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Resumo — O processo de aquisicdo e andlise de dados de
vibragdo em aeronaves de asas rotativas, onde as condicdes sdo
controladas e permitem sua repeticdo é de extrema importancia.
Entretanto, a aplicacdo de um sistema de aquisicdo de dados
para monitoramento continuo de vibragGes do rotor principal,
aliado a métodos estatisticos, permite a antecipacdo de falhas,
reduz os periodos de submissdo da aeronave a niveis excessivos
de vibracdo e produz informagles para uma analise futura
sobre fendmenos aeroelésticos. Desta forma, desenvolve-se um
modelo preliminar de monitoramento do nivel de vibracdo da
aeronave Esquilo.
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I.INTRODUCAO

A caracteristica de vibragdo de uma aeronave de asas
rotativas possui particularidades quando comparada & de uma
aeronave de asa fixa. As caracteristicas dinamicas do rotor
principal, do rotor de cauda e as interacdes aerodindmicas
entre rotor e fuselagem sdo os principais responsaveis por
esta diferenca.

Embora controles do tipo ativo, semi-ativo e passivo sejam
empregados para mitigar os efeitos indesejados de vibragéo, o
processo de monitoramento de vibragdo em aeronaves de asas
rotativas apresenta-se como grande aliado operacional para a
identificagdo antecipada de falhas mecénicas e estruturais.
Este processo agrega as vantagens de permitir uma maior
disponibilidade da aeronave, reducdo de custos de
manutencdo, reducdo de custos de estoque de sobressalentes e
aumento da confiabilidade da aeronave com a reducgdo de
falhas catastroficas. Além disso, a prolongada exposicdo a
niveis de vibracdo pode acarretar danos sensoriais e
organicos a tripulacdo e aos passageiros. Por este motivo,
fabricantes de aeronaves estabelecem a periodicidade para o
monitoramento do nivel de vibracdo de suas aeronaves
normalmente associado a eventos ou ocorréncias, horas de
vOo e por tempo de utilizagdo. Contudo, a possibilidade de
gravacdo continua de dados da aeronave permite o
monitoramento do nivel de vibracdo da aeronave e a
identificacdo de falhas em diversos componentes rotativos,
levando ao desenvolvimento de sistemas de monitoramento
de vibracdo embarcados com emprego nos segmentos militar
e comercial [1].
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Desta forma, o incremento e modificacdo da assinatura de
vibracdo da aeronave, que apenas seriam identificados
durante a realizacdo de inspecGes programadas, passam a ser
identificados antecipadamente através do processo de
monitoramento.  Essas  variagbes, ndo identificadas
antecipadamente, podem refletir danos em componentes de
transmissdo, olhais e engrenagens, entre outros [2] e,
portanto, merecem atenc¢do especifica em todo ciclo de vida
da aeronave.

Neste contexto, este artigo tem como objetivo apresentar um
estudo preliminar de um modelo estatistico para o
fornecimento de alarmes e analise do nivel de vibragdo da
aeronave Esquilo modelo AS-355 F2, a partir de dados
adquiridos sob condicdo de v6o a frente, observando-se as
frequéncias compativeis ao rotor principal incluindo até o seu
segundo harménico, evidenciando-se os efeitos da variagdo
do peso, velocidade e altitude no processo de monitoramento
de vibracéo.

I1. ROTOR PRINCIPAL

Durante o vbo a frente de um helicoptero, a diferenga de
velocidade nos pontos do plano do rotor principal provoca
uma assimetria de sustentacdo. Este efeito associado ao
comportamento aeroelastico da aeronave sdo os grandes
responsaveis pela complexidade de vibragdo, podendo
ocasionar danos a componentes, degradacdo de desempenho
e qualidade de vbo e incremento do nivel de vibragdo com o
ciclo de vida da aeronave.

As forcas e momentos devidos ao rotor principal séo
transmitidos a partir das pas para a cabeca do rotor. Em
seguida, por meio do eixo de transmissdo para os rolamentos
da caixa de engrenagens e, conseqientemente, para 0 Seu
revestimento. Finalmente os esfor¢os sdo transmitidos para a
fuselagem através dos pontos de fixacao.

Além das cargas devido ao rotor principal, os efeitos devido
ao rotor de cauda também podem ser motivo de preocupacéo,
mas na grande maioria dos casos, 0 rotor principal é a
principal causa de vibracdes indesejaveis [3].

As forgas de reacdo das pas girantes podem ser decompostas
nas direcdes fixas X, Y e Z do helicdptero, conforme Fig. 1.
Considerando-se a condigdo de vdo em regime permanente,
as reacles de cada pa terdo comportamento periodico,
podendo ser expressas pela Teoria de Fourier.

Destaca-se desta formulacdo que apenas 0s harmonicos
multiplos do nimero de pas contribuirdo para a resultante da
forca vertical, eixo Z. Por outro lado, ao longo do eixo
longitudinal e lateral, a estrutura submetida a uma forca de
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freqliéncia angular n Q é excitada com freqliéncias (n+1) Q e
(n-1) Q[3].

Fig. 1 — Sistema Fixo de Coordenadas [3]

Portanto, para analise do rotor principal é importante
identificar as freqliéncias de interesse, uma vez que estas sao
diretamente relacionadas a freqiiéncia fundamental do rotor
principal e multiplas do nimero de pas. Além disso, o nivel
de vibracdo geralmente aumenta com a velocidade (Fig. 2)
devido ao aumento da assimetria de sustentacdo do rotor
principal e o correspondente aumento do conteido harménico
no movimento para fora do plano de rotagdo, flapping.

Each type of symbol refers to a separate flight.
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Fig. 2 - Variagdo da Vibracéo com a Velocidade [3]

I1l. DESCRICAO DO PROBLEMA

Durante o periodo de margo de 2003 a dezembro de 2007,
através de atividades de inspe¢do e manutencdo de aeronaves
da Marinha do Brasil, foi possivel identificar danos
estruturais e a componentes, muitas vezes redundantes em
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uma mesma aeronave, com tempo entre falhas menor do que
0 previsto. A vibracdo, principal fator contribuinte destas
ocorréncias, tem sido associada a desbalanceamentos, falhas
de componentes dindmicos, bem como ao tempo de utilizagéo
da aeronave.

Por esse motivo, os procedimentos de manutencdo séo
adotados com uma maior freqiiéncia, tendo como resultado a
diminuicdo da disponibilidade da aeronave, 0 menor tempo
entre inspecbes e consequente aumento do custo de
manutencdo e consumo de combustivel, entre outros.
Ademais, durante a operagdo da aeronave, podem-se destacar
0s seguintes fatores influenciadores: condigBes ambientais,
ventos, rajadas, condicdo de vbo, velocidade, altitude,
transientes de velocidades como partida/parada e
subida/descida e peso da aeronave.

Deste modo, o comportamento da aeronave em v00 nao é
linear devido aos efeitos aeroelasticos e por isso os dados
obtidos em suas diversas opera¢des e em condicdes de vdo
diferentes produzem um espectro de vibragdo de modelagem
complexo.

Sendo assim, um modelo de monitoramento continuo de
vibracdo acompanhando a aeronave em sua operagdo normal,
permite uma acdo pontual e proativa do setor de manutencao.

IV. ANALISE DE DADOS

Foram realizados vbos de ensaios em aeronave Esquilo AS-
355 do Grupo Especial de Ensaios em Véo do Comando
Geral de Tecnologia Aeroespacial (GEEV-CTA) (Fig. 3),
instrumentada com dois acelerémetros axiais empregados
para o monitoramento de vibracdo periddico e posicionado
em dois pontos: mastro do Rotor Principal — possui um
acelerdbmetro para medicdo da aceleracdo lateral (Fig. 4); e
cabine, préximos aos pedais — possui um acelerdbmetro para
medicdo da aceleracdo vertical (Fig. 5).

Fig. 4 — Rotor Principal [4]
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Fig. 5 — Posicionamento do Acelerémetro na Cabine [4]

Os dados apresentados na Tabela | correspondem as medidas
de vibracdo lateral e wvertical obtidas no dominio da
freqiéncia, nas freqiéncias multiplas da freqiiéncia
fundamental e do nimero de pas da aeronave, 10, 3Q e 6Q.
Foram realizados ensaios para as velocidades 0.7 VH e VNE,
configuracdo de peso maximo (H) e minimo (L) e altitudes de
4000ft e 8000 ft [4].

TABELA | - AMPLITUDE DE VIBRAGAO
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TABELA Il - PROJETO DE QUADRADO LATINO

Peso Minimo (L)
0.7 Vu
VNE

Peso Méaximo (H)

4000 ft VNE

8000 ft 0.7 Vu

Em virtude de os dados apresentados serem representativos
de trés freqiiéncias diferentes, a aplicacdo pratica do modelo
de quadrado latino deve ser segmentada, ou seja, uma analise
para cada freqiiéncia. Esse procedimento diminui a
quantidade de dados disponiveis para a analise estatistica,
reduzindo os graus de liberdade do modelo.

Em virtude disto, visando a utilizacdo de todos os dados,
avaliou-se a possibilidade de uma anélise dos valores
incrementais, relativos a uma condicdo de elevada vibragéo,
subtraindo-se assim os valores de referéncia. Desta maneira,
0s novos dados passam a tratar de diferencas de valores,
representando quanto os dados adquiridos em véo estdo se
distanciando do padréo de referéncia.

Adotando-se o procedimento descrito e efetuando-se uma
andlise de wvariancia (ANOVA) [5] verifica-se que
incrementos a partir de 14.5% no nivel de vibracdo vertical e
17.0% no nivel lateral sdo diferenciados pelo modelo
proposto para um nivel de confianga de 95%, estabelecendo
um alarme e indicando a necessidade de uma analise do nivel
de vibracéo (Fig. 6 e Fig. 7).

Velocidade Peso Al?fttl)jde Fr(egg(,%\;;: ia VLIgtr:rg:llo \\//Isrrg g;?

(IPS) (IPS)
0,7VH L 4000 1Q 0,121 0,021
0,7VH L 4000 3Q 0,144 0,441
0,7VH L 4000 6Q 0,117 0,171
VNE L 8000 1Q 0,133 0,563
VNE L 8000 3Q 0,347 0,799
VNE L 8000 6Q 0,731 0,364
0,7VH H 8000 1Q 0,044 0,174
0,7VH H 8000 3Q 0,181 0,446
0,7VH H 8000 6Q 0,443 0,455
VNE H 4000 1Q 0,149 0,743
VNE H 4000 3Q 0,502 1,038
VNE H 4000 6Q 0,901 0,345

Dt S S Mean S5 F walus Pr(>F)
Freguencia 2 0.0116667 0.0058333 4.2 0.07234 .
Velocidade 1 0.0133333 0.0133333 9.6
Altitude 1 2.095e-35 2.095e-35 1.50%e=-32 1.00000
Peso 1 0.0033333 0.0033333 2.4 0.17231
Residuals & 0.0083333 0.0013889
Signif., codes: 0O ****/ Q0.001 ***/ Q.01 **/ 0,05 .7 0.1

Fig. 6 — ANOVA Vibracéo Vertical

A andlise de dados adquiridos no solo é facilmente realizada
empregando-se valores de referéncia fornecidos pelo
fabricante e ndo necessitam de um estudo especifico.
Entretanto, valores de referéncia para vbo a frente sdo
fornecidos apenas sob determinadas condigbes e
configuracdes da aeronave. Desta forma, é necessario um
sistema de aquisi¢do de dados para a formagdo de um banco
de dados para o estabelecimento de dados de referéncia,
seguido de definicdo de técnicas de comparacdo e da
definicdo dos limites aceitaveis.

Neste trabalho, os dados apresentados na Tabela | séo
empregados como valores de referéncia e variagdo percentual
constante, em todos 0s niveis, sdo realizadas para a avaliar o
modelo proposto quanto a possibilidade de identificagdo do
incremento do nivel de vibracdo da aeronave.

Tendo em vista que se tem por interesse efetuar uma analise
do comportamento da vibracdo sem considerar o efeito do
peso e da altitude, optou-se pelo emprego do modelo
estatistico do tipo Quadrado Latino Tabela Il [5].
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nf Sum Sg Mean 3qg F wvalue Pri=F)
Frequencia 2 0.,0z200000 0.0100000 4.5 0.06400 .
Velocidade 1 0.0133333 0.0133333 6.0, 04583
Altitude 1 6.673e-35 6.673e-35 3.003e-32 1.00000
Peso 1 0.0033333 0.0033333 1.5 0.26657
Residuals 6 0.0133333 0.0022222
Signif. codes: 0O ***%/ 0,001 ***f 0,01 **f 0.05 *." 0.1

Fig. 7— ANOVA Vibracao Lateral

Apos o estabelecimento de um alarme inicial propiciado pela
modelagem estatistica, verifica-se a anlise da interagdo entre
a velocidade e a freqiéncia para a identificacdo de qual
frequiéncia estd efetivamente contribuindo para o incremento
do nivel de vibragéo.

As Fig. 8 e Fig. 9 apresentam a interagdo entre velocidade e
frequiéncia, para um incremento constante de 17%, em todos
os niveis da Tabela I. Assim, verifica-se que o valor de
frequéncia de 2268 RPM, correspondente a 6}, apresentou
maior incremento de vibracdo lateral enquanto que para
vibragdo vertical o valor é de 1134 RPM, ou 3Q.
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Fig. 9 — Analise de Interagdo a partir da Freqiiéncia

Desta analise, verifica-se que o valor da freqiiéncia natural,
correspondendo a 1 Q, ndo apresentou diferenga expressiva,
quando comparada com o0s seus harmdnicos. Espera-se que
com o emprego de dados de vOo para a analise de falhas, esse
quadro apresente uma tendéncia inversa, ou seja, a freqiiéncia

fundamental, correspondendo a 378 RPM, deverd ser
responsavel pelas maiores diferencas dos valores de
referéncia.

V.. CONCLUSAO

Os componentes dindmicos embarcados apresentam sua
freqiéncia caracteristica e a identificagdo qualitativa da
alteracdo do nivel de vibracdo permite a percepcao
antecipada para tomada de ac@es corretivas.

O modelo proposto permite a geracdo de alarmes para a
antecipacdo de falhas de uma forma préatica e simples.
Contudo, a definicdo dos valores limites através da andlise de
dados representativos de falhas serd responsavel pelo
estabelecimento do nivel aceitivel para a identificacdo do
excesso de vibracdo. Esse fato é relevante, pois traz consigo a
relagdo de compromisso entre a possibilidade de
estabelecimento de falsos alarmes e a néo identificacdo de um
alarme real.
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A falta de dados de vOo para a aeronave deshalanceada e a
auséncia de um modelo que exprima uma tendéncia nos
harmdnicos de frequéncia devido ao rotor principal levaram a
consideragdo de incremento constante em todos os dados
analisados. Entretanto, observou-se que as variagbes nos
valores de vibracdo no eixo vertical e lateral foram
identificadas em percentuais incrementais diferentes.

O acompanhamento e analise do comportamento da aeronave
em voo devido aos efeitos aeroelésticos sdo essenciais em
todo o ciclo de vida da aeronave para a garantia de sua
aeronavegabilidade. Além disso, o conhecimento do
comportamento em v0o permitirA o entendimento e
desenvolvimento de trabalhos futuros para o estabelecimento
de regras para sistemas de controle com realimentagéo e que
empregam materiais inteligentes para controle de
estabilidade, por exemplo.

Nos préximos desenvolvimentos, onde os dados serdo
extraidos da aeronave em sua operacdo normal, com as
configuragBes necessarias para cumprir as operacgdes a que se
destinam, bem como sujeita as intempéries, serd necessario 0
levantamento de valores de referéncia intermediarios, além
dos apresentados neste trabalho, para permitir uma correta
comparagao entre 0S mesmos.
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