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Impacto Potencial da Pesquisa

Com o advento da mobilidade aérea do futuro e com o atual desenvolvimento de aeronaves turbo-
hélice e aeronaves com a capacidade de pouso e decolagem verticais (VTOL - do inglés Vertical
Take Off and Landing) com rotores mdveis de grande didmetro, como os tilt-rotors tanto em ramos
militares como em civis, o fendmeno do whirl-flutter, instabilidade aeroelastica que surge em
hélices e rotores, passou a ser fundamental tanto para o desenvolvimento de aeronaves cada vez
mais eficientes quanto para suas respectivas certificagdes, visto que pode vir a danificar a estrutura
da aeronave e por consequéncia gerar condi¢des catastroficas a mesma e perdas econémicas. Desse
modo, a investigacdo formas de se controlar tal instabilidade torna-se importante especialmente
em condicgOes realistas, ou seja, quando efeitos ndo lineares devido aos distintos componentes
aplicados em uma aeronave se fazem presentes. Assim, pode-se contribuir de forma mais efetiva
com a industria nacional para a obtencdo de aeronaves cada vez mais eficientes e com inovagéo
tecnoldgica, visto que na presente se aplica materiais inteligentes com a capacidade de converter
movimentos vibracionais em energia elétrica. Dessa forma, atraves de leis de controle pode-se
obter aeronaves mais leves reduzindo-se 0 peso estrutural e consequentemente reduzindo-se o
consumo de combustivel e energia e contribuindo coma  reducéo de custos e com questdes de
preservacdo ambiental.

Potential Impact of this Research

With the advent of modern air mobility and the increased development of turboprop and vertical
takeoff and landing (VTOL) aircraft with large diameter moving rotors, such as tilt rotors in the
military and civilian branches, the phenomenon of whirl flutter, an unstable aeroelastic
phenomenon that arises from propellers and rotors, has become fundamental both for the
development of more efficient aircraft and for their certification process, since it could damage the
aircraft structure and consequently generate catastrophic conditions and economic losses.
Therefore, investigating different ways of controlling such instability becomes important
especially in realistic conditions, when non-linear effects are present due to the different
components applied to an aircraft. Thus, this research could possibly contribute effectively to the
national industry to design efficient aircraft with technological innovation, since intelligent
materials with the capacity to convert vibrational movements into electrical energy are applied in
this dissertation. Thus, through control techniques, lighter aircraft can be designed, reducing
structural weight and consequently reducing fuel consumption, contributing to cost reduction and
environmental preservation.
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Resumo

O fenomeno do whirl-flutter € uma instabilidade aeroeldstica que deve ser considerada du-
rante o projeto de uma aeronave. Esse € provocado pelo acoplamento dos modos estrutu-
rais da asa em concomitancia com as for¢as aerodinamicas que atuam nas pas das hélices
e com efeito giroscopico atuante no rotor. Desse modo, um movimento instavel pode ser
produzido, causando danos e até falhas estruturais na aeronave. Normalmente, hélices ou
rotores em uma nacele de uma asa sao susceptiveis a tal fendmeno, especialmente quando
esses possuem grande didmetro, como no caso das aeronaves com capacidade de decola-
gem e pouso vertical (VTOL) com rotores méveis, como as tilt-rotors. Deste modo, com
o intuito de melhorar o desempenho de tais aeronaves, diversos estudos buscaram formas
de controle vibracional dos rotores das aeronaves. Contudo, mesmo com ampla aplica-
cdo em diversos estudos envolvendo problemas aeroeldsticos, a aplicacdo piezoelétrica
para problemas envolvendo o whirl-flutter, seja passivamente como transdutores (coleta
de energia ou controle passivo) ou como atuadores (ativamente), permanecem, até onde
se sabe, pouco exploradas. Ademais, comumente diversos estudos buscam a andlise de
estruturas lineares, negligenciando efeitos ndo lineares. No entanto, esses sdo intrinse-
cos a todo tipo de aeronave podendo surgir em projeto ou durante a vida operacional das
mesmas. Tais efeitos podem engendrar, por exemplo, oscilagdes em ciclo limite ou com-
portamentos imprevisiveis ndo observados em projeto, podendo causar inclusive causar
falhas catastroficas. Dessa forma, fica clara a importancia tanto do fendmeno ora apre-
sentado e da aplicabilidade dos materiais piezoelétricos e, portanto, a presente pesquisa
buscou a realizacdo da andlise numérica para o controle vibracional do whirl-flutter em
rotores de aeronaves de forma passiva, ativa e hibrida com a inclusdo de materiais piezoe-
létricos nos sistemas linear e ndo linear com a inclusdo do hardening estrutural e da folga,
assim possibilitando a observancia do controle das amplitudes de oscilacdo e posterga-
cdo da velocidade flutter. Ademais, a idealizacdo de um aparato experimental visando
possiveis validagdes experimentais foi buscada.

Palavras-chave: whirl-flutter, piezoelétricos; controle ativo, passivo e hibrido; har-

dening estrutural; folga; ndo linearidades estruturais.



Abstract

The whirl-flutter phenomenon is an aeroelastic instability that must be considered du-
ring the design of an aircraft. This is caused by the coupling of all structural modes of
the wing together with the aerodynamic forces acting on the propeller blades and with
a gyroscopic effect acting on the rotor. Hence, an unstable movement can be produced,
causing damage and even structural failures to the aircraft. Normally, propellers or ro-
tors in a wing nacelle are susceptible to such a phenomenon, especially when they have
a large diameter, as in the case of aircraft with vertical takeoff and landing (VTOL) with
moving rotors, such as tilt-rotors. Therefore, to improve the performance of such aircraft,
several studies have sought to control the vibrational of aircraft rotors. However, even
with wide application in several studies involving aeroelastic problems, the piezoelectric
application for problems involving whirl-flutter, whether passively as transducers (energy
harvesting or passive control) or as actuators (actively), remains, as far as is known, little
explored. Furthermore, several studies commonly seek to analyze linear structures, ne-
glecting non-linear effects. However, these are intrinsic to all aircraft types and may arise
in design or during operational life. Such effects can generate, for example, limit cycles
or unpredictable behavior not observed in the project, which can even cause catastrophic
failures. Thus, the importance of both the phenomenon presented here and the applica-
bility of piezoelectric materials becomes clear and, therefore, the present research sought
to carry out numerical analysis for the vibrational control of whirl-flutter in aircraft ro-
tors in a passive, active, and hybrid way. with the inclusion of piezoelectric materials in
linear and nonlinear systems with structural hardening and freeplay nonlinearities, thus
enabling compliance with the control of oscillation amplitudes and postponement of flut-
ter speed. Furthermore, the idealization of an experimental apparatus aiming at possible
future experimental validations was sought.

Key-words: whirl-flutter; piezoelectrics; active, passive, and hybrid control; structu-

ral hardening; freeplay,; non-linearities
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Capitulo 1

Introducao

As aeronaves com a capacidade de pouso e decolagem verticais (VTOL - do inglés
Vertical Take Off and Landing) com rotores moéveis de grande didmetro, como os filt-
rotors, Fig.1.1, ttm ganhado um novo destaque no cendrio aerondutico. Por atrelarem
caracteristicas de um helicoptero com a de uma aeronave de asa fixa turbo-hélice, apenas
mudando a inclina¢do dos seus rotores, essas podem ser aplicadas em ramos militares e
comerciais (ADEYEMI et al., 2019). Contudo, a mobilidade e tamanho dos rotores au-
mentam a susceptibilidade dessas aeronaves ao fendmeno whirl-flutter, uma instabilidade
aeroeldstica que surge no grupo moto-propulsor e na fixacdo do conjunto a estrutura da
aeronave e que, por consequéncia, influencia no projeto dos rotores, das asas e dos pylons,

devendo, portanto, ser considerada durante o projeto (KUNZ, 2005).

Figura 1.1: CV-22B Osprey.

Fonte: Retirado de Adeyemi et al. (2019)

Embora tal fendmeno tenha sido descoberto descoberto por Taylor & Browne (1938),
seguido pelas andlises de Ribner (1945a) e Ribner (1945b), esse teve sua importancia
reconhecida em 1959 e 1960 com os acidentes do Lockheed L-188 C Electra Il , Fig. 1.2.

Maiores detalhes sobre o fendmeno siao apresentados na secdo 1.2.2.
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Figura 1.2: Lockheed L-188 C Electra Il

Retirado de Ceérdle (2015)

Desse modo, distintas maneiras de se controlar e de se evitar situagdes perigosas en-
volvendo o fendmeno whirl flutter tornam-se necessdrias para garantir a viabilidade, efi-
ciéncia e a seguranca na operacdo de aeronaves sujeitas a sua ocorréncia. O controle
pode ser feito de forma passiva ou ativa envolvendo atuadores diversos. Recentes estudos
sobre a aplicacdo de transdutores ou atuadores piezoelétricos para o controle de vibra-
¢oes tém ganhado muita aten¢do da comunidade cientifica. Tal fato reside na capacidade
desse poder explorar os efeitos piezoelétrico direto, aplicando tal material como transdu-
tor e se explorando coleta de energia (energy harvesting) € o controle passivo, ou inverso
aplicando tal material como atuador e ainda de forma hibrida, na qual os efeitos direto e
inverso sdo explorados concomitantemente. Vale notar que ha uma vasta aplicabilidade de
tais materiais em especial para a coleta de energia. Assim, diversos estudos tém explorado
os fendmenos de flutter, buffeting, galloping e as vibragdes induzidas por vortice (VIV)
para a obtencdo de energia elétrica, como os estudos de Hagood & Von Flotow (1991);
Mcgowan (1999); Anton & Sodano (2007); Arnold (2007); Erturk & Inman (2008); De
Marqui Jr et al. (2009); De Marqui Jr & Inman (2010); Erturk et al. (2010); De Marqui Jr
& Erturk (2013); Cunefare et al. (2013); Abdelkefi (2012); Dias et al. (2013); Dai et al.
(2014); Javed et al. (2015); Abdelkefi (2016); Naseer et al. (2017) e De Marqui Jr et al.
(2018).

Com o exposto, nota-se a viabilidade da implementacao de taticas de controle vibraci-
onal para o desenvolvimento de aeronaves cada vez mais eficientes. Sendo a aplicacdo de
piezoelétricos, para situacdes nas quais o whirl-flutter pode ocorrer, uma estratégia que
pode resultar no aumento das margens de estabilidade e de controle de vibracdes ja esta-
belecidas, de forma a aumentar a seguranca operacional, possibilitar a reducao dos custos

de manutengdo e operacdo das aeronaves.
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1.1 OBJETIVOS

A presente pesquisa propde investigar o controle do fendmeno do whirl-flutter, com 2
graus de liberdade (2GDL), através de transdutores piezoelétricos. Um estudo numérico
visa estabelecer o controle passivo com circuito puramente resistivo, bem como avaliar o
efeito de ndo linearidades estruturais.

Busca-se a identificacido de parametros estruturais e elétricos criticos no desenvolvi-
mento de sistemas sujeitos ao whirl-flutter, tanto para o controle de vibragdes via trans-
dutor piezoelétrico como para maximizar a coleta de energia a partir das vibracdes.

Adicionalmente, procura-se verificar o efeito de ndo linearidades estruturais do tipo
hardening e folga no comportamento do sistema em concomitancia a presenga do material
piezoelétrico. Dessa forma, os efeitos combinados para o controle vibracional e a coleta
de energia devem ser avaliados.

Ademais, deve-se explorar o controle ativo via time-delayed feedback e hibrido, nesse
ultimo caso aplicando material piezoelétrico, tanto para o sistema linear quanto nao li-
near com hardening estrutural e a folga. Dessa forma, pretende-se explorar os principais
efeitos do controlador proposto em termos de eficiéncia na postergacao da velocidade de
flutter e na atenuacao das amplitudes de oscilagdes pds-instabilidade.

Por fim, € buscado o desenvolvimento de protétipo experimental para a realiza¢do de

futuros ensaios experimentais.

1.2 REVISAO BIBLIOGRAFICA
1.2.1 A aeroelasticidade e o flutter

A aeroelasticidade € a darea que estuda fendmenos de deformacao estrutural estaticos
ou dinamicos a partir da interacdo entre as for¢cas aerodinamicas, inerciais e eldsticas em
uma estrutura flexivel exposta a um escoamento. Os efeitos aeroeldsticos possuem grande
influéncia tanto no projeto quanto no desempenho de aeronaves, uma vez que fenomenos

como o flutter e a divergéncia possuem potencial para causar a falha estrutural. Assim,
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projetos estruturais de aeronaves sao normalmente dimensionados com uma margem de
seguranca elevada, com o fim de se garantir a integridade estrutural (WRIGHT; COOPER,
2015).

Dentre todas as instabilidades aeroeldsticas, tais como o galloping e VIV, o flutter € a
mais importante, especialmente em aerondutica, uma vez que essa gera condi¢des catas-
troficas para as aeronaves. Tal instabilidade é entendida como um fendmeno aeroeléstico
dindmico no qual forcas aerodinamicas, eldsticas e inerciais interagem, por exemplo, em
uma asa. Essa interagc@o faz com que a energia provida pelo fluido seja rapidamente absor-
vida e transformada em vibra¢des mecanicas que resultam em uma resposta vibracional
de amplitude crescente (LATIF et al., 2021). Caso a velocidade do escoamento se torne
maior que uma velocidade critica denominada de velocidade de flutter, os movimentos vi-
bracionais tornam-se auto-excitdveis gracas ao amortecimento estrutural insuficiente de-
vido aos efeitos aerodinamicos (HEINRICH, 1956). Tal instabilidade podem vir a causar
falhas catastroficas em diversas estruturas e por isso possui grande interesse da comuni-
dade cientifica.

O flutter, por sua vez, possui subcategorias como o flutter torcional, de painel, o stall
flutter e o whirl-flutter. No caso do whirl-flutter, por exemplo, ocorre a partir de asas
rotativas, ou seja, a partir de hélices e rotores de grande diametro, como por exemplo nas
aeronaves tilt-rotors (ADEYEMI et al., 2019) e aeronaves turbo-hélice.

Uma vez que o enfoque da presente pesquisa reside no ultimo, torna-se fundamental
compreender quais sdo os principios fisicos e os estudos acerca dessa instabilidade, bem
como definir de forma clara o que sdo os materiais inteligentes do tipo piezoelétrico, apli-
cacdes gerais e em problemas envolvendo o flutter como sera realizado nas secdes que se

seguem.

1.2.2 O whirl-flutter em rotores

Como afirmado por Ce&rdle (2018), o whirl-flutter é um tipo especifico de flutter de-
corrente de efeitos dindmicos e aerodinamicos oriundos de partes que rotacionam, como
as hélices. O aumento da rotacdo, a possibilidade de mudanca de orientagdo, a flexibili-
dade do eixo e/ou fixacao dos rotores e o efeito giroscépico podem gerar forgas aerodina-

micas ndo estaciondrias que, quando acopladas a estrutura, podem induzir a instabilidade.



26

Quando se ignora a rotacdo da hélice, as for¢as aerodinamicas e de amortecimento, o
movimento do sistema apresenta as caracteristicas de um movimento angular bidimensio-
nal (LIU XU, 2020). Tal movimento pode ser representado por dois modos desacoplados
de vibragdo, o modo de arfagem e de guinada que, por sua vez, apresentam frequéncias

naturais angulares distintas, como apresentado na Fig. 1.3 (CECRDLE, 2015).

Figura 1.3: Modos independentes de vibragao

\

X

(a) Modo de arfagem (b) Modo de guinada

Fonte: Retirado de Ceérdle (2015)

Considerando agora o movimento de rotacao das hélices, porém ignorando as forgas
aerodinamicas e de amortecimento, o efeito giroscépico faz com que haja o acoplamento
dos modos de vibrar descritos anteriormente e o eixo da hélice passa a descrever um
movimento de precessdo ao redor do seu eixo estatico de tragdo (LIU XU, 2020). Esse
movimento eliptico com modos acoplados apresenta os modos de backward (BW), com
menor frequéncia e velocidade de precessdo e no sentido oposto a rotagdo da hélice, e
o modo de forward (FW), com maior frequéncia e velocidade de precessao e no mesmo
sentido da rotagdo da hélice, como apresentado na Fig. 1.4. Vale ainda destacar que com
o aumento da velocidade angular das hélices a diferenca entre os dois modos € aumentada
(CECRDLE, 2015).

Considerando agora os efeitos aerodinamicos, pode-se observar que o efeito girosco-
pico modifica os dngulos de ataque das pas das hélices (LIU XU, 2020). Dessa forma,
sdo criadas forcas e momentos aerodindmicos ndo estaciondrios que podem induzir a ins-
tabilidade de flurter em condicdes especificas (CECRDLE, 2015). Se as pds forem corpos
rigidos, o sistema torna-se divergente e instavel apenas para o modo BW quando a velo-
cidade do escoamento se torna superior a linear de flutter (V). Caso as hélices sejam

flexiveis, o flutter podera ocorrer em ambos os modos. Observe ainda que se a velocidade
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de escoamento for menor que a velocidade linear de flutter o movimento vibracional é
amortecido e estdvel. Nota-se que o movimento angular torna-se divergente quando o
amortecimento total torna-se nulo fazendo o sistema se mover em uma dire¢ao caracteris-
tica, como pode ser observado na Fig 1.5 (CECRDLE, 2015). Dessa forma, pode haver a

falha das instala¢cdes do motor ou de toda a asa.

Figura 1.4: Orientagdo do movimento do eixo da hélice

(a) Modo de backward (b) Modo de forward

Fonte: Retirado de Ce&rdle (2015)

Figura 1.5: Efeito giroscépico estavel e instavel

V., < .
Amortecido M \ Néo Amortecido V.
V> Vg X

Vo < Ve

(a) Modo de estavel (b) Modo instavel

Fonte: Adaptado de Ceérdle (2015)

Dada a importancia do presente fendomeno, diversas pesquisas t€ém buscado formas
de previsdo, controle e aumento das margens de estabilidade como os estudos de Ribner
(1945a, 1945b); Heeg (1992); Anthony & Elliott (2000); Kvaternik et al. (2001); Nixon
et al. (2003); Piatak et al. (2003); Mueller et al. (2004); Hathaway & Gandhi (2006);
Kruger (2009); Ceérdle & Malegek (2012); Ceérdle & Malegek (2014); Ceérdle (2015);
Kruger (2016); Cecrdle (2018); Mair et al. (2018); Adeyemi et al. (2019); Liu Xu (2020)
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e Quintana et al. (2021), com o fim de aumentar a vida ttil dos diversos componentes pre-
sentes em aeronaves, reduzindo o custo de manutencdo e melhorando o desempenho das
mesmas durante suas operagdes. No entanto, a principal dificuldade de se desenvolver
métodos analiticos para a descricdo do fendmeno do whirl-flutter reside na determina-
cdo das forcas e momentos aerodindmicos induzidos pelo efeito giroscpico no plano da
hélice (LIU XU, 2020).

Com a maior utilizacdo de aeronaves turbofan, o whirl-flutter foi menos pesquisado e
entendido que o flutter cldssico em asas nos ultimos anos (LIU XU, 2020). No entanto,
com o advento da mobilidade aérea do futuro, com o maior uso e desenvolvimento de
aeronaves turbo-hélice e com a aplicacdo das aeronaves tilt-rotors em ramos militares e
civis, o fendmeno do whirl-flutter passou a ser fundamental tanto para o desenvolvimento
de aeronaves cada vez mais eficientes quanto para suas respectivas certificacdes, uma vez
que os regulamentos de aeronavegabilidade, como € o caso da FAR/CS 23 e FAR/CS 25,
requerem que as aeronaves do tipo turbo-hélice sejam certificadas com relacdo ao whirl-
flutter (CECRDLE, 2015; LIU XU, 2020).

Uma vez apresentada a importancia da presente instabilidade para o atual cenério ae-
rondutico, torna-se interessante conhecer um pouco mais sobre o histérico de estudos
acerca do whirl-flutter € os motivos pelos quais esse se tornou significativo no ramo ae-
rondutico. Os primeiros estudos relacionados ao fendmeno do whirl-flutter podem ser
encontrados desde a década de 1930. Devido ao desconhecimento do presente fendmeno
nessa época, os ensaios experimentais consistiam em analisar a interferéncia aerodina-
mica entre a nacele, a asa e as hélices, de modo que Taylor & Browne (1938) foram os
pioneiros analisando tais interferéncias de maneira analitica e com andlises experimen-
tais. Desse modo, Taylor & Browne (1938) mostraram que o amortecimento estrutural
possuia um papel chave para a ocorréncia do whirl-flutter, de forma que quando a fric¢ao
era baixa a instabilidade ocorria, ou seja, o amortecimento estrutural possuia influéncia no
aparecimento do whirl-flutter. Nos anos subsequentes Ribner (1945a) e Ribner (1945b)
buscaram a formulagdo basica para as derivadas aerodinamicas das forcas e momentos das
hélices promovidas pelos movimentos e velocidades de arfagem e guinada. Tais derivadas
aerodindmicas ainda sdo frequentemente utilizadas nas solucdes analiticas (CECRDLE,
2015). Contudo, apenas na década de 1960, apds os acidentes das aeronaves Electra, que

a importancia do whirl-flutter foi observada e estudos conhecendo o fendmeno propria-
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mente dito foram realizados (CECRDLE, 2015).

Os trabalhos de Houbolt & Reed (1962) e Reed & Bennett (1963) tiveram importante
contribui¢do para a compreensao analitica da instabilidade de whirl-flutter. Em ambos
os casos foi utilizado uma aerodinamica quasi-estaciondria. No caso de Houbolt & Reed
(1962), foram realizados os primeiros experimentos para a investiga¢do do efeitos do
fendmeno do whirl-flutter propriamente dito. Seu aparato experimental era do tipo Pro-
peller demonstrators, ou seja, era um aparato experimental simples que utilizava uma
hélice, sem motor, que funcionava como um moinho de vento. A hélice era fixada de
forma flexivel permitindo sua vibracdo. Esse dispositivo experimental era composto por
uma hélice presa em um eixo que simulava a inércia do motor. Além disso, tal eixo pos-
suia a liberdade de oscilar tanto em arfagem quanto em guinada. O presente modelo ainda
apresentava a possibilidade de ajustar a rigidez e o comprimento do eixo, como observado

na Fig. 1.6.

Figura 1.6: Modelo simples de uma hélice para tunel de vento

Fonte: Houbolt & Reed (1962). Retirado de (CECRDLE, 2015)

Pode-se citar ainda modelos mais complexos como o utilizado por Bland & Bennett
(1963) no tunel de vento da NASA Langley, Fig. 1.7. Novamente, o aparato funcionava
como um moinho de vento, sendo que a hélice era unida a um eixo que através de um
sistema de dobradica que permitia a movimentacao em arfagem e guinada. Esse modelo
ainda possibilitava a variacdo do comprimento do eixo, do amortecimento estrutural e
do angulo das pas das hélices. O foco dessa pesquisa estava na investigacdo das forgas
aerodinamicas na hélice-nacele e das caracteristicas do whirl-flutter. Com a comparagao
dos resultados experimentais com o apresentado na teoria foi mostrado que as derivadas

aerodinamicas subestimavam a velocidade de flutter.
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Figura 1.7: Modelo da NASA para um modelo de hélice em tunel de vento.

Fonte: Bland & Bennett (1963). Retirado de (CECRDLE, 2015)

E importante notar que os modelos experimentais descritos acima tomavam apenas
o eixo como flexivel e as hélices eram consideradas como corpos rigidos. No entanto,
existem aplicagdes nas quais a flexibilidade das pas deve ser considerada, visto que pro-
mover a oscilagdo das pds possui um efeito estabilizante no modo de backward e deses-
tabilizante no modo de forward. Esse efeito foi observado pelo experimento de Reed &
Bennett (1963) que utilizaram um modelo simples com pés habilitadas a oscilar, como
apresentado na Fig 1.8. Cada pa era unida a um eixo por dois pinos, caso um desses pinos
fosse removido, a pd comecava a oscilar. No entanto, se todos os pinos fossem mantidos,

a hélice era considerada como um corpo rigido.

Figura 1.8: Modelo de tunel de vento com pas articuladas.

Fonte: Reed & Bennett (1963). Retirado de (CECRDLE, 2015)

Cita-se ainda o modelo com pds articuladas utilizado por Rao & Sundararajan (1969)

no NAL Bangalore. Esse modelo utilizava um rotor com quatro pés, contudo também
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funcionava no modo de moinho de vento. Tais pds, assim como no modelo de Reed &
Bennett (1963) podiam ser travadas ou habilitadas a oscilar através da retirada ou nao
de pino de fixacdo das articulacdes. O rotor por sua vez era conectado a uma nacele
habilitada a oscilar nos modos de arfagem e guinada a partir de um conjunto de eixos

formando uma espécie de gimbal, como mostrado na Fig. 1.9.

Figura 1.9: Modelo de tunel de vento do NAL com pas articuladas.

Fonte: Rao & Sundararajan (1969). Retirado de (CECRDLE, 2015)

Além dos propeller demonstrators algumas investigacdes experimentais utilizaram
protétipos de partes de aeronaves e até mesmo estruturas de aeronaves completas (CECR-
DLE, 2015). O primeiro exemplo desse tipo de aparato é o de Bland & Bennett (1963)
e Bennett & Bland (1964) que realizaram estudos experimentais e analiticos para a in-
vestigagcdo do efeito de motores em asas flexiveis no tinel de vento da NASA Langley.
O modelo utilizado, Fig. 1.10, apresentava uma semi-asa com um Unico conjunto ro-
tor/nacele e uma hélice de quatro pas que funcionava também como um moinho de vento.
As longarinas das asas eram fabricadas com aluminio com secdo varidvel para que se pu-
desse modelar a rigidez. Para se aproximar do contorno do aerofdlio fez-se o uso de uma
estrutura em balsa. Além disso, o modelo contava com a metade de uma fuselagem cujo
motor podia ser posicionado em quatro regides diferentes da asa, além de se poder variar
sua massa e arigidez de arfagem e guinada. Ressalta-se que esse modelo ndo representava

nenhuma aeronave especifica, mas os parametros estruturais eram realistas.
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Figura 1.10: Modelo com componentes de semi-envergadura com componentes de asa/motor

Fonte: Bland & Bennett (1963) e Bennett & Bland (1964). Retirado de (CECRDLE,
2015)

Outro interessante estudo experimental foi condizido por Abbott et al. (1963) de forma
que o modelo, disposto na Fig. 1.11, apresentava a envergadura completa da aeronave L-
188 C Electra Il para que se pudesse investigar o fendmeno do whirl-flutter. Esse modelo
era composto por quatro naceles e hélices, sendo que os motores eram fixados de forma
a garantir a variacdo da rigidez em arfagem e guinada. Além disso, a massa e a inércia
eram mantidas com valores fixos e as hélices rotacionavam como um moinho de vento.
Vale ressaltar que para simular a rigidez foram utilizadas vigas de aluminio, ao passo que

para a inércia utilizou-se pesos de chumbo (CECRDLE, 2015).

Figura 1.11: Modelo aeroelastico da aeronave L-188 C Electra Il

Fonte: Abbott et al. (1963). Retirado de (CECRDLE, 2015)

Kvaternik & Kohn (1977) desenvolveram andlises analitica e experimental para as
aeronaves tilt-rotor considerando a flexibilidade das hélices e do rotor. Tais investigacdes
experimentais foram realizadas com um modelo de hélice-rotor com pds habilitadas a
oscilar. Tal modelo, embora possuisse rotor, funcionava como um moinho de vento e

possuia quatro graus de liberdade, com oscilagdes lateral, no plano da hélice e de arfagem
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e guinada da nacele, como mostrado na Fig. 1.12

Figura 1.12: Modelo prop-rotor com pas habilitas a oscilar

Fonte: Kvaternik & Kohn (1977). Retirado de (CECRDLE, 2015)

Acree et al. (1999), por sua vez, construiram um modelo de duas pés feitas de balsa
com a inclusdo de um rotor, porém, novamente o modelo funcionava com um moinho
de vento, Fig 1.13. O fluxo de ar era promovido por um ventilador. O presente modelo
incluia pesos no bordo de ataque das pontas das pas. Se o peso fosse movido na direcao

da corda havia mudancas significativas modo de estabilidade de rotacao.

Figura 1.13: Modelo simples prop-rotor com duas pas

Fonte: Acree et al. (1999). Retirado de (CECRDLE, 2015)

Outro importante modelo é o desenvolvido por Rand & Peyran (2000). O modelo
representava um conjunto rotor-hélice ligado a estrutura de uma asa e funcionava como
um moinho de vento, como apresentado na Fig. 1.14. Contudo, a asa apresentava apenas

caracteristicas dinamicas estruturais e ndo eram geradas forcas aerodinamicas. O modelo
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permitia a varia¢do da corda alterando as caracteristicas de flexdo a partir da movimenta-
cdo da nacele. Além disso, esse modelo era capaz de simular o movimento da nacele de

arfagem, guinada e de plunge.

Figura 1.14: Modelo prop-rotor

Fonte: Rand & Peyran (2000). Retirado de (CECRDLE, 2015)

Para a andlise de aeronaves do tipo tilt-rotor foram realizados os experimentos com
o modelo WRATS (Wing and Rotor Aeroelastic Test System) por Piatak et al. (2001,
2003) e Nixon et al. (2003) no laboratério da NASA Langley. Esse modelo apresentava
escala reduzida da aeronave V-22 Osprey e foi utilizado para melhorar caracteristicas de
estabilidade da presente aeronave. O modelo foi modificado em estudos subsequentes
para que se pudesse realizar o controle ativo vibracional.

Em resumo, o modelo disposto na Fig. 1.15 possuia a representacdo de meia fuse-
lagem com um conjunto hélice-rotor que operava como um moinho de vento conectado
a uma estrutura de asa. Esse modelo permitia a andlise em diferentes condi¢des de voo,
como € o caso de voo em cruzeiro e pairado. Além disso, as pas do rotor possuiam a li-
berdade de oscilar. Com o presente modelo e as pesquisas anteriores foi possivel realizar
a validacdo de modelos analiticos e determinar que o efeito do nimero de Mach era um
fator desestabilizante para a presente aeronave. Além disso, Piatak et al. (2001) analisa-
ram os efeitos do acoplamento pitch-flap e o controle da rigidez analisando os limites de

estabilidade.
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Figura 1.15: Modelo com componente do WRATS tilt-rotor

E i ERN

Fonte: Piatak et al. (2003) e Nixon et al. (2003). Retirado de (CECRDLE, 2015)

Pode-se citar ainda o modelo experimental de Mueller et al. (2004) que era similar ao
modelo de Rand & Peyran (2000). Contudo sua montagem é baseado em um de moinho

de vento com um sistema de gimbal com trés pds, como mostrado na Fig. 1.16.

Figura 1.16: Modelo prop-rotor com trés pas

Fonte: Mueller et al. (2004). Retirado de (CECRDLE, 2015)

Em 2005, Kunz (2005) realizou um modelo matemadtico que unificou as andlises do
whirl-flutter em hélices, helicopteros e em aeronaves do tipo tilt-rotors.

Anos depois, um modelo experimental mais complexo testado no tinel de vento DNW
na Holanda foi o utilizado por Kruger (2009). Tal aparato experimental, exibido na Fig.
1.17, era composto por um conjunto rotor-hélice de quatro pas no formato de moinho de

vento. O nacele era ligado a estrutura da asa por molas. As ultimas acabavam por exibir
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um comportamento ndo linear estrutural devido a baixa faixa operacional das mesmas.
Ja a estrutura da asa era representada por vigas que simulavam a flexao e a tor¢do da
mesma a partir de um par de molas. Além disso, o aparato experimental ainda apresentava
um sistema de excitacdo localizado no nacele composto por um par de massas para o

desbalanceamento.

Figura 1.17: Modelo prop-rotor

Fonte: Kruger (2009). Retirado de (CECRDLE, 2015)

Pode-se arguir ainda sobre o modelo W-WING construido por Ceérdle & Maletek
(2012, 2014), apresentado na Fig. 1.18. Esse tipo de modelo, embora nio representasse
nenhuma aeronave especifica, possuia a habilidade de representar a estrutura da nacele
em conjunto ou ndo a estrutura de uma asa. Além disso, seus parametros estruturais eram

representativos de acronaves da categoria comutadora (CECRDLE, 2015).

Figura 1.18: Modelo W-WING com a estrutura da asa acoplada

Fonte: Ceérdle & Malecek (2012, 2014). Retirado de (CECRDLE, 2015)
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Esse tipo de dispositivo experimental era capaz de simular mudangas de parametros
de influéncia importantes para a andlise do whirl-flutter em aeronaves turbo-hélice comu-
tadoras. A nacele foi modelada com dois graus de liberdade (arfagem e guinada), ja para a
rigidez em ambos os graus de liberdade foram utilizados pivés de molas cruzadas e cada
rigidez era independente uma da outra podendo ser substituida ou ajustada de maneira
independente. Ja para inércia do motor, foram utilizados pesos que eram removiveis e
méveis, de forma a ajustar o seu centro de gravidade (CECRDLE, 2015).

Além disso, quando a asa e a nacele eram acopladas, havia a possibilidade ainda de se
ajustar suas caracteristicas dindmicas, podendo-se simular varia¢do do peso de combusti-
vel e sua influéncia na estrutura da asa e, consequentemente, no fendmeno do whirl-flutter.
Ressalta-se que para fabricar a nacele foi utilizado a técnica de manufatura aditiva com
a impressao 3D e a asa foi equipada com medidores de deformacao para que se pudesse
determinar a flexdo vertical, no plano e a tor¢ao da mesma. Além disso, o modelo foi equi-
pado ainda com acelerdmetros na parte frontal do motor e na ponta da asa para fornecer
sinais de aceleracdo vertical e lateral ((VIE(VZRDLE, 2015).

Para se modelar o efeito giroscdpico da massa que rotaciona, foram utilizadas pas das
hélices fabricadas com duraluminio e que eram representativas da hélice Avia V-518 em
escala reduzida. Adicionalmente, a hélice era movida por um motor elétrico. Aqui vale
um ressalva, embora a tracdo da hélice possua uma baixa influéncia na estabilidade do
whirl-flutter, possuir uma hélice motorizada permite a escolha de uma maior variedade de
combinacdes entre a velocidade do ttinel de vento e a revolugdo das hélices (CECRDLE,
2015).

Recentemente, existe a busca por condicdes mais realistas com a aplicacdo de nao
linearidades estruturais. Mair et al. (2018) utilizando as descri¢des de Bielawa (1992),
Reed (1966) e as de Ribner (1945b) realizaram andlises acerca de ndo linearidades con-
tinuas como a cubica hardening, ctibica softening e o caso combinado, analisando seus
efeitos em temos de estabilidade com um modelo de 2GDL com aerodindmica quasi-
estaciondria.

Mair et al. (2019) investigaram os impactos de ndo linearidades em termos estabili-
dade e compararam com estruturas lineares. No caso dessa investigacdo foi utilizado um
modelo de 9GDL utilizando aerodinamica quasi-estaciondria e considerando as pas do

rotor com a habilidade de vibrar. Além dos estudos anteriores, Mair et al. (2021) inves-



38

tigaram os efeitos de ndo linearidades de folga no sistema, além de analisar os efeitos de
ndo linearidades suaves.

Liu Xu (2020), por sua vez, realizou andlises acerca da instabilidade em um conjunto
rotor-nacele-asa realizando anélises paramétricas observando o comportamento aerodina-
mico e a estabilidade do sistema quanto a instabilidade do whirl-flutter.

Quintana et al. (2021) utilizando a mesma abordagem aplicada por Mair et al. (2018)
realizaram andlises paramétricas no sistema linear observando como as caracteristicas es-
truturais e aerodindmicas afetam a instabilidade de whirl-flutter. Em seguida, realizaram
andlises aplicando ndo linearidades em ambos 0os movimentos os graus de liberdade.

Andlises aplicando-se a dindmica dos fluidos computacional (CFD), também tém sido
realizadas. Shen & Kang (2017) realizaram a comparagdo entre o Rotorcraft Comprehen-
sive Analysis System (RCAS) com Dymore para a predicdo do whirl-flutter em aeronaves
tilt-rotors. Higgins & Barakos (2017) investigaram o inicio da instabilidade de whirl-
flutter e sua estabilidade para aeronaves XV-15 e V-22. No caso dessa pesquisa, fora
combinado o solver Helicopter Multi-Block da universidade de Glasgow com o software
NASTRAN estrutural (QUINTANA et al., 2021). Yeo et al. (2018) utilizando o CFD in-

vestigou a instabilidade em questio, também em aeronaves tilt-rotors.

1.2.3 Os piezoelétricos e suas aplicacoes

Os materiais inteligentes sdo aqueles possuem a capacidade de ativar suas fungdes
de forma intrinseca e extrinseca a partir de respostas aos estimulos ou mudancas ambi-
entais (AKHRAS, 2000). Uma outra forma de defini¢do € a citada por Leo (2007) na
qual € afirmado que os materiais inteligentes sdo aqueles que apresentam acoplamen-
tos entre diversos dominios fisicos. Pode-se dizer que um material possui acoplamento
quando a mudanga de uma varidvel estado de um determinado dominio fisico engendra
uma mudanga em outra varidvel de estado de outro dominio fisico. No caso, da presente
dissertacdo, foca-se nos materiais do tipo piezoelétrico, que sdo aqueles que possuem o
acoplamento entre os dominios elétrico e mecanico (ANICEZIO, 2015).

A piezoeletricidade é entendida como uma forma de acoplamento entre os compor-
tamentos mecanicos e elétricos de uma certa classe de cerdmicas e cristais. Adicional-

mente, tais materiais apresentam o denominado efeito piezoelétrico que pode ser dividido
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em direto e inverso. Quando o material piezoelétrico é deformado mecanicamente é pro-
duzido uma polarizagdo elétrica proporcional. Esse efeito é denominado de efeito direto.
Contudo, quando esse material € submetido a uma polarizagdo elétrica, o material é de-
formado mecanicamente de maneira proporcional. Nesse caso possui-se o efeito inverso
(ERTURK; INMAN, 2011).

Matematicamente, Erturk & Inman (2008, 2011) apresentam as equagdes constituti-
vas para a descricdo do material piezoelétrico. Segundo Erturk & Inman (2011) pode-se
partir, assim como Tiersten (1969), das leis da termodinamicas para se obter as equagdes
constitutivas de um piezoelétrico linear e continuo, sendo que para efeitos praticos em
engenharia, a aplicacdo de camadas piezoelétricas em vigas engastadas possuem grande
destaque.

Devido a essa versatilidade, diversos estudos vém sendo realizados com a aplicacdo
desse material. Pode-se citar como exemplos os estudos de Deu et al. (2014) que utiliza-
ram a aplicacdo de circuitos shunt em aplicacdes aeroacusticas. Dessa forma, realizaram
implementa¢do de um modelo de ordem reduzida para aproximar o comportamento de
um sistema eletromecanico-actstico de forma a possibilitar a predi¢do e a atenuacdo de
vibragdes e ruidos. Berardengo et al. (2015), por sua vez, buscaram a otimizagdo de atu-
adores piezoelétricos com impedancias RL shunt damping para sistemas eletromecanicos
a partir da técnica de matriz de inequalidade. Como resultado, os autores afirmam que
o método utilizado possui a capacidade de atenuacao maior que os métodos usualmente
empregados. Mokrani et al. (2015) utilizaram novamente circuitos RL de vibracdes com
transdutores piezoelétricos. Dessa forma, foi obtido um esquema de indutores adaptati-
vos para regides nas quais havia oscilacdes proximas a frequéncia natural. Berardengo et
al. (2017) mostraram que as impedancias shunt podem ser utilizadas como controladores
vibracionais de sistemas eletromecanicos. Assim a pesquisa obteve a impedancia 6tima
para controle multi-modo passivo. Tairidis (2019) otimizou circuitos RL baseados em
piezoelétricos em conjunto com sistemas de controle inteligentes baseados em técnicas
neuro-fuzzy adaptativas para o controle vibracional.

Em paralelo aos estudos de otimizac¢do e controle vibracional, hd também estudos para
o desenvolvimento de sensores e dispositivos auto-sustentados alimentados por transdu-
tores piezoelétricos tais como os Wireless Sensor Networks - WSN e os sensores de mo-

nitoramento estrutural (do inglés - Structural Health Monitoring) que buscam formas de
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reduzir o custo de manutenc¢do e operacdo de diversas aeronaves e estruturas. Um exem-
plo disso, € o estudo de Monthéard et al. (2014) que realizaram a conversdao de energia
provida de ruidos aeroacusticos em energia elétrica. Dessa forma, puderam alimentar
sensores instalados na superficie externa de aeronaves.

Como se pode notar hd uma gama de aplicacdes de sistemas piezoelétricos com di-
versos fins que variam desde sensores de monitoramento até a otimizagdo para o controle
vibracional. No entanto, na atualidade ha a busca por aeronaves com uma alta eficiéncia
aerodindmica e energética e com menor massa estrutural. Desse modo, com a reducdo da
massa hd o aumento da flexibilidade dessas estruturas e isso pode acarretar no apareci-
mento de instabilidades gracas a interagdo entre o fluido e a estrutura que, por conseguinte,
pode causar falha estrutural.

Vasconcellos & Abdelkefi (2015) afirmam que as vibra¢des causadas por fendmenos
aeroeldsticos sdo especialmente interessantes para a obtenc¢do de energia elétrica, uma
vez que diversas estruturas, quando s3o submetidas a um escoamento, podem sofrer di-
versos tipos de respostas e por isso hd um interesse grande acerca da conversdao mecanica-
elétrica. Abdelkefi (2016) ainda afirma que, quando uma estrutura é submetida a um
escoamento, essa pode sofrer diferentes tipos de respostas tais como bifurcacdes, oscila-
coes do ciclo limite, ressonincia e até algum tipo de movimento cadtico. Vale notar que
os fendmenos aeroelasticos podem ocorrer em diversas estruturas como pontes, chaminés,
linhas de transmissao, dutos de extracdo de petréleo (do inglés - risers), trens de pouso,
asas e rotores de uma aeronave causando vibracdes excessivas e de grande amplitude que
podem causar falhas estruturais e sérios prejuizos ambientais e econdomicos (BASTOS et
al., 2019a).

Pode-se citar como exemplos os estudos Abdelkefi et al. (2012) realizaram investiga-
coes aplicando piezoelétricos em cilindros submetidos as vibracdes induzidas por vortice
(VIV) mostrando que a resisténcia elétrica alterava a frequéncia natural da estrutura e, por
conseguinte o inicio da regido de sincronizacdo. Assim como os de Naseer et al. (2017)
buscaram a andlise dos efeitos de ndo linearidades do tipo magnética observando os efei-
tos tanto na coleta de energia via piezoelétricos quanto na variagcdo da frequéncia natural
em um cilindro submetido ao VIV. E os de Bastos & Vasconcellos (2021) que buscaram a
atenuagdo do VIV observando a reducdo do upper e lower branches, bem como a coleta

de energia.
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Como se pode observar, existe uma gama de aplicacdes de tal material inteligente
envolvendo problemas aeroeldsticos. Contudo, como para a presente pesquisa o fendmeno
aeroeldstico do flutter € o cerne, torna-se necessdria uma maior ateng¢do em aplicagdes o
envolvendo.

Embora o flutter possa ocorrer em diversas estruturas, o estudo de tal fendbmeno no
ramo aerondutico € de suma importancia, visto que cada vez mais sdo buscadas aeronaves
com baixa massa estrutural e alta eficiéncia. Dessa forma, com a reducdo da inércia e
com o elevado afilamento das asas hd o aumento da flexibilidade que, por sua vez, facilita
o acoplamento fluido-estrutural podendo causar o fendmeno do flutter.

Abdelkefi et al. (2011), por sua vez, investigaram as influéncias de ndo linearidades ae-
rodindmicas e estruturais no comportamento dindmico de um sistema piezo-aeroeléstico
de um aerofdlio. Foram comparados resultados analiticos com numéricos, verificando-se
que havia conformidade nas predi¢des perto da bifurca¢do. Adicionalmente, foi determi-
nada a resisténcia 6tima para a maximizagdo da coleta de energia, além de ser observado
que o acoplamento elétrico possuia pouco efeito na velocidade de flutter. D’ Assungao
(2013) realizou estudos para o controle e coleta de energia em uma secdo tipica. Silva
(2014) realizou a avaliac@o de controladores para sistemas aeroelasticos. Anicezio (2015)
para controle semi-passivo em pds de helicopteros.

Dias & De Marqui Jr (2015) utilizaram um modelo que explorava o controle a partir
das superficies de controle do aerofélio combinadas com a aplicag¢do de piezoelétricos e
energy harvesting a partir da excitagcdo de flutter. Foram avaliados os efeitos dos pardme-
tros aeroeldsticos, bem como o efeito das resisténcias no comportamento eletroestitico
geral do sistema.

Candido de Sousa & De Marqui Jr (2015) realizaram a anélise de aerofélios acopla-
dos com piezoelétricos e com ligas com memoria para que se pudesse analisar a energy
harvesting. Com tal liga, foi observado que o sistema passava a apresentar um compor-
tamento histerético, algo que se tornava uma importante fonte para melhoria da coleta de
energia.

Tsushima & Su (2017a) avaliaram a utilizacdo de materiais piezoelétricos como atu-
adores e a energy harvesting em asas das aeronaves observado o controle ativo e passivo
das vibragdes aeroeldsticas. Os controladores demonstraram ser eficazes para o controle

de situacdes de rajadas. Além disso, o controle de vibragdo ativo simultineo e a coleta de
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energia melhoraram o desempenho das asas. Tsushima & Su (2017b) estudaram a atuagao
piezoelétrica ativa aplicada como a abordagem primadria para a supressao do flutter, com a
captacao de energia, como uma abordagem passiva secunddria, trabalhando concomitan-
temente para fornecer um efeito adicional de amortecimento na vibragao da asa. Com tal
andlise houve a possibilidade de melhorar o desempenho da aeronave tanto em aspectos
de estabilidade aeroeldstica quanto de consumo de energia. Tsushima & Su (2018) con-
tinuaram a realizar estudos acerca do controle vibracional, contudo passaram a realizar
a andlise do controle adaptativo e a energy harvesting em aeronaves de alta flexibilidade
utilizando de forma ativa e passiva transdutores piezoelétricos.

De Marqui Jr et al. (2018) analisaram o efeito de camadas piezoelétricas segmentadas
para melhorar a obtencdo da coleta de energia. Com o fim de se amenizar a implemen-
tacdo de esquemas complexos para tais anélises, o trabalho apresentava um critério para
segmentacdo das camadas piezoelétricas para melhorar a extragdo de energia das oscila-
coes do ciclo limite aeroeldstico de uma viga engastada flexivel em fluxo axial.

Bao et al. (2019), por sua vez, realizaram o desenvolvimento de um novo esquema
para a andlise do stall flutter com o fim de se avaliar a energy harvesting com a aplicacao
de piezoelétricos de maneira mais efetiva.

Elahi et al. (2020) investigaram a aplicagc@o da energy harvesting para uma asa fixa
com a presenca de flap submetida a condicdo de flutter. Adicionalmente, foi buscada a
aplicagdo de dois tipos de materiais piezoelétricos para que se pudesse observar a poténcia
maxima obtida.

Mesmo que os materiais piezoelétricos sejam amplamente estudados e aplicados na
literatura seja para o controle vibracional ou visando a coleta de energia, observou-se que
com o presente levantamento bibliografico ndo se encontrou, até o presente momento,
aplicagdes desse material em problemas especificos envolvendo o fendmeno do whirl-
flutter. Dessa forma, tendo em vista o advento da mobilidade aérea do futuro, escolheu-se
realizar estudos aplicando-se os materiais piezoelétricos para o controle e a coleta de ener-

gia a partir de tal instabilidade.
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1.2.4 O controle ativo

Os controladores ativos possuem um melhor desempenho para faixas de frequén-
cias maiores quando comparados com os passivos. Contudo, a poténcia requerida para
atuacdo, a complexidade do hardware, a necessidade de se projetar e implementar as
leis de controle e a necessidade de distribuir sensores na estrutura sdo empecilhos (MC-
GOWAN, 1999). No entanto, sdo largamente aplicados para o controle vibracional como
os estudos de Heeg (1992), Anthony & Elliott (2000), Barros (2011), Tsushima & Su
(2017a, 2017b, 2018), Portella et al. (2018).

Comumente, andlises numéricas considerando controladores ativos sdo realizadas para
sistemas denotados como lineares invariantes no tempo (LIT). Dessa forma, se o sistema
apresenta algum tipo de ndo linearidade estrutural, como o hardening ou a folga, a apli-
cacdo de tais controladores deixa de ser possivel, visto que embora os sistemas possam
ser invariantes no tempo, esses deixam de ser lineares. Dessa forma, gera-se a necessi-
dade do desenvolvimento, avaliagdo e aplicacdo de técnicas de controles adequadas a tais
situagdes.

No caso do ramo aerondutico os comportamentos ndo lineares sao intrinsecos a qual-
quer tipo de aeronave. Nao linearidades do tipo polinomiais, descontinuas e histeréticas
podem introduzir oscilagdes em ciclo limite, bifurcagcdes e at€ mesmo caos em distintos
sistemas (PEREIRA et al., 2016). Contudo, mesmo com a mudanca de comportamento
dos sistemas analisados, andlises cldssicas negligenciam tais efeitos ndo lineares levando,
portanto, a perda de fidedignidade dos comportamentos que possam Vvir a ocorrer na re-
alidade. Tais comportamentos podem ser preditos em projeto ou podem surgir durante
o ciclo operacional, de tal forma que a performance das mesmas passa a ser influenci-
ada. Adiciona-se a tal fato o surgimento de respostas vibracionais inesperadas que, por
sua vez, podem vir a causar falhas estruturais. Dessa forma, percebe-se que é funda-
mental o entendimento dos distintos efeitos ndo lineares que possam vir a influenciar
o comportamento aeroeldstico de aeronaves, uma vez que se pode propor solugdes cor-
retivas e preditivas com o fim de se evitar situacdes de risco, através da mitigacao tais
comportamentos indesejdveis, assim se obtendo uma relagdo 6tima entre performance e
seguranca (ABDELKEFI et al., 2012d, 2012e, 2012f, 2012g). No caso, especifico do
whirl-flutter poucos estudos acerca de nao linearidades t€m sido realizados como Mair et

al. (2018, 2019, 2021) e Quintana et al. (2021, 2023).
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Dessa forma, considerando as lacunas existentes apresentadas anteriormente e as pro-
blematicas envolvendo nio linearidades e taticas de controle, o presente intento busca a
aplicacdo do controle através da realimentagdo com atraso de tempo (do inglés - time-
delayed feedback control). A escolha dessa técnica reside primeiramente no fato de que
pode ser aplicada seja em sistemas lineares quanto nao lineares. Adicionalmente, € consi-
derada ndo invasiva uma vez que ao se atingir um estado desejado ou o estado estaciondrio
as forgas de controle deixam da atuar (SCHOLL et al., 2010). Vale ainda notar que as for-
cas de controle agem somente se o sistema se desviar do estado a ser estabilizado. Por fim,
essa possibilita o controle da dindmica do sistema em modo de tempo-real e nao necessita
conhecimentos detalhados sobre o estado desejado (SCHOLL et al., 2010). Por fim, é
comumente utilizada para o controle vibracional (DAI et al., 2015), sendo utilizada em

diversos estudos tais como Scholl et al. (2010), Dai et al. (2014, 2015), Li et al. (2019).

1.3 ORGANIZACAO DA DISSERTACAO

A presente dissertacdo fora organizada em mais oito capitulos, além do presente.

No capitulo 2 € apresentado o design do aparato experimental desenvolvido. Sao
apresentados modificagdes para a inclusdo das ndo linearidades do tipo hardening e folga
estruturais, bem como a apresentacdo de como se realizar a aplicacdo de piezoelétrico
para o presente fendmeno.

No capitulo 3, realiza-se a descri¢do dos modelos tedricos utilizados. Inicia-se com
a descricdo do modelo estrutural, incluindo-se as ndo linearidades do tipo hardening e
folga. Em seguida, descreve-se o modelo piezo-aeroeldstico adotado e o modelo com
controle ativo, aplicando-se atuador mecanico, e hibrido, com a aplicacdo de atuador e
transdutor piezoelétrico concomitantemente.

No capitulo 4, passa-se a analisar os comportamento do sistema puramente aeroelds-
tico, observando os diferentes efeitos dos parametros geométricos e estruturais.

No capitulo 5, passa-se modificar o modelo tedrico linear para que se possa incluir
nao linearidades do tipo hardening e folga estruturais. E se realiza novas simulagdes
observando os efeitos de tais ndo linearidades em termos de supressdo de vibragdo e do

comportamento na bifurcacdo. E finaliza-se destacando os principais efeitos observados.
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J& no capitulo 6, o modelo linear é modificado e inclui-se as equagdes elétricas para
a aplicacdo dos piezoelétricos. De tal forma que se apresenta a modelagem para tal apli-
cacdo e se analisa distintas configuracdes para que se possa aumentar a margem de esta-
bilidade do sistema, ou seja, o incremento na velocidade de flutter. Por fim, novamente,
destacam-se a principais observacdes a cerca do modelo eletromecanico.

Como forma de se analisar os efeitos simultaneos das respectivas ndo linearidades e
do efeito piezoelétrico direto, dedicou-se o capitulo 7 para tal fim. De forma que sdo
observados os efeitos do sistema piezo-aeroeldstico com hardening e folga estruturais.
Sao apresentadas diversas andlises observando tanto as condi¢des 6timas para o controle
vibracional e o aumento na velocidade de flutter, como a coleta de energia provida pelo
sistema. O presente capitulo também € finalizado com o destaque das principais observa-
coes.

O capitulo 8 apresenta a modelagem do controle ativo com atuador mecanico geral via
time-delayed feedback com aplicacdo de atuador mecénico e controle hibrido aplicando
piezoelétricos. Assim, foram mapeados os parametros criticos de ambos os controlado-
res, bem como suas respectivas eficiéncias nos sistemas linear e ndo lineares no que diz
respeito a postergacdo do flutter e na mitigagdo da amplitude de oscilacao.

Para finalizar a dissertacdo, o capitulo 9 apresenta as consideragdes finais da presente
pesquisa, realizando a revisao dos principais pontos observados em cada capitulo e indica-

se possibilidades de passos futuros.



Capitulo 2

O Aparato Experimental Desenvolvido

O presente capitulo tem por objetivo apresentar o desenvolvimento de um aparato
experimental para a descricao do fendmeno aeroelastico do whirl-flutter em rotores com
2GDL. A partir desse, entdo burcar-se-a formas de realizar a modelagem numérica.

Espera-se ao final obter-se um modelo experimental que possibilite a aplicacdo de ma-

teriais do tipo piezoelétrico para futuras validacdes experimentais.

2.1 OPROTOTIPO EXPERIMENTAL PIEZO-AEROELASTICO

Como o fim da presente pesquisa € avaliar o comportamento aeroeldstico do sistema
rotor-nacele apresentando o fenomeno do whirl-flutter com a aplicagdo ativa, passiva e
hibrida de materiais piezoelétricos para o controle da presente instabilidade, o aparato
experimental deve possuir caracteristicas que supram tais necessidades. Como ponto de
partida para a presente pesquisa foi analisado e adaptado o aparato experimental previa-
mente desenvolvido na New Mexico State University (NMSU), apresentado na Figs. 2.1.

Basicamente, o dispositivo exibido nas Figs. 2.1a e 2.1b € baseado em um rotor
conectado a um eixo rigido como descrito no modelo numérico aqui empregado. Contudo,
tal modelo possui apenas a habilidade de vibrar em um tnico grau de liberdade, isto &,
no grau de liberdade de guinada, promovido pelas quatro molas como mostrado na Fig.
2.1b. Embora tal abordagem possa até funcionar em determinadas condi¢des € possivel
se deparar com algumas caracteristicas probleméticas.

Embora esse modelo permitisse a variagao da rigidez a partir da variacdo das molas ou
da variacao dos parafusos, a adi¢ao de diferentes tipos de nao linearidades pode se tornar

desafiador nesse aparato. Entretanto, como pode ser visto na Fig. 2.1b, pode-se conectar
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Figura 2.1: Modelo experimental desenvolvido na New Mexico State University

(a) Vista frontal do modelo experimental desenvolvido na New
Mexico State University

LY / iR |
desenvolvido na

BRI R A TRy -
(b) Vista superior do modelo experimental
New Mexico State University

Fonte: Fotos tiradas pelo proprio autor

no eixo superior, regido das molas, algum tipo de atuador mecanico e aplicar diferentes
tipos de técnicas de controle vibracional.

Note-se ainda que, mesmo que esta caracteristica pudesse proporcionar algumas difi-
culdades para explorar diferentes tipos de ndo linearidade, seria possivel adapté-las para

inclui-las. Contudo, devido aos estudos previamente apresentados na presente disserta-
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cdo, outra preocupacdo surge. Durante os estudos preliminares da pesquisa foi feita uma
andlise paramétrica do sistema linear observando quais eram os parametros que possuiam
efeitos estabilizantes e desestabilizantes do presente sistema.

Assim, constatou-se que trés fatores aumentavam a velocidade de flutter: o compri-
mento do eixo, o amortecimento estrutural e a rigidez estrutural. Como efeito adicional,
se a rigidez estrutural em um DOF fosse significativamente maior que a apresentada no
outro, o whirl-flutter nao seria observado, corroborando com as observagdes do Cetrdle
(2015). Portanto, foi possivel prever alguns problemas potenciais deste tipo de configura-
cdo e em relagdo a aplicacao piezoelétrica em concomitancia aos problemas ora mencio-
nados.

Desse modo, optou-se por adaptar o modelo desenvolvido na New Mexico State Uni-
versity de forma a possibilitar a resolucdo desses problemas para o sistema linear. Adi-
cionalmente, para representar a nao linearidade de folga, foi utilizado as descricdes dos
estudos conduzidos por Vasconcellos (2012). De forma que essas se tornaram base para
o desenvolvimento do aparato experimental. J4 para a descricao do hardening estrutural,
seguiu-se 0 mesmo realizado por Bastos et al. (2019b, 2019a).

Com o intuito de se possuir um modelo cujos os graus de liberdade possuam respostas
vibracionais desacopladas entre si, pensou-se na utilizagdo de um sistema baseado em
gimbal. Dessa forma, tal modelo seria capaz de representar os movimentos de arfagem
e guinada estando em conformidade com o modelo tedrico previamente implementado.
Adicionalmente, para garantir a conformidade como o sistema rotor-nacele, buscou-se
realizar um modelo do tipo prop-rotor whirl-flutter demonstrator (CECRDLE, 2015).
Ademais como o acoplamento piezoelétrico ocorre através de vigas engastadas, buscou-
se modelar a rigidez estrutural em ambos os GDL com as mesmas.

O modelo idealizado preliminarmente no software SolidWorks 2016 é apresentado na
Fig. 2.2 de tal maneira que busca atrelar uma facilidade construtiva e a conformidade
em representar os principais efeitos da variacdo da inércia, rigidez, velocidade do rotor,
nimero de pds e didmetro do hélice.

Para a obtencdo de um equipamento mais simples de se construir acredita-se que a
utilizagdo da técnica de manufatura hibrida seja uma solu¢do possivel e interessante para
os fins da presente pesquisa, uma vez que se reduz a necessidade de partes moveis e

o desperdicio de material para a fabricacdo do aparato. E apenas em regides nas quais
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sejam necessdrias maiores resisténcias mecanicas se optard pela manufatura subtrativa.

No caso da utilizacdo da MA, o processo a ser utilizado deve ser a Modelagem por
Fusdo e Deposicao (FMD), visto que ha uma facilidade em seu uso e uma boa relacio
entre o custo e o beneficio (WOJTYLA et al., 2017). O FMD pode ser caracterizado por
uma técnica de extrusido sendo que um filamento é aquecido gradualmente e extrudado
através de um bico de calibrado sobre uma plataforma de extrusdo. Feito isso o material
resfria rapidamente e se solidifica possibilitando a acomodacdo da proxima camada de
material. O processo se repete até que a peca seja reproduzida por completo (SANTANA
et al., 2018).

Com a andlise dos principais filamentos que poderao ser utilizados na técnica do FMD,
acredita-se que o Polidcido lactico (PLA) possa ser a melhor op¢do. Tal escolha pautou-
se ndo apenas em sua popularidade e sua facilidade de impressdo, mas também por causa
de suas caracteristicas termomecanicas, ou seja, sua maior resisténcia mecanica € menor
coeficiente de expansdo térmica, comparando-se, por exemplo, com o Acrilonitrila Buta-
dieno Estireno (ABS), o que reduz, por conseguinte, os efeitos de empenamento durante o
processo de fabricacdo (CASAVOLA et al., 2017). Ressalta-se ainda que o PLA é um po-
limero que surge a partir de fontes renovaveis como por exemplo a batata, cana de aguicar e
acucar de milho através do processo de bioconversdo e polimerizagdo. Dessa forma, esse
material torna o dispositivo experimental, aqui desenvolvido, mais eco-friendly visto que
ele agrega questdes como biocompatibilidade, biodegradabilidade, absorcdo bioldgica e
baixo impacto ambiental (GAIHONG et al., ).

A hélice, inicialmente de 8 polegadas, pode ser fabricada também em PLA. Contudo,
¢ importante notar que se pode utilizar qualquer outro material para a sua fabricacio,
inclusive compra-la pronta, sendo que € necessdrio avaliar o custo de caso a caso. Esse
componente pode ser substituido para variar-se o nimero de pds e o didmetro da hélice. O
rotor a ser empregado foi escolhido Racerstar Racing Edition 2212 BR2212 920KV 2-4S
Brushless Motor devido ao seu preco e por se atender as necessidades de projeto. Por
fim, a chapa superior € o componente que possivelmente serd o processo de fabricacdo
de usinagem. O material a ser utilizado serd aluminio para que se garanta a resisténcia
mecanica necessaria para suportar o peso dos demais componentes.

Deve-se notar que o eixo que suporta o rotor possui em seu término uma regido ros-

cada, para que se possa incluir barras roscadas de outro tipo de material como o ago,
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Figura 2.2: Protétipo do modelo experimental linear em desenvolvido

(a) Vista isométrica frontal

(b) Vista isométrica traseira

. _l -

[

= ]

(c) Vista isométrica lateral

(d) Viga com acoplamento piezoelétrico (componente em ver-
melho)

Fonte: Elaborado pelo préprio autor

componente em verde claro na Fig. 2.2c, para garantir que haja o balanceamento do sis-
tema. Vale ainda perceber que a utilizagdo de uma barra roscada presa na parte anterior

do protétipo possibilita a inclusdo de contra pesos rosquedveis que irdo garantir a vari-
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acdo da inércia do modelo. Adicionalmente, os movimentos angulares de guinada e de
arfagem sdo transmitidos seus respectivos eixos fixados em rolamentos que transmitem
o torque equivalente, através do componente turquesa, para as vigas, componentes azuis,
com camadas piezoelétricas acopladas, componentes vermelhos, fixadas, que simulam a
rigidez estrutural em ambos os GDL.

Por fim, para a inclusdo de efeitos ndo lineares como o hardening estrutural o pre-
sente modelo deverd ser modificado de forma que se possa incluir tal ndo linearidade.
Uma possivel forma de se realizar € a realizada por Bastos et al. (2019b, 2019a) na qual
aproxima-se a rigidez bilinear hardening para a rigidez hardening continua, de tal forma

que se pode idealizar um modelo similar ao apresentado na Fig. 2.3.

Figura 2.3: Protétipo do modelo experimental com modificagao para inclusdo do hardening es-
trutural

(a) Vista isométrica superior

(b) Vista da modificagéo hardening

Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Para que se possa incluir a folga estrutural, pode-se seguir o descrito por Vasconcellos
(2012), de tal maneira a se modificar o componente turquesa no aparato experimental,

apresentado na Fig. 2.2. Assim pode-se obter o aparato apresentado na Fig. 2.4
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Figura 2.4: Modelo experimental desenvolvido para a inclusédo da folga estrutural

(a) Vista frontal do modelo com a (b) Vista lateral do modelo com a inclusao
folga. da folga

Fonte: Elaborado pelo préprio autor

2.2 CONSIDERACOES FINAIS

No presente capitulo foi apresentado uma possivel modelagem experimental para o
estudo do fendomeno do whirl-flutter em um rotor com 2GDL.

Com o presente aparato foi possivel determinar formas de se incluir o acoplamento pi-
ezoelétrico em vigas engastadas no modelo considerando o whirl-flutter. Adicionalmente,
foram buscadas formas de se incluir distintas nao linearidades como o hardening e a folga
estruturais.

Com o presente modelo pode-se entdo realizar formas de se modelar numericamente
o fendmeno do whirl-flutter e se incluir tanto o acoplamento piezoelétrico quanto as nao

linearidades ora apresentadas.



Capitulo 3

Modelagem Numérica

3.1 DESCRICAO DO MODELO TEORICO

O modelo, aqui utilizado, € baseado na mesma abordagem utilizada por Mair et al.
(2018). Seja definido R o raio do rotor, §2 a velocidade angular de rotacdo, I, 0 momento
de inércia em relacdo ao eixo de rotacdo, ¢ o angulo de oscilacdo em arfagem e ) o
de oscilagdo em guinada em relacdo ao ponto de pivotamento efetivo com momento de
inércia [,,. Além disso, as contribuicdes da estrutura da asa sao modelados como uma
rigidez K equivalente e um amortecimento C, em ambas as dire¢Oes de arfagem e guinada.
Por fim, o rotor € conectado a uma distancia a, multipla do raio, e estd submetido a uma
condicdo de escoamento axial U que € incidente ao rotor e paralelo ao eixo X, como

apresentado na Fig. 3.1.

Figura 3.1: Esquema do modelo para a andlise de whirl-flutter

A z

7

Fonte: Realizado pelo autor
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Dessa forma, as equacdes que governam o movimento do sistema podem ser dadas da

mesma forma que o descrito por Bielawa (1992) como:

I, 0] |6 c, —-LO| |6 ke 0] |0 M,
|+ |+ = (3.1)
0 I,| |v L Oy U 0 kyl| |0 My,

com My e M, sendo, respectivamente, os momentos aerodindmicos de arfagem e guinada.
Ressalta-se que tais momentos sdo derivados do trabalho de Ribner (1945b) e aqui é
necessdrio notar que se utiliza a teoria do elemento de pd (do ingl€s - Blade element
theory), sendo que é assumido uma aerodinamica guasi-estaciondria, ou seja, as forcas e
os 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:

N 0
My = TBK R |- (A3 +d*A)) a A + aAlf (3.2)
Mw:%[(ﬂ’ —<A3+CL2A>;§+A/0+CLAQ/J (3.3)
1 402
K, = §pcl,aR Q (3.4)

onde K, € um termo para tornar a notagdo mais concisa. Ja p € a densidade do ar, ¢; , €
a inclinacdo do gréfico do coeficiente de sustentagao pelo angulo de ataque do perfil de
uma secdo da pa. Além disso, os termos A; sdo as integrais aerodinamicas que surgem a

partir da integracdo da sustentacdo ao longo de cada umas das pds e sdo definidas como:

¢ / ey (3.5)
=z i e n .
Al = pA, (3.6)
_ (3.7)
/ Vals +'r}
c 1 174
_e [y 3.8
: / Pl (3.8)



3.1.1 Analise de estabilidade

Para a realizagdo da andlise de estabilidade do sistema linear analisado, aqui, sera
utilizado a andlise de autovalores, assim como apresentado por Mair et al. (2018).

Escrevendo as equacdes de movimento do sistema no espacgo de estados, de forma que
se possa obter a matriz Jacobiana do sistema denotada por J em um determinado ponto

de equilibrio, pode-se escrever o sistema como:

Y =JY (3.10)

onde Y € o vetor de estado definido como Y = [0, v, 0, @/)]T
Reescrevendo a Eq. 3.1, de forma que os termos da direita sejam incorporados nas

matrizes da esquerda, pode-se obter:
MX +CX +KX =0 (3.11)

com X = [0, ¥]T.

Assim, a matriz Jacobiana do sistema pode ser descrita como:

0 1
J = (3.12)
~-M'K -M"IC
com 0 e 1 s3o matrizes nula e identidade, respectivamente, 2x2.
Com a definicao da matriz Jacobiana, pode-se obter informagcdes acerca da frequéncia
e do amortecimento ou taxa de decaimento, ou seja, pode-se compreender acerca da esta-
bilidade dos modos vibracionais do sistema (MAIR et al., 2018). Sejam definidas, entdo,

a frequéncia natural, w, e a razdo de amortecimento, ¢, para um determinado modo em

funcao da parte real e imagindria do do autovalor, A, entdo escreve-se:

w = v/Re(N\)? + Im(\)? (3.13)
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g:‘%“) (3.14)

w

Com tais defini¢cdes, pode-se realizar a andlise de estabilidade linear do sistema que
pode ser quantificada em termos de margens. Além disso, a ocorréncia de alguma insta-
bilidade pode ser determinada pela localizacdo e o movimento dos autovalores no plano

complexo (MAIR et al., 2018).

3.2 INCLUSAO DO HARDENING ESTRUTURAL NO MODELO
ESTRUTURAL

Para a inclusdo da nao linearidade hardening estrutural pautou-se nas descricoes rea-
lizadas por Mair et al. (2018); Bastos et al. (2019b) e Quintana et al. (2021).

Sejam as fungdes f(6) e g(¢) nos graus de liberdade 6 e 1, respectivamente, pode-
se reescrever a Eq. 3.1 de forma a incluir os efeitos nao lineares da rigidez hardening

estrutural cubica. Dessa forma, a Eq. 3.1 torna-se:

I, 0| |6 c, —-1O| |0 0) k 0 0 M,
I +f()9 — 7] (3.15)

0 I,| |¥ LY Cy | |¥ 0 g ky| |v¥ M,

onde f(0) e g(1) sdo descritas por:

F(0) =9+ Bo0? (3.16)

9 (@) =5 + Bu* (3.17)

sendo yy € 7y, 0s termos lineares, que sdo assumidos como unitdrios para as presentes
andlises, e 3 e [ os termos cubicos da rigidez ndo linear hardening em ambos os graus

de liberdade.
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3.2.1 %‘I\IIJ(I:{IAI{SAO DA FOLGA ESTRUTURAL NO MODELO ESTRU-

A folga (do inglés - freeplay) é uma das ndo linearidades estruturais mais importantes,
visto que ndo podem ser evitadas durante o projeto devido a tolerancias e proprieda-
des térmicas dos materiais. Ademais, devido ao envelhecimento e a fadiga de diversos
componente, essa pode ser inesperadamente introduzida durante o ciclo operacional de
aeronaves.

Posto isso, é fundamental o entendimento de possiveis efeitos dessa em aeronaves.
Embora tal efeito ja venha sendo explorado na literatura para o caso do whirl-flutter,
como € o caso dos estudos de Mair et al. (2021), Quintana et al. (2023), para efeito de
controle piezoelétrico tais estudos permanecem inexploradas. Dessa forma, no presente
trabalho tal ndo linearidade serd explorada a partir da representagdo descontinua e com
aplicacdo da aproximacao por tangente hiperbdlica seguindo o descrito por Vasconcellos
(2012), Vasconcellos et al. (2012, 2014), Saunders et al. (2022).

Suponha-se que, para efeito de ilustracdo, a presente ndo linearidade seja aplicada
seja aplicada no grau de liberdade de arfagem (). Assim, o comportamento da folga
pode ser representado como apresentado na Fig. 3.2. Considerando, o caso no qual a
folga € representada de forma descontinua, o momento aplicado no grau de liberdade de

arfagem, F'(6), pode ser representado como:

] o01<0
F(9) = (3.18)
0—0,10]>9

onde 0 € a regido para aplicagdo da folga. Observe que nesse caso para que se possua
uma aplicacdo acurada do comportamento descontinuo e intermitente promovido pela
folga, o Event Location deve ser aplicado, uma vez que as simulagdes serdo realizadas em
MATLAB com o uso do integrador ode45 (SAUNDERS et al., 2021, 2022).

Ademais, a escolha e a necessidade da aplicagdo da aproximac¢do de tal nao lineari-
dade pela tangente hiperbdlica, reside no fato de que tal representacdo € a melhor alter-
nativa para aproximar o comportamento descontinuo (SAUNDERS et al., 2022). Além
disso, para a aplicacdo do controle ativo com o time-delayed feedback serd necessdaria a
mudanca de integrador, sendo adotado o método de Runge-Kutta de 4* ordem com o fim

de se evitar erros numéricos promovidos pelos passos adaptativos do integrador ode45.
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Figura 3.2: Representacao da folga

0.02 -
—— Representagio Descontinua
= = Aproximagcio Hiperbélica (e = 0)
Aproximacio Hiperbdlica (e = 102) 7’ ’
0.015 [-|- — Aproximacio Hiperboélica (e = 106) P 7

/7
aumento de € ’
4

0.01
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0 (grau)

Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Dessa forma, para a utilizagdo da representacdo descontinua seria necessdrio a aplicacao
do método de Henén para garantir a acurdcia do comportamento observado (VASCON-
CELLOS et al., 2012), saindo, portanto, do escopo inicial da presente pesquisa. Dessa
forma, considerando o descrito por Vasconcellos et al. (2012), Saunders et al. (2022) e
que a ndo linearidade esté aplicada no grau de liberdade de arfagem, o momento aplicado

por tal aproximagdo pode ser descrita como:

F(9) = % [1— tgh (e (0 —6))] (6 —6) + % [L+ tgh (e (0 — 0.))] (0 — 6.,) + P (3.19)

com 6; e 6, sdo os limites inferior e superior da regido de folga, respectivamente. Ja o
parametro P € o pré-carregamento do sistema, que para as andlises aqui realizadas é con-
siderado como nula. Por fim, € é o parametro que determina a acuricia da aproximagao,
de modo que com seu aumento hd o aumento da acurécia.

Assim, incluindo a presente representacao no sistema submetido ao whirl-flutter, possui-

Se:
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M + Cu + MfreeplayKu =F (320)

onde a matriz M ¢ycepiqy inclui o efeito da ndo linearidade em ambos os graus de liberdade
F(6)/6 0

0 F)/e|

e representada matematicamente como M ¢r.ceplay =

3.3 O MODELO PIEZO-AEROELASTICO

Para a descricao de sistemas eletromecanicos acoplados aqui serd adotada a aborda-
gem descrita por De Marqui Jr et al. (2009). Contudo, a viga a ser aplicada na presente
proposta de pesquisa possui apenas a fungdo de suporte estrutural do rotor, ndo estando,
a priori, sob influéncia do escoamento. De tal maneira que essa simula os movimentos de
guinada e arfagem do mesmo a partir de seu movimento de flexdo. Note que sdo aplicadas
duas vigas no presente sistema.

De maneira geral, o modelo baseado em elementos finitos considera uma viga retan-
gular cuja a condi¢do de contorno é engastada-livre, com piezoelétricos posicionadas a
partir do engaste da viga, Fig. 3.3. Sdo aplicadas as relacdes linear-elasticas constitutivas
para um material isotrépico e as linear eletro-eldsticas para um material piezo-ceramico.
Adota-se ainda as hip6teses de placa de Kirchhoff cujos deslocamentos estruturais sao no
maximo 10% da maior dimensado da estrutura. Além disso, s@o negligenciadas as defor-
macoes de cisalhamento e as inércias que rotacionam em um elemento finito no plano no

qual ha os deslocamentos.

Figura 3.3: Modelo do Acoplamento Piezoelétrico em uma Viga Engastada

g y Piezoelétrico byl

Subestrutura

Fonte: Adaptado de Erturk & Inman (2008)

Analisando a teoria de placa de Kirchhoff, percebe-se que as deformagdes de cisalha-

mento e as inércias que rotacionam em um elemento finito sdo negligenciados no plano
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no qual hé os deslocamentos. Dessa forma, os deslocamentos sdo decorrentes da flexao

da placa podem ser descritos como:

Uy
T
u=Qu, 0= {2t o o} (3.21)
Uy

sendo que u,, u, € u, sdo os componentes do deslocamento em uma espessura de altura z
determinada a partir de uma superficie de referéncia que sofre umas deflexdo transversal
w.

Adicionalmente as componentes de tensdo podem ser escritas como:

Sy
S — _{6u v  Ou 6U}T_{ 02w d%w 02w }T (322)
= S ( T\ 5 oy Tosl —\ %o aF 2oy '
25,

Além disso, definindo o vetor nodal para um elemento finito retangular possui-se:

w={u 0. 0,) (3.23)

com i = 1,2, 3 e 4. Vale ainda verificar que w; é o deslocamento transversal do i-ésimo

ow

Z __ Ow _
N0, 0y = G/ | wpn € Opi = — 55

2o 520 as flexoes de rotacdo.

De Marqui Jr et al. (2009) durante suas descri¢des ainda afirmam que os deslocamen-
tos u e as componentes de tensdo S devem ser expressos em termos das varidveis nodais.
Isso pode ser realizado considerando o deslocamento transversal do vetor que expressa a

curvatura. Logo, pode-se escrever que:

(1 & o) - 02
[y 2y powl’ —Bu (3.25)

onde B, e B, sdo as matrizes (3x12) de fung¢des de interpolagao.
Concomitantemente, o piezoelétrico é assumida polarizada na dire¢do de sua espes-

sura, de tal forma que o vetor campo elétrico é dado por:
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E
T
com vy, a tensdo dos eletrodos e Bg = {0 0 h_lp} , sendo h,, a distncia entre os eletro-
dos.

Vale notar que quando se considera um elemento finito retangular, para modelar a
sub-estrutura, esse possui quatro nés e cada um possui trés graus de liberdade mecéni-
cos. Considerando agora que o piezoelétrico, pode-se perceber que esse pode ser mode-
lado da mesma forma, contudo adicionando-se mais um grau de liberdade por conta do
efeito elétrico que € adicionado. Adicionalmente, faz-se necessdrio realizar uma trans-
formacdo para que exista apenas uma tensao de saida para considerar os eletrodos. Isso
gragas ao fato de que os ultimos sdo considerados continuos, perfeitamente condutores
e equipotenciais, por conseguinte. Dessa forma, as equagdes que descrevem o sistema

piezo-aeroeldstico para uma tnica viga engasta sdo dadas por:

Mii+ Ci+ Ku — @u,=F (3.27)

Cyv, + Qp + Ot = 0 (3.28)

com M a matriz global ou generalizada de massa, K a matriz de rigidez global, ® a
matriz de acoplamento eletromecinico modal equivalente, v, a tensdo elétrica obtida do
piezoelétrico, u o vetor de deslocamentos modais, C),, a capacitancia equivalente, Q)
o vetor de carga elétrica e F' o vetor de forcas generalizadas, que considera as forcas
aerodinamicas e externas.

Embora o modelo faca o uso metodologia de elementos finitos (FEM), as eqs. 3.27
e 3.28 podem ser simplificadas de modo a serem utilizadas em modelos com pardmetros
concentrados para andlises aeroeldsticas como € utilizado, por exemplo, por Abdelkefi et
al. (2011), Abdelkefi (2012), Abdelkefi et al. (2012) e Bastos & Vasconcellos (2021), de
forma que a utilizacdo da FEM deixa de ser necessdria. Adicionalmente, como aqui é
buscada andlise do efeito em 2GDL, entdo se deve obter um conjunto de equagdes para o
sistema de modo que o equacionamento torne-se similar as eqs. 3.27 e 3.28, porém que
seja possivel a aplicacdo em ambos os graus de liberdade. Dessa forma, considerando o

caso em que o circuito € puramente resistivo € aplicado em um sistema concentrado e que
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tanto os piezoelétricos quanto as resisténcias externas, I?., podem ser aplicadas em ambos

os graus de liberdade, o sistema eletromecanico pode ser descrito por:

Mii+ Cu+ Ku— OV, = F (3.29)

C,V, + %Jr@a =0 (3.30)

onde C, e R, continuam sendo escalares, M, C, K continuam sendo definidas como an-
teriormente, porém com dimensdo 2x2 e F' o vetor de forgas 2x1. O vetor de deslocamen-
tos passa a ser descrito por u = [0,v], o vetor de voltagem provida dos piezoelétricos
¢ dado por V,, = [Upg, W}T e a matriz de acoplamento elétrico, ®, torna-se uma matriz
2x2 com os acoplamentos elétricos referentes aos movimentos de arfagem e guinada na
diagonal principal.

Dessa forma, pode-se observar o efeito piezoelétrico independentemente do circuito,
seja o material piezoelétrico aplicado passivamente ou como atuador, detalhes sobre o ul-
timo sdo apresentados na sec¢do 3.7. Ademais, pode-se realizar andlises com material pi-
ezoelétrico tanto na configuracao unimorph harvester, quando o piezoelétrico é colocada
em apenas uma superficie da subestrutura, quanto na configuracdo bimorph harvester,
quando dois piezoelétricos idénticos sdo posicionados em série sobre as duas superficies
do sub-material, como apresentado na Fig. 3.4. Nesse segundo caso, a conexao torna-se
em série e o acoplamento eletromecanico equivalente obtido € o mesmo do caso unimorph

harvester, porém, com capacitancia equivalente sendo a metade (DE MARQUI JR et al.,

2009).

Figura 3.4: Representacao dos pirezoeletricos acoplados em vigas engastadas. a) Configuragao
unimorph harvester e b) Configuragdo bimorph harvester.

Piezoelétricos

Resisténcia

Resisténcia

X X

Subestrutura Subestrutura

b)

Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Possuindo tais conceitos e equacionamentos pertinentes pode-se entao escrever o Sis-

tema eletromecanico no espaco de estados como:
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(.ﬁ2dof = J(e,2dof)(§2dof (331)

— ) ) T
com (I)2dof - [9>¢a9a¢,ve,vw] .
Assim, a matriz Jacobiana do sistema, quando se aplica os piezoelétricos em ambos

os GDL torna-se:

022 1o 025
Je2dof) = |—-M'K —M-'C M~'© (3.32)
02,2 — C% —As o
1
onde A = | fe0Cro ) . Sendo R,y e C, ¢ a resisténcia externa e a capacitancia
0 ReyCpyy

estdtica do piezoelétrico aplicadas no grau de liberdade de arfagem e R, e C),  no de
guinada.

Dessa forma, com a utilizacdo da Eq. 3.32 pode-se calcular os autovalores e com a
utilizacdo das Eqgs. 3.13 e 3.14 calcula-se a frequéncia e o amortecimento modais compu-

tando os efeitos do acoplamento elétrico.

3.4 SISTEMA PIEZO-AEROELASTICO COM RIGIDEZ HAR-
DENING ESTRUTURAL

Para a inclusdo da ndo linearidade de hardening estrutural pautou-se nas descri¢des
realizadas por Mair et al. (2018); Bastos et al. (2019b) e Quintana et al. (2021).

Sejam as fungdes f(#) e g(¢) nos graus de liberdade 6 e 1, respectivamente. Desse
modo, pode-se reescrever a Eqgs. 3.27 e 3.28 de forma a incluir os efeitos ndo lineares da

rigidez hardening estrutural cibica. Dessa forma, a Egs. 3.27 e 3.28 tornam-se:
Mu+ Cu+ HKu — OV, = F (3.33)

C,V, + %Jr@a =0 (3.34)

e
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f@) 0

onde a matriz H pode ser descrita por H = de forma a incluir o harde-
0 g(¥)

ning estrutural nos graus de liberdade de guinada e arfagem.

3.5 SISTEMA PIEZO-AEROELASTICO COM FREEPLAY

Introduzindo a Eq. 3.18, que representa a folga de maneira descontinua com a utiliza-

cdo o Event detection as Eqs. 3.27 e 3.28 do sistema piezo-aeroeldstico tornam-se:

Mi + Cu + Mf,,eeplayKu — @Up =F (335)
Cyti, + % +0Tu=0 (3.36)
. F@)/6 0 .
onde a matriz M ¢reeplay = fornece os efeitos da folga nos graus
0 F@)/v

de liberdade de arfagem e guinada.

3.6 ABORDAGEM ATIVA COM ATUADOR MECANICO

Diferentes tipos de técnicas de controle vibracional poderiam ser exploradas na pre-
sente pesquisa. Contudo, dentre diversas técnicas de controle vibracional, o controle via
time-delayed feedback € a técnica que possui destaque dentre todas as demais.

Considerada uma técnica nao invasiva, uma vez que para de atuar quando o estagio
desejado € atingido, e de simples implementacao, ja que nio hé necessidade de grandes
detalhamentos acerca do sistema em questao (SCHOLL et al., 2010), tal técnica torna-se
bastante interessante no universo do controle. Ademais, sua aplicacdo é vdlida tanto para
sistemas lineares quanto para nao lineares, podendo ser explorados os controles linear e
ndo linear (DAI et al., 2014, 2015). Vale destacar que a técnica time-delayed feedback é
um dos métodos mais bem sucedidos para descobrir caracteristicas dinamicamente insta-

veis através de experimentos. Essa abordagem realimenta apenas os termos que possuem
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alguma diferenca entre um estado atual e um estado a um tempo 7 passado. Devido ao
exposto, diversas pesquisas buscam sua aplicacao (SIEBER, 2016).

Comumente, diferentes ferramentas ja desenvolvidas, por exemplo em Matlab, ndo
podem ser aplicadas para sistemas ndo lineares. Geralmente sdo adotadas as premissas de
que o sistema mecanicos sao lineares e invariantes no tempo (LIT), de forma a se aplicar
distintas transformag¢des como a transformada de Laplace. No entanto, como na presente
pesquisa busca-se a andlise de um sistema com nao linearidades estruturais, até onde se
sabe, tais ferramentas ndo validas para o presente caso, assim um cddigo que possa ser
aplicado a casos mais gerais foi implementado para que se pudesse atingir os objetivos da
presente pesquisa.

Assim, seguindo o descrito por Dai et al. (2014), foi possivel implementar o controle
linear via time-delayed feedback para a andlise de sistemas nao lineares. Assumindo que
o controle pode ser aplicado em ambos os graus de liberdade, a equacao do sistema linear
submetido ao whirl-flutter considerando a aplicacdo do controlador mecanico linear via
time-delayed feedback torna-se:

Gy O O(t —7)

Mii+ Cu + Ku + —F (3.37)
0 G2 w(t — 7')

onde 7 € o time-delayed, GG, e G5 sdo os ganhos dos controladores lineares aplicados nos
graus de liberdade de arfagem e guinada, respectivamente.

Para incluir a ndo linearidade estrutural hardening foi introduzida a matriz H. Desse
modo, a equacdo do sistema ndo linear com controlador torna-se:
. . G1 0 0 (t — T )

Mi+ Ciu+ HKu + =F (3.38)
0 GQ ¢(t — T )

com a matriz H incluindo os efeitos das ndo linearidade estrutural hardening previamente

descrita.
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3.7 O CONTROLADOR PIEZOELETRICO HIBRIDO

Para a realizacdo da modelagem hibrida fez-se o uso das Egs. 3.29 e 3.30. Primeira-
mente, considere que o material piezoelétrico aplicado no grau de liberdade de arfagem, 6,
torna-se nulo e que o material piezoelétrico no grau de liberdade de guinada, ¢/ € aplicado

passivamente. Dessa forma, as equagdes que governam o sistema linear tornam-se:

I, 0] |6 Cy, —-LOJ |6 ke 01 |6 0 M,
L+ |+ — = (3.39)
0 In @D IzQ C¢ ’QZ) 0 k’w 770 Uy Up oy M¢

Ypap
C, R, vyt =0 (3.40)

i)mb +

Agora, considere que um material piezoelétrico € introduzido no grau de liberdade de
arfagem como o fim de ser utilizado como atuador. Com o intuito de se obter a tensao
de atuacdo em 0, realiza-se a realimentacdo da tensdo obtida pelo efeito piezoelétrico
direto provida por 1. Dessa forma, a equacgdo elétrica que governa o atuador piezoelétrico

torna-se (SILVA, 2014):

Upyp(t) + vpa(t) =0 —> vpp(t) = —v,4(t) (3.41)

Se a realimentacdo da voltagem provida pelo grau de liberdade de guinada pode ser de-
fasada por um tempo, 7, € a tens@o de realimentacao no atuador pode ser amplificada por
um ganho linear, (G, a equacgdo que governa o sistema linear com time-delayed feedback,
com realimentagdo através da defasagem da tensdo produzida pelo efeito piezoelétrico

direto em guinada torna-se:

+ |+ —
IIQ Cw T/) 0 kz/; '(/)

Ypap
C, R, vyt =0 (3.43)

] (3.42)

—GUQUpﬂ/)(t - T)] . |:M9

Uy Up,ys My

@p,w +

Seguindo os procedimentos similares descritos nas se¢des referentes a andlises com

hardening estrutural, as Eqgs. 3.42 e 3.43 com a inclusdo de tal ndo linearidade tornam-se:
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[[n 0] {9 Cy —LO 9] . [kg o] [9] R R B T
0 In ’g/] IIQ C¢, 1/) 0 kw QZ) Uy Up o Afw
. Upap ;
Vpoy + =2 — vyt =0 (3.45)
D, CpRe P

onde a matriz H inclui os efeitos da rigidez estrutural hardening em ambos os GDL.

Caso, o efeito da folga seja buscado, entdo obtém-se:

Lt . +Mf7‘eeplay -
0 L] |¥ 0 0 k| [

Up,1p ;
_ — 47
C, R, vy =0 (3.47)

Cy —LO
Lo C,

_Gvg’l)p,w(t—’/')] _ [Mg] (3 46)

VypUpap My

@Pﬂﬁ +

com a matriz M ¢ycepiay podendo incluir os efeito da folga em ambos os GDL. Note
que aqui a folga passa a ser aproximada pela tangente hiperbdlica devido a utilizacdo do

integrador Runge Kutta de 4 ordem.



Capitulo 4

Analise do comportamento do modelo
aeroelastico

Com o intuito de se analisar o comportamento aeroeldstico do sistema rotor-nacele
com 2GDL, o presente capitulo busca a andlise da influéncia dos pardmetros geométricos
e estruturais no comportamento aeroeldstico da instabilidade de whirl-flutter.

A partir de uma andlise paramétrica, espera-se definir os parametros estabilizantes e

desestabilizantes do sistema aeroeldstico, observando a variagdo da velocidade de flutter.

4.1 VALIDACAO DO MODELO IMPLEMENTADO

Para garantir sua conformidade com o apresentado na literatura, foi realizado a vali-
dagdo do modelo implementado a partir de comparagdes com os resultados apresentados
por Mair et al. (2018). Em seu trabalho sdo definidos os pardmetros apresentados na Tab.

4.1.
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Tabela 4.1: Parametros fisicos para a validacdo do modelo implementado.

Descricao Valor
Raio do rotor, R 0,152 m
Velocidade angular do rotor, €2 40 rad/s
Razdo do comprimento do eixo de pivotamento pelo raio do rotor, a 0,25
Momento de inércia do rotor, I, 0,000103 kg m?
Momento de inércia do nacele, I, 0,000178 kg m?>
Amortecimento estrutural de arfagem, Cy 0,001 Nms/rad
Rigidez estrutural de arfagem, Ky 0,4 N m/rad
Amortecimento estrutural de guinada, C', 0,001 N m s/rad
Rigidez estrutural de guinada, K, 0,4 N m/rad
Numero de pas, Np 4
Corda da p4, ¢ 0,026 m
Inclinagdo da sustentagdo da pd, Cj 27 rad=!

Fonte: Retirado de Mair et al. (2018)

Com a utilizagdo desses parametros, Mair et al. (2018) realizaram a representagao das
variagdes dos autovalores no plano complexo e do amortecimento modal e da frequéncia
modal em relagdo a razdo de velocidades do escoamento, V, e da ponta da p4, V};,. Dessa

forma, os resultados obtidos por eles sdo apresentados na Fig 4.1.

Figura 4.1: Resultados obtidos por Mair et al. (2018)
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Fonte: Retirado de Mair et al. (2018)

Assim, para realizar a validacdo do modelo tedrico, buscou-se obter as variacdes apre-
sentadas na Fig. 4.1. Desse modo, apresenta-se os resultados obtidos na Fig. 4.2 com o

fim de comparac@o com os apresentados na literatura.

Comparando-se os resultados obtidos nas Fig. 4.2 com os resultados apresentados na
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Figura 4.2: Validacdo dos resultados obtidos para a) Variacao dos autovalores no plano complexo,
b) Variacao do amortecimento modal e ¢) Variagdo da frequéncia modal.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Fig. 4.1, percebe-se que o modelo conseguiu abarcar os comportamentos apresentados na

literatura. Dessa forma, pode-se considerd-lo validado.

4.2 AVALIACAO DO COMPORTAMENTO AEROELASTICO
DO SISTEMA

Com a confirmacao da validade dos resultados fornecidos pelo modelo tedrico, como
a presentado na secao anterior, passou-se entio a realizar a andlise dos fatores que mais
poderiam influenciar o surgimento do fendmeno do whirl-flutter. Para isso variou-se cada
um dos parametros apresentados na Tab. 4.1 individualmente mantendo os demais cons-
tantes como apresentado em tal tabela.

Dessa forma, pdde-se obter os graficos da variacio do amortecimento modal e da

frequéncia modal, ambos pela velocidade de escoamento, como apresentado nas Figs. 4.3
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até 4.13.

Como se pode observar na Fig. 4.3 com o aumento do amortecimento de arfagem
ocasiona o aumento da velocidade linear de flutter. Isso devido ao fato de que com o
aumento do amortecimento global, promove-se o aumento da razdo de amortecimento
modal, uma vez que as frequéncias naturais do modo backward variam de forma similar
para as velocidades analisadas partindo de um mesmo valor. Dessa forma, a resposta com
amplitudes crescentes torna-se mais tardia, uma vez que, hd o aumento da velocidade de
flutter. Ademais, como o sistema € simétrico o mesmo pode ser observado quando hd a

variagdo do amortecimento no movimento de guinada, como observado na Fig. 4.4.

Figura 4.3: Efeito da variagdo do coeficiente de amortecimento em arfagem na a) Variagdo da
frequéncia e b) Variagdo do amortecimento.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Ja com o aumento das inércias do rotor e da nacele percebe-se o efeito oposto ao
observado para o amortecimento, como se observa nas Figs. 4.5 e 4.6. Além disso, a
inércia de qualquer sistema influencia diretamente nos modos de vibrar do sistema, de tal
maneira que com o aumento da inércia, mantendo-se a rigidez global do sistema como

constante, deve-se observar a redugdo da frequéncia.

Analisando a influéncia da corda da p4, do raio rotor, da inclinacdo do coeficiente
de sustentacdo e do nimero de pds, Figs. 4.7 até 4.11, nota-se que em todos os casos

o aumento dos mesmos faz com que haja a diminui¢do da velocidade linear de flutter,

0 0.5 1 1.5 2 2.5
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Figura 4.4: Efeito da variagdo do coeficiente de amortecimento em arfagem na a) Variagdo da
frequéncia e b) Variagdo do amortecimento.
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Figura 4.5: Efeito da variagdo da inércia do rotor na a) Variagéo da frequéncia e b) Variagédo do
amortecimento.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

visto que com o seus respectivos aumentos, existe o decaimento do amortecimento com o

aumento da velocidade se torna mais acentuado.

No caso da variacdo do eixo de pivotamento, Fig. 4.12, esse acaba influenciando

diretamente os momentos aerodinamicos em ambos 0os movimentos de arfagem e guinada.
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Figura 4.6: Efeito da variacao da inércia da nacele na a) Variacdo da frequéncia e b) Variagdo do
amortecimento.
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Figura 4.7: Efeito da variagcdo da corda da pa na a) Variacdo da frequéncia e b) Variagao do
amortecimento.
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Como se pode observar o aumento do eixo de pivotamento aumenta a velocidade linear

de flutter. Tal observagio vai de acordo com o descrito por Ceérdle (2015).

Agora, analisando a influéncia na variacdo da rigidez do movimento de arfagem e gui-
nada, Figs. 4.13 e 4.14. E possivel observar que com o aumento da rigidez hd o aumento
da velocidade de flutter. Por fim, € de suma importancia notar que caso a rigidez em um
dos movimentos seja mais intensa o fendmeno em questdo nao ird ocorrer, como obser-
vado na Fig. 4.15. Tal observacao foi previamente constatada na literatura como descrito

por Ceérdle (2015) e foi observada com a avaliagdo paramétrica aqui realizada.
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Figura 4.8: Efeito da variacdo do raio do rotor na a) Variacao da frequéncia e b) Variagdo do
amortecimento.
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Figura 4.9: Efeito da variacdo do do C; , na a) Variagao da frequéncia e b) Variacdo do amorte-

cimento.
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Figura 4.10: Efeito da variacdo do nimero de pas na a) Variagao da frequéncia e b) Variagdo do
amortecimento.
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Figura 4.11: Efeito da variacao da velocidade angular do rotor na a) Variagdo da frequéncia e b)
Variagdo do amortecimento.
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Figura 4.14: Efeito da variacdo da rigidez em guinada na a) Variacao da frequéncia e b) Variacao
do amortecimento.
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Figura 4.12: Efeito da variacédo do eixo de pivotamento na a) Variagdo da frequéncia e b) Variacao
do amortecimento.
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Figura 4.13: Efeito da variacédo da rigidez em arfagem na a) Variagéao da frequéncia e b) Variacao
do amortecimento.
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Figura 4.15: Efeito da variagao da rigidez em guinada para a ndo ocorréncia do whirl-flutter na a)
Variacdo da frequéncia e b) Variagdo do amortecimento.
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4.3 CONSIDERACOES FINAIS

O modelo analitico com 2GDL para a descricdo do fendmeno do whirl-flutter em
rotores de aeronaves foi inicialmente implementado e validado a partir da comparacao
das respostas da varia¢do dos autovalores no plano complexo, do amortecimento modal e
da frequéncia modal com resultados apresentados na literatura.

Com a presente validacdo, entdo passou-se a analisar os efeitos de distintos parame-
tros. Dessa forma, notou-se que com o aumento do cl,, da corda e do nimero das pas,
da velocidade de rotacdo e do raio do rotor, bem como o aumento das inércias do rotor e
da nacele provocaram a reducio da velocidade de flutter, sendo considerados parametros
desestabilizantes. Ao mesmo tempo, o aumento do eixo do rotor, do coeficiente de amor-
tecimento estrutural e da rigidez em ambos GDL aumentaram a velocidade de flutter, de
forma a contribuir com a estabilidade do sistema. Foi observado ainda que a rigidez e o
amortecimento possuem efeitos simétricos quando se varia tais parametros em seus res-
pectivos graus de liberdade. Concomitantemente, se a rigidez em um grau de liberdade

for aumentada de maneira significativa a presente instabilidade deixa de ser presenciada.



Capitulo 5

Efeitos das nao linearidades estruturais

O presente capitulo tem por objetivo realizar a inclusdo de efeitos ndo lineares ao
modelo mecanico apresentado no capitulo 2. No caso, aqui s@o buscadas a inclusio de
ndo linearidades do tipo hardening ctbica e a folga.

Espera-se com as andlises determinar os efeitos de tais ndo linearidades tanto na velo-
cidade de flutter como na amplitude de oscilagdo. Além de se observar o seus efeitos em

bifurcagdes.

5.1 EFEITOS DO HARDENING ESTRUTURAL

Foram avaliadas as respostas do sistema considerando trés casos, quando se possui a
rigidez apenas no grau de liberdade 1), apenas em # e em ambos os graus de liberdade
simultaneamente. Além disso, observou-se em todos os casos qual o tipo de regime de
oscilagdo seria presenciado pela bifurcacao de Hopf, ou seja, se o regime seria subcritico
ou supercritico, através da variacdo da velocidade de escoamento de forma aumentativa e
diminutiva. Adotando os valores de 3y e 3, como exibido na Tab. 5.1 foram obtidos os

resultados apresentados nas Figs. 5.1 até 5.3.

Tabela 5.1: Valores dos termos cubicos da rigidez ndo linear

Bo By
100 100
500 500

1000 1000

Fonte: Elaborado pelo autor

Com a aplicagdo da rigidez cubica hardening estrutural observa-se que em todos os

casos apresentados nas Figs. 5.1 até 5.3 o sistema no regime pos flutter apresentou osci-
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lagdes em ciclo limite. Adicionalmente, a inclusdo da ndo linearidade cuibica nao influen-
ciou de maneira significativa a velocidade de flutter em relacdo ao comportamento linear,
mantendo-se em todos os casos em cerca de 7,84 m/s, valor equivalente ao caso linear.

Em termos da bifurcacdo de Hopf, a variacdo da intensidade da rigidez hardening
estrutural ndo influenciou de maneira significativa tal bifurcacdo, de modo que as respos-
tas do sistema com o aumento e a diminui¢do da velocidade de escoamento tornaram-se
equivalentes apresentando, por conseguinte, um comportamento supercritico. Tal fato
torna-se importante uma vez que havendo um comportamento supercritico, o sistema nao
apresenta um aumento repentino de oscilacdes algo que pode vir a causar sérios proble-
mas as instalacdes do rotor e da estrutura da aeronave.

Observando agora as amplitudes de oscilagdes percebe-se que com o aumento da in-
tensidade da rigidez hardening hé a reducdo da amplitude angular de oscilagdo. Adicio-
nalmente, a resposta do sistema € simétrica quando se aplica o hardening apenas em um
grau de liberdade, de modo que quando a ndo linearidade € aplicada no grau de liberdade
1 as amplitudes de oscilagdo no presente grau de liberdade tonam-se menores do que no

grau de liberdade 6, grau de liberdade sem nao linearidade, como se observa na Fig. 5.1.

Figura 5.1: Efeito da aplicacdo da rigidez hardening estrutural em v na a) Resposta 6 e b)
Resposta 1.
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4+ 100045° (U aumenta)
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75 8 8.5
U (m/s)

Fonte: Elaborado pelo préprio autor

85
U (m/s)

9.5

Similarmente, 0 mesmo ocorre quando a ndo linearidade € aplicada apenas em #, como

observa-se na Fig. 5.2.

Com aplicacdo da ndo linearidade nos dois graus de liberdade simultaneamente, Fig.
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Figura 5.2: Efeito da aplicacdo da rigidez hardening estrutural em 6 na a) Resposta 0 e b) Res-
posta .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

5.3, as amplitudes de oscilagOes tornam-se iguais em ambos os graus de liberdade.

Figura 5.3: Efeito da aplicagéo da rigidez hardening estrutural em ambos GDL na a) Resposta 6
e b) Resposta .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Por fim, a simulagdo foi realizada até 9, 5 m/s, devido a possibilidade de haver pos-
siveis efeitos de estol imprevisiveis para velocidades muito superiores fornecendo, por
conseguinte, resultados menos realistas. Tais observacdes vao de acordo com o obser-

vado por Quintana et al. (2021).
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5.2 EFEITOS DA FOLGA ESTRUTURAL

Com o intuito de se verificar aproximac¢do via tangente hiperbodlica e a representa-
cdo descontinua eram de fato coincidentes, primeiramente buscou-se realizar a compara-
cdo dos sistemas com a utilizagdo da primeira com a segunda aplicando-se o integrador
ODEA45 com Event dectection. Em ambos os caso foi utilizado c6digos implementados
em MATLAB com a utilizacdo do integrador ode45 e foram adotados os parametros apre-

sentados nas Tabs. 4.1 € 5.2.

Tabela 5.2: Parametros para as representagées de folga.

Descricao Valor

Limite inferior para a tangente hiperbdlica, 6, -0, 5°
Limite inferior para a tangente hiperbdlica, ¢, 0,5°
Parametro de acurdcia para a tangente hiperbdlica, e 104
Regido de aplicagdo da folga para representacdo descontinua, 6 0, 5°

Velocidade de escoamento, U 8m/s

Fonte: Elaborado pelo autor.

Com a determinagdo dos parametros da Tab. 5.2, comparou-se as séries temporais
providas pelos sistemas com ambas as representacdes como apresentado na Fig. 5.4.
Dessa forma, como se observa ambas as representagdes para ambos os graus de liberdade
se sobrepdem perfeitamente de tal modo que pode-se considerar que as implementacdes
sdo equivalentes para a velocidade analisada.

Em seguida, passou-se a analisar o efeito do espacamento da regido de folga utilizando-
se a representacdo descontinua com a aplicac@o do Event detection. Ademais, para as pre-
sentes anélises fez-se o uso dos diagramas de bifurcacdo de extremos locais (inglés - local
extrema bifurcation). Tal técnica pauta-se em identificar, a partir das séries temporais, 0s
maximos e minimos locais de modo a identificar pontos criticos, nos quais uma pequena
variagdo promove a mudanca de comportamento do sistema.

Como observado anteriormente o sistema em questdo apresenta simetria em ambos
os graus de liberdade, dessa forma aqui serd analisado tanto a aplicacdo da folga de
forma assimétrica, ou seja, quando essa se faz presente no grau de liberdade de arfa-
gem, quanto simétrica, quando a folga € aplicada em ambos os graus de liberdade. Desse
modo, variando-se a regido de folga para 6 = 0,2°, 0 = 0,5° ¢ § = 0, 8°, obteve-se os

resultados apresentados nas Figs. 5.5 e 5.6.
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Comecando pelo caso no qual a folga é aplicada apenas no grau de liberdade de arfa-

4 (deg)

gem, obteve-se os resultados apresentados na Fig. 5.5. Como

a)
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da presente ndo linearidade em apenas um GDL ndo possui uma influéncia significativa
na velocidade de flutter. Comparando todos os casos com as distintas regides de folga, a
velocidade de flutter permanece praticamente a mesma apresentada no caso linear, isto é,
U = 7.9 m/s. No entanto, observa-se o jump ocorrido na bifurcagdo, caracterizando um
comportamento subcritico, ou seja, pode haver uma dependéncia das condicdes iniciais
na velocidade de flutter. Nota-se ainda que esse jump torna-se mais pronunciado a medida

que a regido de folga é aumentada.

Figura 5.6: Efeito da aplicagdo da folga em ambos GDL na a) Resposta 6 e b) Resposta /.

¢ §=02°
. =05
c 0=08

3 (deg)

0.

b)

Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Contudo, quando a folga € aplica simetricamente, obteve-se os resultados apresen-
tados na Fig. 5.6. Nao importa qual a regido de folga aplicada, o sistema apresenta
oscilagdes ndo amortecidas desde o inicio das simulacdes, ou seja, para velocidades de
escoamentos baixas. Ademais, observa-se que ha duas bifurca¢des no sistema analisado.
A primeira, que ocorre com baixas velocidades, apresenta uma amplitude quase que cons-
tatante até cerca de U/Uy;, = 0,2, isto é U = 1,216 m/s, no momento em que se observa
uma segunda bifurcacdo, que por sua vez demonstra um comportamento de aumento da
amplitude com o aumento da velocidade do escoamento. Finalmente, como principal
efeito do aumento da regido de folga, nota-se que a amplitude méxima a cada velocidade

do escoamento aumenta significativamente a partir da segunda bifurcacgao.

* §=02°
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5.3 CONSIDERACOES FINAIS

No presente capitulo foram observadas os efeitos promovido pela aplicacao de rigi-
dez hardening estrutural cibica, bem como pela folga estrutural no sistema mecanico de
forma simétrica, nos 2GDL, e assimétrica, em um unico GDL.

Como esperado, o sistema com o hardening estrutural apresentou um comportamento
supercritico nao apresentando, portanto uma disparidade entre as curvas com o aumento
e reducdo de velocidade. Adicionalmente, notou-se que a presente nao linearidade nao
afetou a velocidade de flutter observada no sistema linear, ou seja, 7,84 m/s.

Ademais, no regime de pos-flutter foi observado oscilacdes em ciclo limite, sendo que
com o aumento da intensidade hardening houve a reducao das amplitudes de oscilagio,
sendo tal efeito mais pronunciado no GDL que apresentava a ndo linearidade.

Ja quando a folga estrutural tornou-se presente, o comportamento do sistema tornou-se
subcritico, uma vez que houve o aparecimento de um jump nas amplitudes de oscilacdes.
Vale ser destacado que com o aumento da regido de folga tal salto nas amplitudes de osci-
lagdo tornaram-se mais pronunciados. Notou-se ainda que quando o sistema apresentava
folga em ambos os graus de liberdade, o sistema mecanico tornou-se bifurcado desde
baixas velocidades de escoamento e apresentou uma segunda bifurcagdo, essa com um
comportamento de amplitude crescente. Tal comportamento tornou-se mais pronunciado
com o aumento da regido de folga.

Finalmente, € necessério observar que foram realizadas as comparacdes do modelo
com a aproximacdo via tangente hiperbdlica com a representacdo descontinua através da
comparagao das séries temporais. Desse modo, pode-se verificar que ambas as represen-

tacOes eram equivalentes para o sistema analisado.



Capitulo 6

O Modelo Piezo-Aeroelastico

A finalidade do presente capitulo é observar os efeitos provenientes da aplicacdo de
transdutores piezoelétricos no sistema mecanico submetido ao whirl-flutter

Espera-se ao final da presente andlise se determinar os parametros elétricos para que
se otimize o sistema, no que diz respeito ao controle vibracional e postergacdo da veloci-

dade flutter.

6.1 O MODELO PIEZO-AEROELASTICO PARA ANALISES
DO WHIRL-FLUTTER

Tal constatacdo reside no fato de que durante as descricdes para a avaliacao da energy
harvesting em vigas engastadas sdo adotados os deslocamentos lineares, ao passo que
o modelo para a descri¢do da instabilidade do whirl-flutter, aqui utilizado, parte-se dos
deslocamentos angulares.

Conforme o descrito por Erturk & Inman (2008) e De Marqui Jr et al. (2009) o aco-
plamento eletromecanico descrito por vigas engastadas, como apresentado nas Eqgs. 3.29
e 3.30, sdo realizadas para os deslocamentos lineares a partir da ponta da viga. Ao mesmo
tempo o modelo para a descricdo do whirl-flutter aqui utilizado descreve o movimento
em termos dos deslocamentos angulares 6 e 1/, como se observa na Eq. 3.1. Contudo, ob-
servando mais profundamente as descri¢cdes de Erturk & Inman (2008), percebe-se que a
modelagem do acoplamento eletromecanico em vigas surge a partir de movimentos angu-
lares e que apenas € realizado uma transformacao para que a descri¢ao de deslocamentos
lineares seja aplicada. Dessa forma, pode-se observar que através da deflexdo transversal
relativa em relac@o a sua base, w,¢(z,t), a equagdo do movimento para a viga engastada

com piezoelétrico, como descrito por Erturk & Inman (2008), € dada por:
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02 M (z,t P Wpey (,t Owyey ()t 02 wyep (,t) 0wy (x,t Owy (x,t
81:(2 el a4za(t L+ e ot Lt m aeﬂ( =-m 8t(2 e 8(t L (6.1)

sendo que wy(z,t) é o movimento da base, ¢,/ é o termo de amortecimento equivalente
da sec¢do transversal do compdsito, ¢, € o coeficiente de viscosidade do ar, m € a massa
por unidade de comprimento da viga e o termo M (x,t) é o momento interno de flexdo.
Com o fim de obter tal momento, Erturk & Inman (2008) utilizam as equagdes cons-
titutivas para o material piezoelétrico, assumindo a polarizacio na dire¢do da espessura
e assim € obtido o momento interno para a viga com o material piezoelétrico acoplado

como:

OPwyer(,t)

M(x,t)=YI 92

+ vo(t) (6.2)

sendo que Y/ € arigidez de flexdo da secdo transversal da viga com o acoplamento e v(t)
a tensdo aplicada sobre o piezoelétrico. Ja o termo de acoplamento v, assumindo que o

piezoelétrico cobre toda a superficie da viga, é dado por:

= B0 (2 p2) (6.3)

sendo Y}, 0o médulo de Young do material piezoelétrico, d3; € a constante piezoelétrica cujo
valor € -190 (pm/V') e b a largura da viga. Ja h, é a espessura do material piezoelétrico,
hy, a posi¢do da base da camada piezoelétrica a partir do eixo neutro e h. a posi¢do do
topo da camada piezoelétrica a partir do eixo neutro. Vale aqui notar que, por estar se
escrevendo o momento interno, o acoplamento, v, deve possuir uma unidade de Nm/V/,
de tal maneira que acaba descrevendo os deslocamentos angulares e, portanto, pode ser
utilizado no modelo aqui implementado.

Além disso, durante suas descricdes, Erturk & Inman (2008) definem a capacitancia
estitica da camada piezoelétrica em termos da geometria de tal camada. Logo, a capaci-
tancia, C, € dada por:

€5, L

P

sendo €3, é a permissividade de valor 15,33 nF'/m e L o comprimento do piezoelétrico.
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Por fim, as alturas h; € h. sdo definidas como:

hy = hpe — hy (6.5)
he = hypq (6.6)
sendo que

Dy + 2nhyhg + nh?
P 2(hy + nhy)

sendo n = Y, /Y p, com Y, é o médulo de Young da subestrutura.

Com as eqgs. 6.3 e 6.4 pode-se entdo realizar as modificacdes necessarias no modelo
descrito pelas eqgs. 3.29 e 3.30 descrevendo o acoplamento em termos angulares. Vale
notar ainda que tanto o acoplamento piezoelétrico quanto a capacitancia do mesmo sao
escritos em termos de seus parametros geométricos e pode-se analisar diferentes configu-
racOes para se obter uma melhor resposta no que se diz respeito a atenuagdo de vibragdes
e coleta de energia.

Adicionalmente, é fundamental perceber que, assim como afirmado anteriormente,
caso aplique-se duas camada piezoelétricas em série (bimorph harvester), o acoplamento
eletromecanico é mantido o mesmo que o caso unimorph harvester, porém a capacitancia
equivalente deve ser a metade de uma camada unica (DE MARQUI JR et al., 2009).
Todo o equacionamento para se obter tal configuracdo pode ser encontrado em detalhes
no artigo de Erturk & Inman (2009), de forma que se define a capacitincia equivalente
em série, Cp, pimorph)» COMO:

C
C’(p,bimorph) = 7;0

(6.8)

6.2 APLICACAO DE PIEZOELETRICOS NO SISTEMA AE-
ROELATICO LINEAR

Com a implementacdo das descri¢cdes realizadas por Erturk & Inman (2008, 2009)

e De Marqui Jr et al. (2009) pode-se realizar a adaptacio do modelo previamente im-
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plementado descrevendo-se o acoplamento piezoelétrico em vigas engastadas em termos

angulares. Assim, para que se pudesse iniciar as andlises com o modelo modificado com

o acoplamento piezoelétrico utilizou-se os parametros como definidos na Tab. 6.1.

Tabela 6.1: Parametros fisicos para o calculo do acoplamento e capacitancia piezoelétricas.

Descricao Valor
Comprimento do piezoelétrico, L 53,84 1073m
Largura da viga, b 0,02m
Espessura da subestrutura h 0,51073m
Espessura do piezoelétrico, h,, 0,41073m
Moédulo de Young da subestrutura, Y 100 10° Pa
Moédulo de Young do piezoelétrico, Y), 66 10° Pa

Constante piezoelétrica, ds;

Permissividade, €34

—190 10~ 2m/V
15,93 10~°F /m

Fonte: Adaptado de Erturk & Inman (2008)

Dessa forma, com a utiliza¢cdo dos dados apresentado nas Tabs. 4.1 e 6.1 e calculando

os autovalores através da Eq. 3.32 e, em seguida, a frequéncia e o amortecimento modais,

pelas Egs. 3.13 e 3.14, foi analisado o caso em que se possui um Unico piezoelétrico

acoplado, ou seja, para o caso unimorph harvester aplicado em cada grau de liberdade de

forma independente e obteve-se os resultados apresentados na Fig. 6.1.

Figura 6.1: Efeito da aplicagao da configuragdo unimorph harvester a) Variagao da frequéncia e
b) Variacdo do amortecimento.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Como se observa nas Fig. 6.1 com o aumento da resisténcia externa ha o aumento
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da frequéncia modal do sistema rotor-nacele. Ao mesmo tempo, devido a aplicagcdo da
camada piezoelétrica nota-se que a resisténcia externa afeta a velocidade linear de flutter.
Com o aumento da resisténcia externa de R, = 10* até R, = 10° Ohms percebe-se que
a velocidade linear de flutter ¢ aumentada de 7,91 m/s para 10,25 m/s. Porém, para
resisténcia mais elevada, caso de R, = 107 Ohms, nota-se que a velocidade linear de
flutter comega a ser reduzida, quando se compara com o caso de R, = 10° Ohms, visto
que para a primeira tal velocidade ocorre em cerca de 8,98 m/s, ao passo que para a
segunda ocorre em 10, 25 m/s.

Em seguida, analisou-se o caso no qual se possui dois piezoelétricos acoplados em
série em uma viga engastada, ou seja, caso bimorph harvester, como descrito por Erturk
& Inman (2009), novamente aplicadas em um tnico grau de liberdade. E necessario
notar que o acoplamento piezoelétrico torna-se 0 mesmo que o para o caso de uma tnica
piezoceramica acoplada. Contudo, a capacitancia equivalente para o caso bimorph torna-
se a metade do caso unimorph. Dessa forma, obteve-se os resultados apresentados na Fig.

6.2.

Figura 6.2: Efeito da aplicagdo da configuragdo bimorph harvester a) Variagao da frequéncia e
b) Variacao do amortecimento.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

A partir da Fig. 6.2a), da mesma forma que ocorre no caso unimorph, com o aumento
da resisténcia externa hd o aumento da frequéncia do modo de backward. Ao mesmo
tempo a velocidade linear de flutter é aumentada, como apresentado na Fig. 6.2b), de

forma que para R, = 10* Ohms observa-se que a velocidade linear de flutter é a mesma
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que a apresentada para o caso unimorph, ou seja, de 7,91 m/s. Com o aumento da resis-
téncia até R, = 10° Ohms h4 o aumento da velocidade linear de flutter, assim como o
caso unimorph, no entanto, a velocidade obtida para o presente caso foi de cercade 11, 77
m/s superior a velocidade com uma unica camada piezoelétrica que foi de cerca de 10, 25
m/s. Adicionalmente, para a resisténcia de R, = 107 Ohms novamente houve a reducio
da velocidade linear de flutter em comparagio ao caso de R, = 10°® Ohms, porém tal
velocidade de 10, 79 m/s ainda € superior a velocidade obtida para o caso unimorph com
R, = 10" Ohms.

Vale ainda notar que em todos 0s casos, sejam os unimorph ou bimorph, as respostas
dos autovalores e das frequéncias obtidas eram simétricas quando se aplicou o piezoelé-

trico tanto no grau de liberdade de arfagem quanto no de guinada.

Figura 6.3: Comparacgéo casos unimorph e bimorph. a) Variagédo da frequéncia e b) Variagéo do
amortecimento.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Comparando-se de forma mais clara os sistemas unimorph e bimorph harvesters, to-
mando o caso com os circuitos com resisténcia externa de R, = 10° Ohms, caso no qual
obteve-se a maior velocidade linear de flutter, foi possivel obter os resultado apresentado
na Fig. 6.3. Desse modo, fica clara que para um maior aumento na velocidade de flutter
deve-se utilizar o sistema na configuracao bimorph harvester.

Em termos de controle, a postergacio da velocidade de flutter obtida nos resultados
acima torna-se importante, uma vez que com tal aumento hd o aumento das margens de
estabilidade de operagdo do rotor aplicado. Isso devido ao fato e que até se atingir essa

nova velocidade de flutter, o sistema apresentard movimentos vibratérios amortecidos
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garantindo, portanto, a integridade estrutural da aeronave.

Adicionalmente, o efeito no incremento na velocidade de flutter pode ser explicado
devido ao aumento do amortecimento estrutural através do efeito shunt damping. Com
o0 movimento vibracional da estrutura hd a conversdo de energia mecénica para elétrica
devido ao efeito piezoelétrico direto. Como o piezoelétrico € associado a uma resisténcia
externa hd a dissipagdo de energia através do circuito externo e, por conseguinte, adiciona-
se um amortecimento a estrutura reduzindo-se a amplitude de oscilagdo. Esse efeito do
aumento de amortecimento a estrutura, adicionado a questdes relacionadas a aerodina-
mica, acabam também por influenciar a variacdo da frequéncia. No caso, da configuracao
bimorph o ganho superior na velocidade, em comparagdo com a configuracao unimorph,
pode ser entendida por conta da reducdo da capacitincia equivalente do sistema. Como
cada camada piezoelétrica pode ser modelada como um capacitor, ao se associar dois ca-
pacitores em série hd a reducdo pela metade da capacitiancia do caso unimorph, assim
implicando em um sistema que possui uma capacidade de armazenar a metade da carga
original. Dessa forma, essa diferenca acaba por ser dissipada no circuito externo aplicado
aumentando o efeito shunt damping.

Com a anélise dos casos unimorph e bimorph harvesters aplicados em um tnico grau
de liberdade, ou seja, ou aplicado no GDL de arfagem ou no de guinada, pode-se entao
observar os efeitos quando os piezoelétricos sao aplicados simultaneamente em ambos os
GDL.

Utilizando os dados das Tabs. 4.1 e 6.1 e considerando o caso unimorph harvester
foram obtidos os resultados apresentados Fig. 6.4.

Assim como quando se aplicou o piezoelétrico em um tnico grau de liberdade, resul-
tados apresentados nas Fig. 6.1, ao se aplicar o piezoelétrico em ambos os GDL, efeitos
similares podem ser observados, como exibido na Fig. 6.4. Contudo, o efeito na poster-
gacdo da velocidade de flutter e o aumento da frequéncia no presente caso foram maiores
que no caso quando se aplicou em um tnico GDL.

No caso da aplicagdo nos 2GDL, os efeitos foram similares aos obtidos na aplicagdo
assimétrica. Novamente ao se aplicar os piezoelétricos com uma resisténcia de R, =
10*ohms houve um leve aumento na velocidade de flutter de 7, 99 m/s, porém superior ao
caso assimétrico. J4 a velocidade maxima de flutter obtida foi para o caso com R, = 10°

Ohms obtido foi de 13,62 m/s. Porém, atingindo-se R, = 107 Ohms a velocidade de
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Figura 6.4: Efeito da aplicagdo da configuracdo unimorph harvester simétrica na a) Variacao da

frequéncia e b) Variagdo do amortecimento.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

flutter foi reduzida para 9, 64 m/s.

Figura 6.5: Efeito da aplicagdo da configuragdo bimorph harvester simétrica na a) Variacdo da
frequéncia e b) Variagdo do amortecimento.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

No caso da aplicacdo nos 2GDL, com a configuracdo bimorph os efeitos também

foram similares aos obtidos na aplicagao assimétrica. De tal maneira que destaca-se a

velocidade mdxima obtida com R, = 10° Ohms que foi de 15,76 m/s. E mesmo com

uma reducdo quando se alcancou R, = 107 Ohms para 12, 47 m/s, os efeitos no ganho de

velocidade foram superiores aos respectivos casos unimorph.

Por fim, € fundamental notar que o efeito no incremento na velocidade do sistema
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ocorre por conta do efeito shunt damping. No caso, como sdo aplicados piezoelétricos
nos dois graus de liberdade o efeito se torna mais pronunciado. Dessa forma, com o au-
mento do amortecimento da estrutura, em concomitancia a efeitos aerodinadmicos, ha o

aumento da frequéncia do sistema.

6.3 CONSIDERACOES FINAIS

Com os resultados do presente capitulo, foi possivel obter o modelo piezo-aeroeléstico
para a descri¢cdo de movimentos angulares e avaliar o efeito da aplicacao dos piezoelétri-
cos no comportamento aeroeldstico do sistema.

Inicialmente, foram buscadas formas de se descrever o acoplamento elétrico em ter-
mos de momentos ao invés de forcas. Para isso foi implementado tal acoplamento e a
capacitancia estdtica em termos das propriedades fisicas e geométricas do material piezo-
elétrico.

Com a implementacdo, foram avaliadas as configuracdes unimorph e bimorph har-
vester aplicado-se o material piezoelétrico em um tnico GDL e em ambos. Em todas
as situacdes analisadas foram observados que a resisténcia que otimizava o sistema, em
termos de postergacdo da velocidade de flutter e, consequentemente, controle vibracional,
foi a R, = 10%hms, sendo que quando se aplicou a configuragiio bimorph em ambos os
GDL, obteve-se o maior incremento na velocidade de flutter dentre todas as configuracdes
analisadas.

Tal ganho na velocidade pode ser explicado pelo efeito shunt damping, que aumenta
o amortecimento estrutural. Adicionalmente, houve a intensificacdo dos efeitos observa-
dos na aplicagdo em 2GDL, em comparacao a aplicacdo assimétrica. Ademais, devido a
capacidade do sistema de armazenar a metade da carga na configuracio bimorph harves-
ter quando comparado com o caso unimorph, a primeira acabou por engendrar um maior
ganho na faixa de velocidades que a segunda, de modo a dissipar uma maior quantidade
de energia no resistor externo. Além disso, a frequéncia do sistema foi aumentada por

influéncia dos fatores ora mencionados e por causa de efeitos aerodinamicos.



Capitulo 7

Sistema eletromecanlco com nao
linearidades estruturais

O presente capitulo busca a avaliacio do efeito das ndo linearidades hardening e folga
estruturais em concomitancia ao acoplamento piezoelétrico no sistema submetido a insta-
bilidade de whirl-flutter.

Espera-se determinar os efeitos da ndo linearidade e do piezoelétrico simultaneamente
aplicados na amplitude de oscilag¢do, na postergacao da velocidade de flutter e no com-

portamento aeroeldstico do sistema.

7.1 O EfITOS DO HARDENING ESTRUTURAL

Ap06s a investigacao dos efeitos da ndo linearidade cubica hardening estrutural pode-
se, entdo, observar o efeito combinado da ndo linearidade em questdo e com o acopla-
mento piezoelétrico. Dessa forma, analisou-se os casos nos quais a ndo linearidade era
mais intensa, ou seja, quando 3y e 3, possuiam o valor de 1000, aplicando-a em ambos
os graus de liberdade separadamente e de forma simétrica, mantendo-se sempre os pie-
zoelétricos aplicadas no grau de liberdade de guinada ou em ambos GDL. Em todos os
casos foram analisados os comportamentos do sistema ndo linear quando uma tdnica ca-
mada piezoelétrica e quando eram aplicadas duas camadas piezoelétricas em série. Assim,
obtiveram-se os resultados apresentados nas Figs. 7.1 até 7.8

De forma geral, assim como no caso no qual apenas a rigidez ndo linear hardening es-
trutural, houve o aparecimento de oscilagdes em ciclo limite no regime apds a velocidade
de flutter, de tal maneira que o grau de liberdade que apresentava a nao linearidade cubica

possuia um aumento de amplitude menor que o grau de liberdade que ndo a apresentava,



95

como se observa nas Figs.7.1 até 7.5. Porém, a aplicacdo de piezoelétricos no sistema
ndo linear acaba por provocar efeitos adicionais aos casos com apenas a ndo linearidade
estrutural.

Assim como para o sistema linear a aplicac¢do de piezoelétricos provocaram o aumento
da velocidades de flutter, de tal maneira que as velocidades aqui obtidas foram as mes-
mas que as observadas no caso linear, tanto para o caso unimorph quanto para o bimorph.
Contudo, apenas para o caso no qual a ndo linearidade em arfagem e os piezoelétricos na
configuracdo bimorph no grau de liberdade de guinada, houve a mudanca do comporta-
mento observado no caso puramente nao linear no que diz respeito a bifurcagao de Hopf,
ou seja, o sistema deixou de ser supercritico e tornou-se subcritico.

Iniciando pelas Figs. 7.1 e 7.2 casos nos quais o piezoelétricos sdo aplicados em ) e
a ndo linearidade € aplicada em §. Como se nota para o caso unimorph, Fig. 7.1, a aplica-
cdo da ndo linearidade nos deslocamentos angulares 6 possui um maior efeito supressor
que a aplicacdo do piezoelétrico no grau de liberdade 1/, quando se compara as Figs. 7.1a
e 7.1b. Adicionalmente, a variacdo da resisténcia, como foi comentado anteriormente,
influencia na velocidade de flutter. Ademais, para o caso unimorph o comportamento do
sistema foi supercritico para todas as resisténcias avaliadas, algo que muda para o caso
bimorph para a resisténcia de ordem de R, = 107 Ohms, na qual o sistema apresentou
um comportamento subcritico, como observado na Fig. 7.2. Observa-se ainda que em
ambos 0s casos a resisténcia 6tima, considerando a postergacdo da velocidade de flutter,
foi a R, = 105 Ohms, sendo que o caso bimorph forneceu uma maior possibilidade de
incremento na velocidade de flutter que o caso unimorph devido a intensificacio do efeito
shunt damping. Considerando a coleta de energia, para o caso unimorph a resisténcia
Otima, dentre as analisadas, para a faixa de velocidades observadas foi R, = 10° Ohms.
No caso do acoplamento em série, para a faixa de velocidades observada, para até apro-
ximadamente 12 m/s a resisténcia que maximizou a coleta de energia foi R, = 10> Ohms

e para velocidades mais elevadas R, = 107 Ohms.

Partindo agora para o caso no qual tanto a rigidez ctibica hardening e os piezoelétricos
s@o aplicadas no mesmo grau de liberdade 1) foi possivel obter os resultados apresentados
nas Figs. 7.3 e 7.4.

Para o caso unimorph, Fig. 7.3, observa-se que o comportamento do sistema € super-
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Figura 7.1: Resposta do sistema néo linear com hardening estrutural em 6 com harvesting em 1,
caso unimorph. a) Resposta para 0, b) Resposta para ) e ¢) Resposta para a poténcia.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

critico para todas as resisténcias observadas, a partir da andlise da bifurca¢do de Hopf. Em
termos de amplitude de oscilagdo, a resisténcia que fornece a menor oscilagdo em ciclo
limite no regime pos-flutter com o maior aumento na velocidade de flutter é, novamente,
a resisténcia de R, = 10° Ohms. Diferentemente do apresentado nos casos nos quais a
rigidez ndo linear e o piezoelétrico eram aplicados em graus de liberdade distintos, no
presente caso percebe-se que para o caso da resisténcia R, = 10> Ohms as amplitudes de
oscilagio em ambos GDL tornam-se superiores ao caso de R, = 107 Ohms algo que ndo
ocorreu em casos anteriores. Por fim, observando a poténcia obtida, novamente houverem

duas resisténcias 6timas para a maior coleta de energia. Se o regime de velocidades for
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Figura 7.2: Resposta do sistema néo linear com hardening estrutural em 6 com harvesting em 1,
caso bimorph. a) Resposta para 6, b) Resposta para ¢ e ¢) Resposta para a poténcia.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

até aproximadamente 10.5 m/s a resisténcia 6tima foi de R, = 10° Ohms. Porém, para
velocidades mais elevadas, a resisténcia 6tima torna-se R, = 10° Ohms, como pode se

observar na Fig. 7.3c.

Analisando agora o caso bimorph quando os piezoelétricos e a ndo linearidade sdo
aplicadas no grau de liberdade de guinada (v), obteve-se a Fig. 7.4.

Comparando todos os casos dispostos na Fig.7.4 verifica-se a resisténcia de R, = 10°
Ohms de fato fornece a menor amplitude de oscilagdo associada a maior postergacio da

velocidade de flutter dentre todas as resisténcias analisadas. Adicionalmente, nota-se que
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Figura 7.3: Resposta do sistema n&o linear com hardening estrutural em i com harvesting em
1, caso unimorph. a) Resposta para 0, b) Resposta para ) e ¢) Resposta para a poténcia.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

a bifurcacdo de Hopf para essa condi¢@o fornece um tinico comportamento para o sistema,
o comportamento supercritico. Ademais, em termos de coleta de energia, as resisténcias
R. = 10° Ohms e R, = 10° Ohms abarcaram as condi¢des 6timas fornecendo as maiores

poténcias de pico para o regime de velocidades analisadas.

Seguindo o conjunto de andlises do sistema ndo linear com a aplicacao de piezoelé-
tricos, observou-se o comportamento com a aplicacao da ndo linearidade em ambos os
graus de liberdade e com o piezoelétrico aplicado em v, Figs. 7.5 ¢ 7.6.

Para o caso unimorph, o grau de liberdade com aplicacdo do piezoelétrico possui am-
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Figura 7.4: Resposta do sistema n&o linear com hardening estrutural em i com harvesting em
1), caso bimorph. a) Resposta para 6, b) Resposta para v e ¢) Resposta para a poténcia.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

plitude de oscilag@o em ciclo limite menores que o graus de liberdade sem o piezoelétrico.
Para os casos analisados a resisténcia 2, = 107 Ohms apresenta 0 comportamento super-
critico. Adicionalmente, assim como nos casos unimorph analisados anteriormente, a re-
sisténcia que promove a menor amplitude de oscilacdo com o maior ganho na velocidade
de flutter foi a R, = 10° Ohms. Ademais, em termos de poténcia obtida, a resisténcia
6tima a ser considerada para o regime de velocidades analisadas é a R, = 10° Ohms, no
entanto caso o sistema consiga atingir velocidades superiores as analisadas, a resisténcia

6tima para a maximizacdo da coleta de energia torna-se R, = 10 Ohms.
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Figura 7.5: Resposta do sistema néo linear com hardening estrutural em ¢ e 6 com harvesting
em 1, caso unimorph. a) Resposta para 6, b) Resposta para ¢ e ¢) Resposta para a poténcia.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Para o caso bimorph observa-se que no presente caso as amplitudes em ambos os
graus de liberdade tém a tendéncia de crescimento menores quando se compara com 0
caso do piezoelétrico e a rigidez ndo linear sdo aplicadas em um tinico GDL. Ademais, a
resisténcia 6tima para a maximizacdo da coleta de energia é R, = 10° Ohms.

Finalmente, considerando aplicacdes simétricas tanto para o hardening quanto para
0 harvesting para as configuracdes unimorph e bimorph, Figs. 7.7 e 7.8. Para ambos
os casos independentemente da resisténcia aplicada o comportamento do sistema através
da bifurcacao de Hopf € supercritico. Adicionalmente, observando a coleta de energia,

para a faixa de velocidades, a resisténcia 6tima observada foi R, = 10° Ohms. J4 para a
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postergacdo da velocidade de flutter novamente a resisténcia 6tima foi R, = 10° Ohms.
Vale notar que a aplica¢do simétrica promove os maiores ganhos na velocidade dentre
todas as configuragdes analisadas. Para o caso unimorph as velocidades maximas obtidas
foram proximas de 13.7 m/s. Ja para o caso bimorph as velocidades maximas obtidas

foram préximas de 16 m/s.

Figura 7.6: Resposta do sistema néo linear com hardening estrutural em ) e # com harvesting
em 1, caso bimorph. a) Resposta para 6, b) Resposta para ) e ¢) Resposta para a poténcia.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor
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Figura 7.7: Resposta do sistema nao linear com hardening estrutural em ¢ e 6 com harvesting
em 1 e 6, caso unimorph. a) Resposta para 6, b) Resposta para v, c) Resposta para a poténcia
em 6 e d) Resposta para a poténcia em .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

7.2 EFEITOS DA FOLGA ESTRUTURAL

Com o intuito de se observar o efeito piezoelétrico direto no para o controle vibraci-

onal da instabilidade whirl-flutter foram utilizados os parametros apresentados nas Tabs.

4.1 e 6.1. Note ainda que para as presentes andlises fez-se o uso dos diagramas de bi-

furcacdo de extremos locais. Adicionalmente, foram observados os efeitos da variacao

da resisténcia externa, bem como a variacao da regido de folga com a resisténcia externa

R. = 10° Ohms, em ambos os casos analisou-se a configuracdo unimorph harvester.

Ademais, assim como no caso analisado para a rigidez hardening cubica, sdo analisadas
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Figura 7.8: Resposta do sistema néo linear com hardening estrutural em ¢ e 6 com harvesting
em v e #, caso bimorph. a) Resposta para 6, b) Resposta para ), c) Resposta para a poténcia
em 6 e d) Resposta para a poténcia em .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

configuraces assimétricas e simétricas tanto simétricas para a aplicacdo da folga e do
piezoelétrico.

Primeiramente considerou-se o efeito da variacao da regido de folga para a configura-
¢A0 unimorph harvester com resisténcia eterna R, = 10° Ohms. Desse modo, obtiveram-
se os resultados apresentados nas Figs. 7.9 a 7.12.

Iniciando pelo caso no qual a folga é apresentada em guinada e o piezoelétrico no grau
de liberdade de arfagem, obteve-se os dados apresentados na Fig. 7.9. Com a presente

configuracdo, nota-se que a variagao da regido de folga ndo possui um significativo efeito
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Figura 7.9: Resposta do sistema néo linear para diferentes regides de freeplay com freeplay em
6 com configuracao unimorph em . a) Resposta para 0 e b) Resposta para 1.

.« §=02° ‘ . 5=02

* §=05" ¢ §5=05"
. s-og / © =08
.
0 / .

-0.4

L4
. .
-1 .
/ 0.6
1.5, M e
o \\ -

-0.5

9 (deg)

P (deg)

b)
Fonte: Elaborado pelo préprio autor

na variagdo da postergacdo do jump das amplitudes de oscilagdo ocorrendo, portanto,
praticamente na mesma velocidade. Vale observar ainda que ao se atingir a velocidade de
flutter com o aumento da regido da folga, o jump apresentado se torna mais pronunciado.

Considerando a folga e o piezoelétrico no mesmo grau de liberdade, pdode-se obter o
apresentado na Fig. 7.10. Assim como no caso anterior, a variagao da regido de folga nao
possui um significativo efeito no inicio do flutter, quando se compara os casos apresenta-
dos. No entanto, a mudanc¢a do posicionamento do material piezoelétrico para o mesmo
GDL da folga permite que, embora haja o aumento das amplitudes de oscilacdo, esse
ocorre de forma mais lenta provendo bifurcacdes adicionais, algo que no caso anterior
nao foi observado. Como semelhanca ao caso anterior, com o aumento da regido de folga,
o efeito do aumento da amplitude de oscilacdo torna-se mais pronunciado.

Passando-se agora para o caso no qual a folga é apresentada em ambos os graus de
liberdade e o piezoelétrico € posicionada apenas no grau de liberdade de guinada, pdde-se
obter os resultados apresentados na Fig. 7.11. Assim como o caso no qual puramente
mecanico, observa-se que o sistema apresenta amplitudes ndo amortecidas para baixas
velocidades e que ha a presenca de bifurca¢des secundarias com amplitudes de oscilagao
crescentes com a velocidade que, por sua vez, sdo intensificadas com o aumento do espa-
camento da folga. Contudo, no GDL no qual ha a presenca do piezoelétrico percebe-se

tal aumento nas amplitudes é atenuado, de tal modo que a bifurcacdo é mantida com am-
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Figura 7.10: Resposta do sistema n&o linear para diferentes regides de freeplay com freeplay
em ¢ com configuracdo unimorph em ). a) Resposta para 6 e b) Resposta para .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

plitudes praticamente constantes até velocidades de no minimo U/Uy;, = 1.229, ou seja,
U = 7.47 m/s, para o caso no qual a regido de folga era a maior, 6 = 0.8°. Vale mencionar
que para o0 GDL no qual ndo apresenta o piezoelétrico, para 0 mesmo espagamento, pas-
sou a ter um aumento nas amplitudes de oscilagdo em U/Uy;, = 0.428, ou seja, U = 2.6

m/s, aproximadamente.

Figura 7.11: Resposta do sistema néao linear para diferentes regides de freeplay com freeplay
em ambos GDL com configuragdo unimorph em ). a) Resposta para 6 e b) Resposta para .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Contudo, se o sistema for todo simétrico, ou seja, tanto a folga estrutural quanto os pi-
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ezoelétricos forem dispostos em ambos 0os GDL, pode-se obter os resultados apresentados
na Fig. 7.12.

Figura 7.12: Resposta do sistema né&o linear para diferentes regides de freeplay com freeplay
em ambos GDL com configuragdo unimorph em ambos GDL. a) Resposta para 6 e b) Resposta

para 1.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Observe que com a aplicagdo piezoelétrica simétrica, os ramos com amplitudes cres-
centes permaneceram com amplitude constante por velocidades mais elevadas, U/Uy;, =
1.168, ou seja, U = 7.1 m/s, para o caso no qual 6 = 0.8°. E fundamental notar que,
embora a velocidade obtida para o aumento das amplitudes seja um pouco menor do que
a observada no caso da aplicagc@o assimétrica, Fig. 7.11, diferentemente do apresentado
na ultima, no caso simétrico ambos os graus de liberdade sdo mantidos com amplitudes
praticamente constantes até a velocidade de U = 7.1 m/s, algo que no caso assimétrico
ndo foi observado. Desse modo, a aplicacao simétrica torna, por conseguinte, o sistema
mais estdvel em comparacdo a assimétrica, visto que ndo se nota o aumento das ampli-
tudes de oscilacdes dos ramos em ambos GDL até uma velocidade de aproximadamente
U="7.1m/s.

Finalmente, observou-se o efeito da variacdo da resisténcia externa mantendo-se a
regido de folga no valor maximo analisado, ou seja, 6 = 0.8°. Desse modo, mantendo-
se a folga e o piezoelétrico em configuracao unimorph em graus de liberdade distintos,
pdde-se obter os resultados apresentados na Fig. 7.13. Assim como nos casos linear e com

hardening estrutural, a resisténcia que promoveu o maior aumento na faixa de velocidades
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foi a R, = 10° Ohms, aumentando a velocidade até U /Uip = 1.678, ou seja, U = 10.2
m/s. Contudo, embora haja o aumento da velocidade de flutter, quando tal velocidade é
alcancada hd um aumento nas amplitudes de oscilacdo devido ao jump. Tal fato pode vir
a causar sérios problemas nas instalacdes do sistema rotor-nacele quando a folga estiver

presente.

Figura 7.13: Resposta do sistema ndo linear para diferentes regides de freeplay com freeplay
em ambos GDL com configuracdo unimorph em 6. a) Resposta para 6 e b) Resposta para .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Agora, quando se possui uma folga em ambos os GDL e o piezoelétrico apenas no
GDL de guinada, pode-se observar os resultados apresentados na Fig. 7.14. Com o au-
mento da resisténcia externa até R, = 10° Ohms, observa-se que o ramo com amplitudes
crescentes apresentado para a resisténcia R, = 10> Ohms no grau de liberdade no qual o
piezoelétrico € aplicado € postergado na faixa de velocidades analisadas, de tal forma que
as amplitudes de oscilacdo permanecem com amplitudes praticamente constantes com
R. = 10% Ohms. Caso se aumente a resisténcia externa para R, = 10” Ohms, observa-se
que até cerca de U/U,;, = 1, ou seja, U = 6.08 m/s, o grau de liberdade com o piezoelé-
trico tem suas amplitudes de oscilagdes reduzidas. Porém, o aumento das amplitudes de
oscilagio para esse caso foi observada para velocidades inferiores ao da R, = 10° Ohms.
Vale ainda mencionar que no GDL no qual nao se fez presente o piezoelétrico, as ampli-
tudes de oscilagdes do ramo com amplitudes de oscilagdes crescentes para os trés casos
analisados foram praticamente semelhantes. Porém, a resisténcia R, = 10® Ohms foi ca-

paz de postergar o aumento das amplitudes de oscilacdo e, por conseguinte, a divergéncia
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do sistema para velocidades superiores aos outros dois casos.

Figura 7.14: Resposta do sistema nao linear para diferentes regides de freeplay com freeplay
em ambos GDL com configuracao unimorph em . a) Resposta para 6 € b) Resposta para .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Finalmente, foi considerado o sistema totalmente simétrico, ou seja, em ambos 0s
GDL, passou-se a aplicar os piezoelétricos em concomitincia a presenga da folga. Desse
modo, obteve-se os resultados apresentados na Fig. 7.15. Novamente o caso que promo-
veu o maior ganho na faixa de velocidades foi a resisténcia a R, = 10° Ohms, de forma
que a divergéncia foi observada em aproximadamente U/Uy;, = 1.9, ou seja, U = 11.55
m/s. Contudo, mesmo obtendo uma velocidade inferior ao primeiro caso, a resisténcia
a R, = 10" Ohms promoveu uma amplitudes de oscilacdes mais constantes para a faixa
de velocidades analisadas, porém sua divergéncia ocorreu em U/ Uup = 1.77, ou seja,

U = 10.76 m/s.
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Figura 7.15: Resposta do sistema né&o linear para diferentes regides de freeplay com freeplay
em ambos GDL com configuragdo unimorph em ambos GDL. a) Resposta para 6 e b) Resposta

para 1.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

7.3 CONSIDERACOES FINAIS

No presente capitulo, foram explorados os principais efeitos do controlador passivo
em concomitiancia com a rigidez hardening estrutural e a folga estrutural.

Foram explorados diferentes posicionamentos do piezoelétrico em relacdo as nao line-
aridades apresentadas. Quando aplicado o hardening estrutural, em todos os casos anali-
sados a resisténcia 6tima obtida, considerando o ponto de vista do controle, foi R, = 10°
Ohms, sendo que a configuragdo totalmente simétrica, ou seja, hardening e piezoelétri-
cos aplicados em ambos os GDL na configuragdo bimorph promoveu o maior ganho na
velocidade de flutter cerca de aproximadamente 16 m/s.

Quando se observa a questdo acerca da coleta de energia em todos os casos a resistén-
cia R, = 10° Ohms foi a que promoveu a maior poténcia para parcialmente ou totalmente
a faixa de velocidades analisadas. Vale ainda perceber que quando a resisténcia anterior
ndo fornecia a poténcia mdxima para toda a faixa de velocidades, na maioria dos casos, a
resisténcia 6tima para velocidades mais elevadas foi a R, = 10° Ohms.

Por fim, em todos os casos o sistema apresentou oscilagdes em ciclo limite no re-
gime pOs-flutter devido a ndo linearidade cubica. Adicionalmente, em praticamente todos
os casos analisados o comportamento do sistema foi supercritico, com exce¢ao do caso

bimorph com aplicagdo do piezoelétrico e da ndo linearidade em graus de liberdade dis-
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tintos com resisténcia da ordem de R, = 107 Ohms que forneceu um comportamento
subcritico.

Ao se aplicar a folga estrutural, primeiramente foi analisado o efeito do posicio-
namento e da intensidade da folga no sistema eletromecanico com resisténcia externa
R. = 10° Ohms. Desse modo, foi observado que com a aplicacio do piezoelétrico foi
capaz de retardar o aumento das amplitudes de oscilagdo da instabilidade de whirl-flutter.
Ademais, com o aumento do espacamento da folga, o efeito de tal aumento tornava-se
mais pronunciado. Com a avaliagc@o dos distintos posicionamentos, observou-se que para
o caso simétrico, seja para a folga quanto piezoelétrico, promoveu o melhor controle do
fendmeno da divergéncia em ambos os GDL.

Finalmente, foi analisado foi analisado o efeito da varia¢do da resisténcia para uma re-
gido de folga o = 0.8°. Dessa forma, foi observado que a aplicacdo simétrica foi a melhor
escolha para o controle da instabilidade, sendo que novamente a resisténcia que promo-
veu o maior aumento na velocidade flutter foi a R, = 10° Ohms. Contudo, a resisténcia
R. = 107 Ohms promoveu amplitudes mais constantes para a faixa de velocidades ana-
lisadas, embora sua divergéncia tenha ocorrido em velocidade menor que a apresentada

paraa R, = 10° Ohms.



Capitulo 8

Controle ativo e hibrido com
time-delayed feedback

O presente capitulo tem por objetivo a analise do comportamento do sistema rotor-
nacele submetido ao whirl-flutter com a aplicacdo de atuadores mecanico e piezoelétrico.
Desse modo, busca-se observar os principais efeitos da técnica de controle time-delayed
feedback para os sistemas linear e ndo linear com hardening estrutural e folga.

Primeiramente, busca-se observar os principais efeitos da presente técnica conside-
rando o controlador linear com tempo de atraso fixo para os sistemas linear e ndo com
linearidade hardening estrutural. E buscada a observancia de tal controlador em termos
da redugdo das amplitudes de oscilacdes e postergacdo da velocidade de flutter.

Em seguida, aplica-se os materiais piezoelétricos de forma ativa e passiva simulta-
neamente. Dessa forma, busca-se observar os efeitos dos controladores hibridos com a
técnica de time-delayed feedback em concomitancia com a presenca das ndo linearidades
hardening e folga. Desse modo, observa-se o efeito do controlador proposto em termos
da postergacdo da velocidade flutter, bem como sua efetividade para a supressao das am-

plitudes de vibracao.

8.1 EFEITO DO CONTROLE LINEAR VIA TIME-DELAYED
FEEDBACK NO SISTEMA AEROELASTICO

A determinacio de parametros criticos e intrinsecos ao controlador via time-delayed
feedback sdao fundamentais para que a postergacio da velocidade de flutter e a redugdo
das amplitudes de oscilagdes sejam alcancadas. Deste modo, a avaliagdo e determinagao
dos efeitos do ganho linear (G) e do tempo de defasagem (7) tornam-se, por conseguinte,

fundamentais.
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Primeiramente, € sabido que o tempo de defasagem deve influenciar diretamente a
postergacdo da velocidade de flutter, uma vez que a partir dele relagdes destrutivas entre
a oscilacdo do sistema e do controlador podem ser alcancadas, ou seja, a atuacdo do
controlador deve estar em fase oposta a oscilagdo do sistema. Assim, inicialmente foram
avaliados os efeitos do parametro 7 na velocidade de flutter. Para isso, variou-se tal
parametro com passo de 0.01 s para distintos valores do ganho do controlador linear, ou
seja, G = 0.0bNm/rad, G = 0.1Nm/rad e G = 0.2Nm/rad, aplicado somente no
grau de liberdade de arfagem. Fazendo o uso dos parametros da Tab. 4.1 e utilizando o
integrador de passo fixo Runge-Kutta de 4* ordem, obteve-se os resultados apresentados
na Fig. 8.1.

A partir do disposto na Fig. 8.1 pode ser observado que controle via time-delayed
feedback possui um comportamento aproximadamente periddico. Quando o ganho do
controlador linear foi adotado como G = 0.05Nm/rad, observa-se que ha trés picos
cujas velocidades de flutter foram incrementadas acima de 9.5 m/s. Contudo, com o
aumento do ganho para G = 0.1Nm/rad é observado uma maior disparidade na capa-
cidade de aumento da velocidade de flutter, ou seja, para o primeiro pico o aumento na
velocidade de flutter foi no méximo de 11.3 m/s, aproximadamente. Porém, quando se
observa o terceiro pico os incrementos na velocidade ndo superam 8.5 m/s. Para o ganho
mais elevado, G = 0.2Nm/rad, o aumento da velocidade de flutter no primeiro pico
foi de aproximadamente 11 m/s inferior ao caso de G = 0.1Nm/rad. Adicionalmente,
observa-se a abstencao dos demais picos para tempos de defasagem mais elevados. Dessa
forma, inspecionando a Fig. 8.1, o menor tempo de atraso dentre os picos apresentados
promove os maiores ganhos na velocidade de flutter, desse modo um possivel valor para
um 7 6timo é 7 = (0.15s. Adicionalmente, como se observa, para o sistema linear para
o maior ganho na velocidade de flutter deve ser de G = 0.1Nm/rad. Contudo, se for
considerado uma questao de seguranca o ganho de G = 0.05Nm /rad deve ser escolhido,
pois independentemente da escolha de 7 hd um aumento aproximadamente igual na velo-

cidade de flutter.
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Figura 8.1: Velocidade de flutter em funcdo do tempo de defasagem (7) para diferentes valores
do ganho linear.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

8.2 EFEITOS DO CONTROLE VIA TIME-DELAYED FEEDBACK

NO SISTEMA AEROELASTICO COM NAO LINEARIDADE
HARDENING ESTRUTURAL

Com o fim de se observar os efeitos do controlador via time-delayed feedback, fez-
se 0 uso dos diagramas de bifurcacdo de extremos locais. Considera-se o controlador
aplicado apenas no grau de liberdade no grau de arfagem em concomitincia a presenca
simétrica da rigidez hardening cubica estrutural, isto é, aplicada em ambos GDL, cujo
termo cubico é adotado com o valor igual a § = 1000. Ademais, utiliza-se o integrador

de passo fixo Runge-Kutta de 4* ordem. Inicialmente, o efeito da variagdo do tempo de
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atraso de realimentacdo, 7, no comportamento do sistema foi avaliado. Para isso, variou-
se tal parametro de 0 até 0.25s mantendo-se constante o ganho do controlador linear igual
a 0.1 e usando os parametros apresentados na Tab. 4.1. Desse modo, foram obtidos os
resultados apresentados na Fig. 8.2.

Como esperado, a variacdo do parametro 7 deveria afetar as amplitudes de oscila-
cdo do sistema, algo que pode ser confirmado com os resultados das Fig. 8.2. Através
de tais resultados, o valor 6timo para 7 pode ser definido ou estimado em regides onde
amplitudes zero ou préximas a zero s@o obtidas, assim aumentando as margens de estabi-
lidade do sistema. Adicionalmente, um comportamento interessante pode ser observado,
com variacdo do tempo de atraso as amplitudes de oscilacdo podem decrescer proximas
de zero quando o 7 6timo € alcancado, depois disso um salto nas amplitudes de oscila-
coes ocorrem e amplitudes mais elevadas sdo observadas. Esse processo € repetido com
o aumento do valor de 7. Tal comportamento pode ser relacionado com a presenga do
hardening estrutural que afeta as frequéncias principais variando-as. Em outras palavras,
as frequéncias principais do sistema variam dependendo da amplitude de oscilacdo em

concomitancia com a relacdo de fase da resposta do sistema e da entrada do controlador.

Figura 8.2: Efeito de 7 no inicio do flutter para o sistema submetido ao whirl-flutter com rigi-
dez hardening estrutural para diferentes velocidades de escoamento. a) Resposta para ¢ e b)
Resposta para .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Como pode ser observado o parametro 7 possui a capacidade de aumentar a velocidade

de flutter e controlar as amplitudes de oscilacdo do sistema. Desse modo, pela andlise da
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Fig. 8.2 um valor 6timo para 7 poderia ser aquele que promovesse aumento na velocidade
flutter, ou seja, algo préximo de 7 = 0.15s, para que se obtenha oscilagdes de amplitude
zero ou quase zero. Nota-se que tal parametro € o mesmo do obtido no caso linear.

Com a determinagdo do valor de 7, pode-se entdo observar os efeitos do ganho do
controlador linear no comportamento do sistema. Realizando o mesmo procedimento
descrito anteriormente, mas agora variando a velocidade de escoamento com um passo de
0.1 m/s, a Fig. 8.3 foi obtida.

Com a inclusdo do controlador, como pode ser observado pela Fig. 8.3, hd um au-
mento significativo nas margens de estabilidade do sistema aeroeldstico. Quando o sis-
tema ndo possuia controlador, o sistema mecéanico apresentou uma velocidade de flutter
de aproximadamente U = 7.9 m/s com um comportamento supercritico. Com a inclu-
sdo do controlador linear, as amplitudes de oscilacdo permaneceram préximas a zero
para velocidades mais elevadas. O caso 6timo foi obtido quando o ganho linear foi de
G = 0.05Nm/rad, possuindo um jump para amplitudes mais elevadas apenas quando
U/Uy, = 1.563, ou seja, U = 9.5 m/s. Porém, comparando-se com o caso linear, a velo-
cidade para o presente caso é reduzida, uma vez que a velocidade mdxima obtida na Fig.
8.1 para o 7 e G referidos foi de U = 9.9 m/s. Desse modo, nota-se que a presente nao
linearidade acaba por reduzir a efetividade do controlador. Isso pode estar relacionado
novamente a variacdo de periodo e, consequentemente, dos modos do sistema por conta
da ndo linearidade. Nota-se ainda que a sensibilidade a tal variac@o torna-se mais pronun-
ciada com o aumento do ganho linear G, uma vez o ganho de G = 0.2Nm/rad forneceu
o menor incremento na velocidade de flutter, como observado na Fig. 8.3.

Observe também que, embora a velocidade de flutter seja postergada, com a aplicacao
do controlador linear, apds a ocorréncia da bifurcacdo, amplitudes de oscilagdo maiores
sdo notadas em concomitincia a mudanga de comportamento do sistema, uma vez que
ha um jump caracterizando um comportamento subcritico. Isso pode ser relacionado com
a variacdo da frequéncia do sistema devido a presenca da rigidez hardening estrutural.
Com o aumento da velocidade de escoamento e, consequentemente, das amplitudes de
oscilagdo, o periodo do sistema muda. Assim, a disparidade entre as fases do controlador
e do sistema, que originalmente foram determinadas para serem destrutivas, tornam-se
construtivas, promovendo amplitudes de oscilacdes maiores em comparacao ao sistema

puramente aeroeldstico.
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Figura 8.3: Efeitos do ganho linear G no inicio do flutter para o sistema submetido ao whirl-flutter
com rigidez hardening estrutural para diferentes velocidades de escoamento. a) Resposta para
0 e b) Resposta para .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

8.3 EFEITOS DO CONTROLE HIBRIDO PIEZOELETRICO NO
SISTEMA MECANICO COM HARDENING ESTRUTURAL

Com o fim de se determinar o 7 6timo, foi realizado anélises via diagramas de ex-
tremos locais. Considerando diferentes velocidades de escoamento e com o aumento do
tempo de atraso com passo de 0.01s, foi observado o seu efeito nas amplitudes de os-
cilacdo. Utilizando os parametros do sistema como apresentado nas Tabs. 4.1 ¢ 6.1 e
considerando uma resisténcia externa de k. = 10° Ohms, resisténcia 6tima determinada
para o controle passivo, com a presenca de ndo linearidade hardening simétrica cujo valor
do termo cubico igual a S = 1000 e considerando o ganho G de valor unitario, obteve-se
os resultados apresentados na Fig. 8.4.

Como descrito para o controlador geral, é esperado que as entradas do controlador
defasadas afetem as amplitudes de oscilagdes, algo que pode ser confirmado através da
Fig. 8.4. Analisando os resultados, o valor 6timo para 7 pode ser definido ou estimado
através da observacdo das regides nas quais ha a presenca de amplitudes zero ou proxi-
mas a zero, de tal maneira a aumentar as margens de estabilidade do sistema. Além disso,
um comportamento interessante € observado, assim como ocorrido no controlador geral.
Com a varia¢do do tempo de atraso, as amplitudes de oscilacdes podem chegar a um valor

zero quando se alcanca um delay 6timo, contudo depois que o jump ocorre amplitudes
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de oscilagdes mais elevadas sdao observadas, de forma que tal processo se repete com o
aumento do tempo de atraso. Tal comportamento deve estar relacionado com a presenca
da rigidez hardening estrutural que modifica as frequéncias principais do sistema depen-
dendo da amplitude de oscilagdo em combina¢do com a modifica¢do da relacio de fase

existente entre a resposta do sistema e a entrada do controlador.

Figura 8.4: Efeito de 7 no inicio do flutter para o sistema submetido ao whirl-flutter com rigi-
dez hardening estrutural para diferentes velocidades de escoamento. a) Resposta para 6 e b)
Resposta para .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Inspecionando a Fig. 8.4, o tempo 6timo tempo de atraso foi determinado para pro-
mover o maior aumento na velocidade de flutter. Logo, observando as curvas, para uma
velocidade de flutter proxima de U = 13 m/s, o delay com amplitudes de oscilacdes quase
nulas pode ser igual a 7 = 0.04s.

Para analisar a efici€éncia do controlador do proposto, realizou-se uma comparacao
fazendo-se o uso de diagramas de bifurcacdo de extremos locais entre o sistema com o
controlador hibrido e com o sistema com o controle apenas passivo foi realizada. Para
alcancar esse fim, foi utilizado os mesmos dados apresentados na Tab. 4.1 e com uma
resisténcia externa aplicada no grau de liberdade de guinada de R, = 10° Ohms, com
hardening simétrico com termo cubico igual a 1000 para ambos sistemas e ganho do
controlador hibrido unitdrio. Ademais, o passo no incremento na velocidade adotado para
o controle hibrido foi de 0.1 m/s. Com isso, foram obtidos os resultados apresentado na

Fig. 8.5.
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Figura 8.5: Comparagéo entre o controle passivo aplicado em guinada e hibrido com atuador em
arfagem e transdutor em guinada, ambos com resisténcia externa R, = 106 Ohms. a) Resposta

para 6 e b) Resposta para 1.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Com o controlador hibrido, como pode ser observado na Fig. 8.5, hd um significativo
aumento nas margens de estabilidade do sistema aeroeldstico. Quando o sistema apresenta
apenas o efeito piezoelétrico direto, a bifurca¢do ocorre em U/Uy;, = 1.686, ou seja,
U = 10.25 m/s, aproximadamente. Com a inclusdo do efeito piezoelétrico inverso, as
amplitudes proximas de zero sdo mantidas até amplitudes maiores, de tal modo que o
Jjump para amplitudes mais elevadas ocorre em U /Uy, = 2.253, isto é, U = 13.7 m/s.

Observe também que, embora o inicio seja postergado com a aplicacdo do atuador
piezoelétrico, apos a bifurcagdo ocorrer, amplitudes de oscilacdes mais elevadas do que no
caso no qual apenas transdutores sdo aplicados. Tal comportamento deve ser relacionado
com a presenca da rigidez hardening estrutural, que com o aumento da velocidade de
escoamento e, consequentemente, das amplitudes de oscilagdes promovem a variagao
do periodo. Assim, a fase que originalmente foi determinada para ser destrutiva entre a
entrada do controlador e do sistema torna-se construtiva, promovendo assim amplitudes

de oscilacdes mais elevadas.

Fazendo-se a observancia do efeito da variacao da resisténcia externa, considerando
o ganho do controlador hibrido como unitario. Para isso, novamente fez-se o uso dos
diagramas de bifurcacdo de extremos locais, obtendo-se os resultados da Fig. 8.6.

Como pode ser observado a variacdo da resisténcia possui uma significante influén-
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Figura 8.6: Efeito da variacdo da resisténcia externa aplicada no grau de liberdade de guinada

no controlador hibrido. a) Resposta para 6 e b) Resposta para 1.
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cia na variacdo da velocidade de flutter. Devido ao aumento ou decrescimento do efeito

shunt damping, que faz com que o transdutor piezoelétrico aumente ou diminua o amor-

tecimento pelo qual o sistema é submetido. Contudo, como efeito adicional a tensdo na

qual a resisténcia externa € submetida torna-se maior. Desse modo, a tensdo no qual o

atuador piezoelétrico fica submetido torna-se maior, aumentando sua capacidade de re-

duzir as amplitudes de oscilacdes, assim aumentando ainda mais a velocidade de flutter.

Como esperado, a partir das explicagdes acima, a resisténcia 6tima, considerando o ponto

de vista do controle, deveria ser o mesmo do caso passivo, ou seja, R, = 10° Ohms.

Como efeito adicional da presenga desse tipo de controlador estd a mudanca de com-

portamento do sistema. Quando a resisténcia aplicada era de R, = 10° Ohms nenhum

Jump no regime pOs-flutter foi observado, caracterizando um comportamento supercritico.

Contudo, para resisténcias eram mais elevadas o sistema apresentou um jump, caracteri-

zando um comportamento subcritico.

Finalmente € necessdrio a observancia dos efeitos do ganho do controlador. Para tal

fim, buscou-se analisar o caso no qual a resisténcia era igual a R, = 10°, uma vez que,

embora apresentasse 0 menor ganho na faixa de velocidades, o comportamento supercri-

tico era mantido. Desse modo, observou-se os casos nos quais os ganhos GG eram iguais a

0.5, 1 e 2, obtendo-se assim os resultados apresentados na Fig. 8.7.

Como observa-se a partir dos resultados apresentados na Fig. 8.7, a variacdo do ga-
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Figura 8.7: Efeito da variacdo do ganho de tenséo aplicado no atuador piezoelétrico devido a
resisténcia externa R, = 10> Ohms aplicada no grau de liberdade de guinada no controlador
hibrido. a) Resposta para 6 e b) Resposta para ).
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

nho influencia tanto nas amplitudes de oscilagdo quanto na postergacdo da velocidade de
flutter. Para um ganho G = 0.5, como esperado, a velocidade de flutter € reduzida em
comparagdo ao caso com ganho unitdrio atingindo um valor de cerca de U/Uy;, = 1.45,
ou seja, U = 8.82 m/s e com amplitude maior que a do caso unitario. Contudo, quando
se aplicou um ganho G = 2 a velocidade flutter atingiu U/U,;, = 1.6, ou seja, U = 9.3
m/s e com uma amplitude menor que no caso unitario. Nota-se ainda que associou-se tal
aumento na velocidade de flutter com a preservacao do comportamento supercritico do
sistema.

Caso a resisténcia externa aplicada no grau de liberdade de guinada torne-se R, = 10°
Ohms com a variacdo do ganho pode-se observar os efeitos apresentados nas Figs. 8.8.
No presente caso, para 0 caso unitdrio o sistema apresenta um comportamento subcritico,
como previamente discutido. Desse modo, diferentemente do apresentado com a resistén-
cia R, = 10° Ohms, com a reducio do valor do ganho para G’ = 0.5 promoveu a reducio
das amplitudes de oscilagdo no regime pOs-flutter. Adicionalmente, houve a mudanca de
comportamento de subcritico para supercritico. No entanto, similarmente ao caso com
R. = 10° Ohms houve a reducio da velocidade de flutter, atingindo U /Usp = 1.99, ou
seja, U = 12,1 m/s.

Aumentando-se o ganho para G = 2 o comportamento subcritico volta a ser presen-
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Figura 8.8: Efeito da variacdo do ganho de tenséo aplicado no atuador piezoelétrico devido a

resisténcia externa R, = 10 Ohms aplicada no grau de liberdade de guinada no controlador
hibrido. a) Resposta para 6 e b) Resposta para ).
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

ciado e as amplitudes de oscilacdo no regime pOs-flutter tornaram-se superiores ao caso
com ganho unitdrio. Porém, nota-se uma reducao significativa na velocidade de flutter em
comparagdo ao caso unitério atingindo U/Uy;, = 2.06, ou seja, U = 12,52 m/s. Percebe-
se, por conseguinte, que a tensdo aplicada no atuador piezoelétrico tem relacdo direta
na mudanga de comportamento do sistema de subcritico para supercritico e vice-versa,

sendo, desse modo, um parametro fundamental no projeto do controlador.

8.4 EFEITOS DO CONTROLADOR HIBRIDO PIEZOELETRICO
NO SISTEMA COM FOLGA ESTRUTURAL

Devido a utilizagdo do integrador de passo fixo Runge-Kutta de 4* ordem, a aproxi-
macao via tangente hiperbdlica foi requerida para que se evitasse erros numéricos. Vale
notar que a comparagdo entre a aproximacao hiperbdlica e a representagcdo descontinua ja
foi realizada na secdo 5.2, de tal modo que a representagdo via tangente hiperbdlica foi

representativa, como apresentado na Fig. 5.4.

Desse modo, iniciou-se as andlise com o controlador hibrido analisando o efeito do
tempo de atraso. Como descrito no caso da rigidez hardening, € esperado que o parametro

7 influencie significativa na velocidade de flutter. Dessa forma, esse parametro deve ser
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determinado para que o controlador tenha uma fase destrutiva em relacio a oscilacdo do
sistema. Para estimar o tempo de atraso ideal, foi considerado diferentes valores de 7, ou
seja, 0.01, 0.04 e 0.06 s. Foi considerado a presenca da folga simétrica e adotado uma
regido de folga de 0.5° com fator ¢ = 10* e uma resisténcia externa aplicada em todos
os casos de R, = 10° Ohms. Adicionalmente, para todas as andlises fez-se o uso dos
diagramas de bifurcacao de extremos locais. Observe ainda que o atuador piezoelétrico
€ aplicado no GDL de arfagem e o transdutor no GDL de guinada. Assim, obteve-se 0s

resultados apresentados na Fig. 8.9.

Figura 8.9: Efeito de 7 no inicio do flutter para o sistema submetido ao whirl-flutter com folga
estrutural simétrica estrutural para diferentes velocidades de escoamento. a) Resposta para 0 e
b) Resposta para .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

A partir da Fig. 8.9 verifica-se que a variacdo de 7 pode influenciar o quao rapido
o fenomeno da divergéncia deve ocorrer. Quando 7 foi 0.01 s, a divergéncia ocorreu
em U/Utip = 1.924, ou seja, U = 11.7 m/s. Para 7 = 0.04s o efeito da divergéncia
ocorreu em U /Uy, = 2.089, ou seja, U = 12.7 m/s. Porém, quando 7 alcangou 0.06 s, a
divergéncia ocorreu de forma mais rdpida que nos outros casos, ocorrendo em U /Uy, =
1.727, isto é, U = 10.5 m/s. Assim, pela andlise da faixa de valores, um valor possivel
para o aumento das margens de estabilidade seria 7 = 0.04s.

Com o valor 6timo estimado de 7 = (0.04s, passou-se a analisar o efeito da variacdo do
o efeito do ganho do controlador com a resisténcia externa de valor R, = 10° Ohms, valor

6timo encontrado para o caso puramente passivo. Desse modo, obteve-se o apresentado
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na Fig. 8.10.

Figura 8.10: Efeito da variacdo do ganho de tensado aplicado no atuador piezoelétrico devido a
resisténcia externa R, = 10° Ohms aplicada no grau de liberdade de guinada no controlador
hibrido. a) Resposta para 6 e b) Resposta para .
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Com a varia¢do do ganho linear GG no sistema hibrido, observa-se que o efeito da
divergéncia pode ser postergado para velocidades mais elevadas. Quando se reduziu para
G = 0.5, a velocidade de flutter foi reduzida para U/Um-p = 1.826, ou seja, U = 11.1
m/s. Ao se atingir G = 1.5 a velocidade de flutter atingiu o seu valor maximo cujo valor
foi de U/Uy;;, = 2.237, ou seja, U = 13.6 m/s. Porém, quando o ganho atingiu G = 2,
a velocidade de flutter foi reduzida, em comparagdo ao ganho de G = 1.5, atingindo
um valor de U/Uy;;, = 2.089, ou seja, U = 12.7 m/s. Desse modo, nota-se que para a
otimizacdo do sistema, em termos de controle vibracional, foi o ganho G = 1.5.

Uma vez determinados o ganho e o valor de 7 6timos, realizou-se uma andlise compa-
rativa observando a performance entre os controladores passivo aplicado simetricamente
e o hibrido. Desse modo, pode-se observar o qudo rapido a divergéncia ocorre. Assim,
usando os mesmo dados apresentados anteriormente, obteve-se os resultados na Fig. 8.11.

Pela andlise da Fig. 8.11, a melhor configuracdo ocorreu quando o controlador hibrido
foi aplicado com o ganho G = 1.5. Como pode ser visto, a divergéncia para esse caso
ocorreu quando U/Uy;, = 2.237, ou seja, U = 13.6 m/s. Ao mesmo tempo que para
o ganho unitdrio a velocidade da divergéncia foi aumentada para U/Uy;, = 2.089, isto

€, U = 12.7 m/s. Ja quando observa-se o controlador passivo simétrico, a divergéncia
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Figura 8.11: Comparacéo entre o controle passivo aplicado em guinada e hibrido com atuador em
arfagem e transdutor em guinada, ambos com resisténcia externa R, = 106 Ohms. a) Resposta

para 6 e b) Resposta para 1.
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Fonte: Elaborado pelo préprio autor

2.5

ocorreu em U /Uy, = 2.188, ou seja, U = 13.3 m/s. Logo, o primeiro tipo de controlador

promove melhores condi¢des para aumentar o inicio do flutter. Porém, € importante notar

que dentre todos os casos o controlador passivo apresentou um ramo de amplitudes cres-

centes de menor amplitude de oscilacdo até a sua divergéncia ao atingir U = 13.3 m/s.

8.5 CONSIDERACOES FINAIS

Com as andlises apresentadas no presente capitulo, foi possivel realizar o mapeamento

dos principais efeitos da aplicacdo de controladores ativos e hibridos, nesse ultimo apli-

cando piezoelétricos, através da técnica de controle por defasagem de tempo.

Inicialmente, foi observado os efeitos do ganho G e do tempo de defasagem 7 no sis-

tema linear com controle ativo. Foi notado que o parametro 7 fornecia regides nas quais

a velocidade de flutter poderia ser aumentada. J4 o parametro GG por sua vez influenciava

na intensidade, amplificando a velocidade de flutter para valores mais elevados. Con-

tudo, com o aumento do pardmetro G' 0 comportamento periédico observado para ganhos

menores acabava sendo dissipado e perdido quando o valor de 7 era aumentado. Desse

modo, o 7 encontrado para o aumento da velocidade de flutter foi de 0.15s com o ganho
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de G =0.1Nm/rad.

Em seguida, foi introduzida a ndo linearidade hardening de modo simétrica no sistema
com o controlador. Como principal efeito observado foi que a presenca da ndo lineari-
dade reduziu a velocidade de flutter em comparacdo ao sistema linear. Adicionalmente,
os ganhos de valor mais elevados tornaram-se mais sensiveis a presenca da nao lineari-
dade, de tal modo que esses sofreram a uma maior redugdo na velocidade de flutter que
o caso com menor ganho analisado. Vale perceber que o valor de 7 permaneceu similar
ao apresentado no caso linear. Tal mudanga de comportamento deve estar relacionada a
variagdo dos modos do sistema devido a presenga da ndo linearidade.

Em seguida, realizou-se a andlise do controlador hibrido aplicando-se transdutores
e atuadores piezoelétricos no sistema ndo linear com hardening estrutural. Realizando
andlises via diagramas de bifurcacio de extremos locais, determinou-se o valor de 7 para
o maior aumento na velocidade de flutter, cujo valor foi de 0.04s. Assim, realizou-se
uma andlise comparativa entre os sistemas puramente passivo e com controle hibrido
com ganho na tensdo de atuag@o unitdria. O dltimo mostrou-se ser mais eficiente no que
diz respeito ao aumento da velocidade de flutter. Contudo, dependendo da resisténcia
externa aplicada apods a bifurcag@o, um jump nas amplitudes amplitudes de oscilacdes era
observada, de modo que essas se tornavam maiores que as do caso puramente passivos.
Tal comportamento novamente deve estar relacionado a presenca do hardening estrutural
que varia a frequéncia de oscilagdes, de tal forma a variar as fases entre o controlador e a
resposta do sistema que inicialmente eram destrutivas e se tornaram construtivas.

Ademais, avaliou-se o efeito do ganho aplicado sobre a tensdo de atuag@o no grau de
liberdade de arfagem. Para tal considerou-se a resisténcia B, = 10> Ohms, uma vez que
essa apresentou um comportamento supercritico. Assim, com o aumento do ganho da ten-
sdo de atuacdo, além de se manter o comportamento supercritico, foi possivel aumentar
a velocidade de flutter para U/U,;,, = 1.6, ou seja, U = 9.3 m/s e reduzir-se as ampli-
tudes de oscilagdo quando se compara com o controlador com ganho unitario. Quando
se incluiu a resisténcia R, = 10° Ohms, percebeu-se que a variagdo do ganho na tensdo
de atuacdo possuia a capacidade de cambiar o comportamento do sistema, ou seja, mudar
de subcritico para supercritico e vice-versa. Para o ganho G = 0.5 o comportamento
apresentado tornou-se supercritico em comparagdo ao caso unitdrio, com amplitudes de

oscilacdo no regime pos-flutter inferiores ao caso unitario. Porém com uma velocidade
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de flutter inferior de U/U,;;, = 1.99, ou seja, U = 12,1 m/s. Com o aumento do ganho
para G = 2, além de se possuir amplitudes de oscilacdo superiores no caso pos-flutter
e um comportamento subcritico, a velocidade de flutter foi reduzida em comparagdo ao
caso unitdrio para U /Uy, = 2.06, ou seja, U = 12,52 m/s. Desse modo, notou-se que o
ganho na tensao de atuacdo era um parametro fundamental no projeto do controlador uma
vez que influenciava tanto o comportamento do sistema, quanto a velocidade de flutter e
as amplitudes de oscilagdo no regime pos-flutter.

Finalmente, uma anélise com a presenca da folga e o controlador hibrido foi buscada.
Primeiramente, foi estimado um valor 6timo do tempo de defasagem, de tal modo que se
obteve o mesmo valor para o caso com o hardening estrutural, ou seja, 7 = 0.04s. Com
tal valor em mios e considerando uma resisténcia externa de R, = 10° Ohms passou-
se a observar o efeito da variagdo do ganho do controlador. Desse modo, determinou-se
que para a maior postergacao da divergéncia, o ganho 6timo seria de G = 1.5. Por fim,
buscou-se a verificagdo da efetividade de tal titica de controle com o caso puramente
passivo. Dessa forma, verificou-se que o controlador hibrido era capaz de postergar a
divergéncia do sistema, quando se comparava com o caso puramente passivo. Contudo,
as amplitudes de oscilagdo do caso passivo foram inferiores ao caso hibrido até que fosse

alcancgada a velocidade de divergéncia do primeiro controlador.



Capitulo 9

Consideracoes finais

Com a presente dissertagdao de mestrado, buscou-se a avaliacdo de diferentes formas de
se postergar a velocidade de flutter para um sistema rotor-nacele submetido ao fenomeno
do whirl-flutter com a presenca ou ndo de rigidez ndo linear hardening ctbica e a folga.

Inicialmente, foi considerado o sistema puramente linear e foram avaliados os efeitos
de parametros geométricos e estruturais do sistema. Com a presente andlise, dentre todos
os parametros apenas o eixo do rotor, a rigidez estrutural e o amortecimento estrutural
foram aqueles que aumentaram a velocidade de flutter com os seus respectivos aumentos.
Todos os demais reduziram a velocidade de flutter com os seus aumentos. Vale ressaltar
que se a rigidez estrutural se tornasse muito intensa em um GDL em comparacdo com o
outro, o fendmeno do whirl-flutter deixava de ser presenciado.

Em seguida foi incluido a rigidez estrutural hardening ctbica. Foi notado que tal ndo
linearidade ndo afetava a velocidade de flutter. Contudo, no regime pés-flutter, como era
esperado, foi apresentado oscilagdes em ciclo limite bem como um comportamento su-
percritico analisando a bifurcacdo de Hopf. Vale notar que com o aumento da intensidade
do termo cubico, as amplitudes de oscilagdes no regime poés-flutter eram reduzidas.

Similarmente, incluiu-se a folga estrutural. Primeiramente, foi comparado a aproxi-
macao via tangente hiperbdlica com a representagdo descontinua, de forma a verificar se
ambas eram equivalentes. Uma vez que tal fato foi constatado, iniciou-se as andlises com
o modelo descontinuo. Foi observado que a presenca da folga promoveu uma mudanca
de comportamento do sistema, uma vez que 0 mesmo apresentou um jump nas amplitu-
des de oscilacdo, caracterizando um comportamento subcritico. Adicionalmente, quando
a folga era presente em ambos os GDL, o sistema apresentou amplitudes de oscilagdo
ndo amortecidas para baixas velocidades e apresentava ramos secundarios com amplitu-

des crescentes em velocidades mais elevadas, que acarretavam na divergéncia do sistema.
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Ademais, verificou-se que com o aumento da regido de folga, o jump nas amplitudes de
oscilagd@o se tornava mais pronunciado.

Com tais avalia¢Oes, passou-se a incluir incluir no modelo linear os efeitos de mate-
riais piezoelétricos, observando os efeitos na postergacao na velocidade de flutter. Com
a aplicacdo de piezoelétricos foi possivel a postergacdo da velocidade de flutter devido
ao efeito shunt damping que aumentava o amortecimento do sistema. Observou-se ainda
que as resisténcias externas, como esperado, possuiam a habilidade de aumentar tal efeito
e, por conseguinte, aumentar a velocidade de flutter. Com a inclusdao dos da rigidez
hardening as mesmas observacdes quanto a postergacdo e aparecimento de ciclo limite
puderam ser observadas. Contudo, quando o piezoelétrico em configuracio bimorph e a
nao linearidade era aplicados em graus de liberdade distintos o comportamento do sistema
através da bifurcacao de Hopf tornou-se subcritico. Vale observar que a configuracao bi-
morph promoveu o maior incremento na velocidade, isso devido ao fato da capacidade
de se armazenar energia no sistema ser reduzida pela metade devido a associacdo em
série e, portanto, aumentando a energia dissipada na resisténcia externa. J4, quando se
incluiu a folga estrutural, notou-se que o transdutor piezoelétrico era capaz de postergar
divergéncia do sistema, uma vez que ele era capaz de manter as amplitudes dos ramos,
inicialmente com amplitudes crescentes, com amplitudes constantes até velocidades mais
elevadas. Vale ressaltar que assim como obtido nos casos linear e com hardening estru-
tural, ou a resisténcia 6tima com o foco em controle vibracional foi de R, = 10% Ohms
para todos os casos analisados.

Em seguida, foi analisada a abordagem ativa seguida da hibrida aplicando-se piezo-
elétricos com a técnica de controle por atraso de tempo. Primeiramente, foi analisado
o controle ativo no sistema linear avaliando os parametros criticos, ou seja, o ganho do
controlador linear GG e o tempo de defasagem 7. Foi observado que o parametro 7 possuia
regides nas quais deixava o controlador em fase oposta ao sistema, gerando-se interagdes
destrutivas e, por conseguinte, aumentando a velocidade de flutter. Ao mesmo tempo, o
ganho linear G fornecia o quao grande seriam os aumentos na velocidade de flutter. Vale
notar que com o aumento do ganho, a efetividade do controlador era reduzida para valo-
res de 7 mais elevados. Incluindo a ndo linearidade hardening no sistema, percebeu-se
que havia uma reducio na efetividade do controlado, reduzindo a velocidade de flutter

em comparagdo com o caso linear, sendo que os controladores com ganho mais eleva-
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dos se tornavam mais sensiveis ao decréscimo na velocidade. Vale notar ainda que um
Jjump nas amplitudes de oscilagdo era observado tornando o comportamento do sistema
em subcritico. Esse efeito pode estar relacionados a variagdo de periodo promovido pela
nao linearidade. Ao se incluir o controlador hibrido com piezoelétrico as mesmas consta-
tagdes do controlador anterior, contudo notou-se que dependendo da resisténcia externa o
controlador podia mudar ou ndo o comportamento do sistema, ou seja, podia ser apresen-
tado um jump nas amplitudes de oscilagdo ou ndo. Adicionalmente, caso fosse incluido
um ganho na tensdo de atuacdo se podia cambiar o comportamento do sistema, bem como
a velocidade de flutter e as amplitudes de oscilacdes no regime pds-flutter. De tal forma
que esse ultimo tornou-se um parametro fundamental no projeto desse tipo de controla-
dor. Ao se incluir a folga estrutural, processos similares foram realizados, de forma a se
buscar os valores 6timos para 7 e para o ganho linear (G. Com tais pardmetros determi-
nados analisou-se a efetividade entre os controladores hibrido e passivo simétrico, de tal
forma que o primeiro foi capaz de postergar a divergéncia para velocidades superiores
em comparagdo ao segundo. Foi notado ainda que até que a divergéncia ocorresse, as
amplitudes do controlador puramente passivo eram inferiores ao do controlador hibrido.
Finalmente, buscou-se realizar o desenvolvimento de um aparato experimental para
futuras validagdes. Basicamente, adaptou-se um modelo construido na New Mexico State
University de forma a abarcar as condicdes necessdrias para a inclusdo da abordagem pi-
ezoelétrica e a inclusdo de ndo linearidades hardening estrutural e folga. Desse modo,
acredita-se que em futuros passos possa-se realizar experimentos com o intuito de se va-

lidar os resultados obtidos numericamente.

9.1 SUGESTAO PARA TRABALHOS FUTUROS

Como continuagdo do presente trabalho sugere-se a construcio do aparato experimen-
tal para a validag@o dos resultados numéricos.

Adicionalmente, torna-se importante a busca pela exploracdo de outros tipos de nao
linearidades como por exemplo a combinagdo da folga com o hardening e a aplicacdo da
nao linearidade multi-segmentada, em concomitancia a aplicacdo de materiais piezoelé-

tricos de forma passiva, ativa e hibrido ou com ligas com memdria de forma, por exemplo.



Ressalta-se ainda a necessidade de se avaliar distintas leis de controle de modo a se

otimizar questdes voltadas ao controle vibracional em sistemas com nao linearidades.
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