fica
6bvio na Figura 4.6 o maior deslocamento sofrido na ponta da pa. A influéncia em

tor¢do da pa é relativamente menor, pois o modelo de aplicagdo de cargas sé abrange
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cargas no plano vertical com relagio ao eixo eléastico da pa e o dngulo de passo na

raiz foi adotado como nulo.

x10°

j .
10 .
LA
\ HEANAiaiN i B RA & 5
0 iy .‘!‘u"ﬁ. .J_:,4-"?*51‘(;'_"-,“‘ri;'—kn_.mrﬁ‘,-:__rg\,s,;v-,.,‘-(-. e T e ——
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2
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0 05 1 15 2 25 3
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Figura 4.6 —Resposta para flexdo w(?) e tor¢do ¢(7) na ponta da pa para diversos
casos de distribuigdo dos atuadores piezelétricos.
A Figura 4.7 ilustra com mais detalhes as curvas de resposta da Figura 4.6, de
maneira a deixar mais evidente as diferentes amplitudes respectivamente as
diferentes distribuicSes dos atuadores piezelétricos. Mais uma vez observa-se a

pequena influéncia na torgao.

w [rm]

¢ [rad]

1 L 1 1 L 1 ] 1
21 212 214 216 218 22 222 224 226 228 23
Tempo [seg.]

Figura 4.7 —Detalhes das respostas no tempo mostradas na Figura 4.6.
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E importante verificar o qudo bom é o modelo reduzido em relagdo ao
modelo completo. Com isso ganha-se confianga no projeto do controlador. As
Figuras 4.8 e 4.9 apresentam graficos comparativos entre os modelos completo e
reduzido. A idéia é confrontar as respostas no tempo obtidas ao simular os modelos
completo e reduzido para o mesmo tipo de entrada. Também foram considerados
todos os casos com diferentes distribuigGes de atuadores ao longo do modelo em
elementos finitos. Tais casos foram descritos na Se¢do 4.2 deste Capitulo. S#o eles:
Caso 1: atuador apenas no elemento 3 (ver Figura 4.2); Caso 2: atuadores nos
elementos 3, S e 7 (ver Figura 4.3); Caso 3: atuadores nos elementos 2, 4, 6, 8 ¢ 10
(ver Figura 4.4).

Uma boa correlagdo entre as respostas dos modelos completo e reduzido
podem ser observadas das Figuras 4.8 e 4.9, pois sendo os graficos retas com 45
graus de inclinagdo infere-se que as respostas entre os dois modelos sdo praticamente
as mesmas. A representatividade do modelo reduzido para as simulagdes do modelo
completo possibilita a redugdo do esforgo computacional e o tempo para os calculos.
Desta maneira, a aplicagio de uma estratégia de controle é facilitada e mais confiavel

sobre o modelo reduzido da pa.

Zero volis Caso 1

045 05

05 05 *

Modelo Completo
o

Modelo Completo
o

-1 -U..5 0 04 1 -1 -05 0 05 1
Mode&oasR;z%uzidu Mode@a};g%uzide

Modelo Completo
[ o

Modelo Completo
[ses]

-1 05 0 05 1 -1 058 0 0.5 1
Modelo Reduzido Modelo Reduzido

Figura 4.8 — Comparagdo entre os modelos completo e reduzido — resposta em

flexdo da ponta da pa.
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Zero volis Caso i

0.5

0.5

Modelo Completo
o]

Modelo Completo
o

4 05 0 05 | 1 05 0 05 A
Modelo Re%uzido Mude&u Re%uzido
aso aso

Modelo Complsto
‘ s |
Modelo Completo
Qo

-1 05 0 05 1 -1 05 0 05 1
Modelo Reduzido Modelo Reduzido

Figura 4.9 - Comparagdo entre os modelos completo e reduzido — resposta em

tor¢do na ponta da pa.

4.4 Controle de vibragdes via atuacio piezelétrica.

Nesta Segdio sdo apresentados os resultados da aplicagio da estratégia de
controle via atribuicio a autoestrutura para redugdio das vibragSes na pa de
helicoptero. Os resultados sdo apresentados com relagdo aos casos descritos na Segdo

4.2, ou seja, aqueles onde o namero e distribuigdo dos atuadores variam.

4.4.1 — Caso 1: Um nnico atuador.

Nesta situacdo um tnico atuador piezelétrico é aplicado no elemento 3 do
modelo de elementos finitos, ou seja mais proximo da raiz da pa. Devido esta
proximidade com a raiz e estando a pa engastada neste ponto, certamente a
suscetibilidade a grandes variagdes de deslocamentos e velocidades sera baixa.

A Tabela 4.2 apresenta os autovalores atribuidos ao sistema, bem como as
respectivas frequéncias e fatores de amortecimento. Ja a Tabela 4.3 apresenta os
autovalores atingidos, com as respectivas frequéncias e fatores de amortecimento em

malha fechada.
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Tabela 4.2 — Autovalores atribuidos (Caso 1).

Modo Autovalores Atribuidos Amortecimentos Freqiiéncias (rad/s)
1 2814010 0,07 40
2 -3.51+ 350,11 0,07 50
3 -6,01 £ 1001 0,06 100
4 -1,50+2501i 0.06 250
5 -1,50+£ 3001 0.05 300
Tabela 4.3 — Autovalores atingidos (Caso 1).
Modo Autovalores Atingidos Amortecimentos Freqiiéncias (rad’s)
1 1,40 £ 342 0,04 34,2
2 -2,75+ 49,51 0,06 49,5
3 -5,09 + 86,31 0,06 86,5
4 -10,5+ 1191 0,04 120,0
5 10,4 £ 2371 0,09 237,0
A matriz de realimentaco R obtida para este caso €
R =[8,3385x10° -1,0507x10"7 -7,3508x 10” 7,4695%x107 7.

aerodinimico (acoplamento aeroelastico), obtém-se o comportamento do

Considerando os primeiros 5 modos ¢

om o efeito do carregamento

sistema

levando-se em conta os autovalores e frequéncias atribuidos e atingidos.

respectiva

sistema mais amortecido em malha fechad

Nas Figuras 4.10 e 4.11 séo apresentados os deslocamentos w(t) e @)

possibilita a diminuig&o dos niveis vibratorios da pa.

mente, tanto em malha aberta quanto em malha fechada. Observa-se um

a. Tal resposta revela que o controle ativo
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«10° Malha Aberta

w(t) [m]

wif m]

tempo (s]

Figura 4.10 — Resposta em malha aberta e fechada do deslocamento em flexdo

na ponta da pa (w(1)).
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Figura 4.11 - Resposta em malha aberta e fechada do giro em tor¢éo

na ponta da pa (¢1)).
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Nas Figuras 4.12 e 4.13 sdo comparadas as respostas no tempo das

velocidades W (7) e ¢ (?), respectivamente, em malha aberta e fechada.
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0.4 T r ! r !
7 02 frmnr e e e -
£ s s ; ;
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3 : ; :
B gl bigruTeasa [ o ausd [ |
B - =ed Bl bt il =% * -.-
i i i
1.5 2 25 3
tempo [s]

Figura 4.12 - Resposta em malha aberta e fechada da variavel w (7).
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Figura 4.13 - Resposta em malha aberta e fechada da variavel P ().
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Na Figura 4.14 ¢ observada a elevada tensio aplicada ao atuador piezelétrico
para que o sistema seja capaz de produzir a resposta desejada. Os espectros de
poténcia para malha aberta e fechada sdo mostrados na Figura 4.15. Observa-se a
dificuldade de controle em baixas freqiiéncias, principalmente nos deslocamentos

w(?) e sua velocidade.

<10 Acdo de Controle
15'7 T T T T ]
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Figura 4,15 — Espectros de poténcia da malha aberta (azul) e malha fechada
(vermelho).
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4.4.2 — Caso 2: Atuador nos elementos finitos 3, 5 e 7.

Neste caso atuadores piezelétricos s@o aplicados nos elementos 3, 5e7do

modelo de elementos finitos. A nova disposigdo dos atuadores sobre a pa do

helicoptero proporcionara, em p

reduciio de vibragdes, pois houve um aumento da superficie controlada da pa.

rincipio, uma melhor autoridade para a tarefa de

A Tabela 4.4 apresenta os autovalores atribuidos ao sistema, bem como as

respectivas frequéncias e fatores de amortecimento. Ja a Tabela 4.5 apresenta 0s

autovalores atingidos, com as respectivas frequéncias ¢ fatores de amortecimento em

malha fechada. Observa-se que houve uma boa concordéncia entre eles, o que leva a

inferir que havera um melhor desempenho da malha fechada na redugio das

vibragoes.
Tabela 4.4 — Autovalores atribuidos (Caso 2).
Modo Autovalores Atribuidos Amortecimentos Fregiiéncias (rad’s)
1 -2,71 £30,1i 0,09 30
2 3,84 +452i 0,08 45
3 6,42 + 803 0,08 30
4 -15,02 + 300,41 0,05 300
5 -20,02 + 500,41 0,04 500
Tabela 4.5 — Autovalores atingidos (Caso 2).
Modo Autovalores Atingidos Amortecimentos Freqiiéncias (radss)
1 1,82 +27.2i 0,07 273
2 2,32 £50,9i 0,05 51,0
3 -6,15 + 69,41 0,09 69,6
4 -8,09 £ 1601 0.05 160
5 -16.0 £217i 0,07 217

A matriz de realimentagio R obtida para este caso €:

R =[-12372x10° -1,1644x10° 1,4521x10" -2,5439x107].
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Nas Figuras 4.16 e 4.17 sdo apresentados os deslocamentos w(?) e ¢(t)
respectivamente, tanto em malha aberta quanto em malha fechada. Observa-se um
sistema mais amortecido em malha fechada. Tal resposta revela que o controle ativo,
com 3 atuadores possibilita uma diminuigdo dos niveis vibratérios da pa mais

eficiente quando comparado ao caso anterior (um atuador apenas).

X 10‘3 Malha Aberta

wit) (]

4
2
EO
e et
0 MU IR SVUNRCI DRI B S—
45I:I IZI.IS 1] 1.|5 5 215 3
tempo [s]

Figura 4.16 - Resposta em malha aberta e fechada do deslocamento em flexéo
na ponta da pa (w(1)).
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Figura 4.17 - Resposta em malha aberta e fechada do giro em tor¢do

na ponta da pa (¢(1)).
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Nas Figuras 4.18 e 4.19 sdo comparadas as respostas no tempo das

velocidades w () e @ (f), respectivamente, em malha aberta e fechada. Observa-se

uma reducdo consideravel nos valores das variaveis W (f) e ¢ (/) em malha fechada.
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..............................................
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s : !
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Figura 4.18 - Resposta em malha aberta e fechada da variavel w (?).
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Figura 4.19 - Resposta em malha aberta e fechada da variavel ¢ (7).
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Na Figura 4.20 ¢ observada uma redugdo nos niveis de tensdo aplicada aos
atuadores piezelétricos durante a ago de controle, quando comparado ao caso
anterior (um Gnico atuador). Os espectros de poténcia para malha aberta e fechada
para este o Caso 2 sio mostrados na Figura 4.21. Observa-se a melhora no controle
em baixas frequiéncias, principalmente nos deslocamentos w(?) e ¢(7).

Agdo de Controle
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Figura 4,20 Agfo de controle para o caso 2.
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Figura 4.21 - Espectros de poténcia em freqiiéncia de malha aberta (azul)
e malha fechada (vermelho).
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4.4.3 — Caso 3: Atuador nos elementos finitos 2, 4, 6, 8 e 10.

Neste caso atuadores piezelétricos sao aplicados nos elementos 2, 4, 6, 8 e 10
do modelo de elementos finitos, ou seja, estdo distribuidos de forma a abranger uma
grande extensdo da pa do helicoptero.

A Tabela 4.6 apresenta os autovalores atribuidos ao sistema, bem como as
respectivas frequéncias ¢ fatores de amortecimento. Ja a Tabela 4.7 apresenta 0s
autovalores atingidos, com as respectivas frequéncias e fatores de amortecimento em
malha fechada. Mais uma vez observa-se uma boa concordéncia entre os valores de

freqiiéncia e amortecimento entre atribuido e atingido.

Tabela 4.6 — Autovalores atribuidos (Caso 3).

Modo Autovalores Atribuidos Amortecimentos Freqiiéncias (rad’s)
1 -1,81 +£20,1i 0,09 20
2 3214011 0,08 40
3 -7,02 % 100,2i 0,07 100
4 -1.20 £ 200,4i 0,06 200
5 -15,02 £+ 300,4i 0,05 300

Tabela 4.7 — Autovalores atingidos (Caso 3).

Modo Autovalores Atingidos Amortecimentos Fregiiéncias (rad/s)
1 -1.99+26.7i 0,07 26,8
2 -2.46 £50,4i 0,05 50,5
3 -7.47+£96,2i 0,08 96,5
4 -12,3 £20,3i 0,06 204
5 -12.4 + 149i 0,08 150

A matriz de realimentacio R obtida para este caso €:

R=[ -3,9565x10"° -2,7561x107° 2,6072%10" -3,0945%107 1.

Observa-se da matriz de realimentagio uma redugdo de seus valores

numéricos, revelando que menor intensidade de controle ¢ necessaria durante a
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atuagdo em malha fechada. Tal fato, é coerente pois ha neste caso maior numero de
fontes de atuagio quando comparado com os outros casos estudados.

Nas Figuras 4.22 e 4.23 sdo apresentados os deslocamentos w(?) e ¢(1)
respectivamente, tanto em malha aberta quanto em malha fechada. Observa-se um
sistema mais amortecido em malha fechada. Tal resposta revela que o controle ativo,
com 5 atuadores, possibilita uma expressiva diminuigdo dos niveis vibratorios na

ponta da pa, com conseqiiente implicincia positiva com relagdo a pa com um todo.

< 10° talha Aberta

0 0.5 1 1.5 2 25 3
tempo [s]

Figura 4.22 - Resposta em malha aberta e fechada do deslocamento em flexdo

na ponta da pa (w(?)).
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Figura 4.23 - Resposta em malha aberta e fechada do giro em torgdo

na ponta da pa ().
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Nas Figuras 424 e 4.25 sdo comparadas as respostas no tempo das

velocidades W (1) e @(f), respectivamente, em malha aberta e fechada. Observa-se
uma efetiva redugiio nos valores da vibragdo em termos das variaveis w (f) ¢ ¢ (7) em

malha fechada.
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Figura 4.24 - Resposta em malha aberta e fechada da variavel w (7).
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Figura 4.25 - Resposta em malha aberta ¢ fechada da variavel ¢ (7).

Na Figura 4.26 é observada uma grande redugdo nos niveis de tensio aplicada

ao atuador piezelétrico em comparagdo ao que foi apresentado nos casos anteriores.
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Os espectros de poténcia para malha aberta e fechada s&o mostrados na Figura 4.27.

Observa-se um melhor controle em baixas fieqiiéncias, principalmente nos

deslocamentos w(7) e #).
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Figura 4.26 - Ac¢do de controle para o caso 3.
w(t) 0
s| |
J‘:..I{ 10 j"l‘ll
I“{; \ j.‘"--'\' S
A P —
'J \'\_ }
N “
| e
e m-w )
50 100 180 a £0 100 180
d wit)/dt d G{ty/dt
,[ w} |
jll‘i\li
Jif \41'[‘\'2 / -
) y oo ) { .
] S
10°
50 100 150 0 &0 100 150
frequency (Hz) frequency (Hz)

Figura 4.27 - Espectros de poténcia em freqiiéncia de malha aberta (azul)

e malha fechada (vermelho).
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CAPITULO 5

CONCLUSOES

Este trabalho apresentou um estudo sobre a aplicagio de atuadores
piezelétricos no controle de vibragio de uma pa de helicoptero. A pa foi modelada
pelo método de elementos finitos com a hipotese de viga engastada em rotagio para
assemelhar ao caso de pa semi-rigida. A discretizagdo em elementos finitos
considerou elemento de viga tipo Euler Bernoulli com seis graus de liberdade por né.
O acoplamento giroscopico também ¢é considerado e o modelo final ¢ linearizado
supondo-se pequenos deslocamentos a partir de uma condigdo de equilibrio, O
carregamento aerodindmico € incluido para permitir o acoplamento aeroeléstico,
tendo sido linearizado e suposto quase-estatico. A atuag@o piezelétrica € introduzida
por meio da aplicagdo de momentos induzidos por voltagem em especificos nés do
modelo em elementos finitos. Uma metodologia para redugdo de ordem do modelo
foi apresentada, visando diminuir o esforgo computacional e facilitar o projeto da lei
de controle.

A lei de controle ¢ baseada na técnica de atribuigdo da autoestrutura por
realimentagio de saida. Como proposta de controle, considera-se que atuadores
piezelétricos sdo idealmente fixados 4 estrutura e sensores, também ideais, na ponta
da pa promovem os elementos necessarios a realimentagdo em malha fechada.

Testes numéricos preliminares foram realizados com o modelo em

elementos finitos, levando a concluir que o mesmo € coerente para uso em simulagdo
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da resposta dindmico-estrutural de uma pa de helicoptero. Com relagdo ao modelo
reduzido, resultados comparativos dos seus resultados com os do modelo completo
levaram a uma boa concordéncia. O modelo reduzido foi, entdo, utilizado para o
projeto do controlador. -

Como forma de redugfio da vibragdo na pa do helicoptero, a atribui¢do da
autoestrutura por realimentagdo de saida demonstrou ser eficiente e uma promissora
alternativa para estudos adicionais. A atuag@o piezelétrica tem mostrado ser eficiente
para o caso de supressdo de vibragdo em pas de helicopteros, pois possibilita um
sistema de controle de rapida resposta a agio de controle, bem como € capaz de lidar
com sistemas em freqiiéncias altas. Nas simulagdes obtiveram-se resultados
satisfatorios na a¢do de controle da vibragdo, comparando-se os graficos de malha
aberta e fechada. No entanto, observou-se a necessidade de grande quantidade de
energia para acionamento dos atuadores. O estudo considerou uma pa com
caracteristicas muito proximas daquelas de uma pa real. Portanto conclui-se que para
aplicagdes praticas dessa técnica de redugdo ativa de vibragdes em pas de
helicopteros depende fortemente de futuros avangos no desenvolvimento de materiais

piezelétricos.

5.1 — Sugestées para trabalhos futuros

A seguir sdo apresentadas algumas sugestdes para trabalhos futuros:

o  Investigagdes adicionais devem se concentrar no aperfeigoamento das
respostas de malha, especialmente em outras técnicas de controle;

e Condugdo de testes experimentais para: (i) validar o modelo
matematico da pa; (ii) estudar a viabilidade pratica no controle de
vibragdo em estruturas aeronauticas com outros materiais inteligentes,
proporcionando uma maior versatilidade no emprego desses materiais;

e  Aplicagdo de melhores modelos para a aerodindmica ndo estacionaria;

o  Considerar a pa como material composto (anisotropico).
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