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Resumo. O fenomeno do whirl-flutter é entendido como uma instabilidade aeroeldstica que deve ser considerada durante
o projeto de uma aeronave. Esse é provocado pelo acoplamento dos modos de vibragdo estruturais da asa com as forcas
aerodindmicas que atuam nas pds das hélices e pelo efeito giroscopico que age no rotor produzindo um movimento
instdvel que pode causar danos e até falhas estruturais na aeronave. Normalmente, hélices ou rotores acoplados a um
nacele de uma asa sdo susceptiveis a tal fendmeno, especialmente quando esses possuem grande didmetro, como no caso
das aeronaves com capacidade de decolagem e pouso vertical (VIOL) com rotores moveis, como as tilt-rotors. Para uma
determinada velocidade de cruzeiro tal instabilidade influencia no projeto dos rotores, da asa e dos pylons. Dessa forma,
a presente pesquisa busca realizar uma andlise paramétrica dos fatores geométricos e estruturais e suas influéncias
no comportamento aeroeldstico da presente instabilidade em um modelo analitico para rotores de aeronaves com dois
graus de liberdade. Como principais observagcées notou-se que a variacdo dos pardmetros geométricos e estruturais
influenciam diretamente na velocidade linear de flutter.

Palavras chave: Whirl-flutter. Andlise paramétrica. Comportamento aeroeldstico.

Abstract. The whirl-flutter phenomenon is understood as aeroelastic instability which must be considered during the
project of an aircraft. The coupling of structural wing’s modes with the aerodynamic forces acting on the propellers
and the gyroscopic effect generate an unstable movement that can cause damages and structural failures in the aircraft.
Propellers and rotors in a nacelle’s wing are susceptible to such phenomenon, especially when they have large diameters,
as the vertical take-off and landing aircrafts such as tilt-rotors. For certain cruise speed such instability influences the
rotors, wing and pylons design. Therefore, the present research seeks to perform a geometric and structural parametric
analysis and their influence on the aeroelastic behavior. Such analysis are done using an analytical model with two
degrees of freedom to describe the present instability in aircraft rotors. As main observations it was noticed that the
geometric and structural parameters directly influence the linear flutter speed.
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1. INTRODUCAO

As aeronaves com a capacidade de pouso e decolagem verticais (VTOL) com rotores méveis de grande didmetro, como
as tilt-rotors, tém ganhado um novo destaque no cendrio aerondutico. Por atrelarem caracteristicas de um helicéptero com
de uma aeronave de asa fixa turboprop, apenas mudando a inclina¢do dos seus rotores, essas podem ser aplicadas em
ramos militares e comerciais (Adeyemi et al., 2019). Contudo, a flexibilidade dos rotores torna-as susceptiveis ao whirl-
flutter, que influencia no design dos rotores, da asa e dos pylons e deve ser considerado durante o projeto (Kunz, 2005).

Embora tal fendmeno tenha sido descoberto por Taylor e 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
1.

Cetrdle (2018) afirma que o whirl-flutter é um tipo especifico de flurter decorrente de efeitos dindmicos e aerodina-
micos providos de partes que rotacionam, como as hélices. Com o aumento da rotagdo, a possibilidade de mudanca de
orientagdo e a flexibilidade do eixo dos rotores ocorre o efeito giroscépico e geram-se forgas aerodinamicas ndo estacio-
ndrias que podem induzir as instabilidades de flutter. Essas tltimas sdo relacionadas aos modos de backward (BW), com
menor frequéncia e velocidade de precessdao e no sentido oposto a rotagcdo da hélice, e o modo de forward (FW), com
maior frequéncia e velocidade de precessdo e no mesmo sentido da rotacdo da hélice. Se as pas forem corpos rigidos, o
sistema torna-se divergente e instavel para o modo BW quando a velocidade do escoamento for maior que a linear de flut-
ter. Logo, pode haver a falha das instala¢des do motor ou de toda a asa (Ceérdle, 2015). Dada a importancia do presente
fendmeno, diversas pesquisas tém buscado formas de previsdo, controle e aumento das margens de estabilidade como os
estudos de Ribner (1945a); Ribner (1945b); Mueller et al. (2004); Kruger (2009) e Quintana et al. (2021) com o fim de
aumentar a vida util dos diversos componentes presentes em aeronaves, reduzindo o custo de manutencdo e melhorando
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a performance das mesmas durante suas operagdes.

Com o exposto, nota-se que é fundamental a andlise dos possiveis efeitos aeroeldsticos provocados por pardmetros ge-
ométricos e estruturais sobre a instabilidade de whirl-flutter em rotores de aeronaves. De tal forma que se possa obter uma
melhoria das margens de estabilidade e do controle vibracional e, por conseguinte, se reduzir os custos de manutengao e
operacao de diversas aeronaves.

2. MODELO PARA ANALISE DO WHIRL-FLUTTER EM ROTORES

O modelo, aqui utilizado, based-se na abordagem utilizada por Mair et al. (2018) para a descri¢do do fendmeno do
whirl-flutter em rotores com dois graus de liberdade (2GDL). Sejam R o raio do rotor, €2 a velocidade angular de rotacdo,
I, o momento de inércia em relagio ao eixo de rotagdo, 6 o dngulo de oscilagdo em arfagem e ¢ o de oscilagdo em guinada
em relacdo ao ponto de pivotamento efetivo com momento de inércia I,,. Além disso, as contribui¢des da estrutura da asa
sdo modeladas como uma rigidez equivalente, K, € um amortecimento, C, em ambas as dire¢des de arfagem e guinada.
Por fim, o rotor é conectado a uma distancia a, muiltipla do raio, e estd submetido a uma condi¢do de fluxo axial de
intensidade V que € incidente ao rotor e paralelo ao eixo X, como apresentado na Fig. 1.

z
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Figura 1. Esquema do modelo para a andlise de whirl-flutter
Fonte: Retirado de Mair et al. (2018)

Bielawa (1992) descreve as equacdes que governam o movimento do sistema como:
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com My e M, sendo, respectivamente, os momentos aerodindmicos de arfagem e guinada. Ribner (1945b) utiliza a

teoria do elemento de pa (do inglés - Blade element theory) e adota uma aerodindmica quasi-estaciondria para obter tais
momentos como:

My = %KGR — (A3 +a’Ay) % — Ay + aAj0 2)
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onde K, é um termo para tornar a notagdo mais concisa. Ja p € a densidade do ar, ¢; , € a inclinagdo do grafico do
coeficiente de sustentacdo pelo angulo de ataque do perfil de uma se¢io da pa. Além disso, os termos A; sdo as integrais
aerodindmicas que surgem a partir da integragdo da sustentacio ao longo de cada umas das pas e s@o definidas como:
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Mair et al. (2018) ainda utilizam o espaco de estados para obter a Jacobiana do sistema, J, em um determinado ponto
de equilibrio. Assim, escreve-se:

Y =JY (10)

onde Y € o vetor de estado definido como Y = [0, 1, 0, w]T
Incorporando os termos da direita nas matrizes a esquerda da Eq.(1) e considerando X = [0, 1]T, obtém-se:

MX +CX+KX=0 an
Assim, a matriz Jacobiana do sistema pode ser descrita como:

0 1

I=1_M1k -M-1C

(12)

com 0 e 1 sdo matrizes nula e identidade, respectivamente, 2x2.

Com J pode-se compreender sobre a estabilidade dos modos vibracionais do rotor (Mair et al., 2018). Logo, pode-se
escrever a frequéncia natural, w, e a razdo de amortecimento, ¢, para um determinado modo em funcio do autovalor, A,
Ccomo:

w=+/Re(M\)? + Im(\)2 (13)
‘= —Re()) (14)
w

Assim, pode-se analisar a estabilidade linear do sistema e quantificd-la em termos de margens. Ademais, a ocorréncia
de alguma instabilidade pode ser determinada pela localiza¢do e o movimento dos autovalores no plano complexo (Mair
etal., 2018).

3. RESULTADOS E DISCUSSOES
3.1 VALIDACAO DO MODELO IMPLEMENTADO

Em seus estudos, Mair et al. (2018) apresentam os dados contidos na Tab. 1.

Tabela 1. Parametros fisicos para a validagao do modelo implementado.
Fonte: Retirado de Mair et al. (2018)

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 m2
Momento de inércia do nacele, [, 0,000178 kg m2
Amortecimento estrutural de arfagem, Cly 0,001 Nms/rad
Rigidez estrutural de arfagem, Ky 0,4 N m/rad
Amortecimento estrutural de guinada, Cy, 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
Inclinagéo da sustentacdo da p4, Cj o 2rrad 1

Com tais parametros, Mair et al. (2018) representaram as variagdes dos autovalores no plano complexo e do amorte-
cimento modal (do inglés - modal damping ratio) e da frequéncia modal (do inglés - modal frequency) em relag¢do a razdo
de velocidades do escoamento, V, e da ponta da pd, V;;;,, como apresentado na Fig. 2.
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Figura 2. Resultados obtidos por Mair et al. (2018)
Fonte: Adaptado de Mair et al. (2018)
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Figura 3. Validagdo dos resultados obtidos
Fonte: Elaborado pelo préprio autor

Implementando o modelo descrito por Mair et al. (2018) e utilizando os dados da Tab. 1 obteve-se os resultados
apresentados na Fig. 3.

Os resultados apresentados na Fig. 3 abarcam os comportamentos apresentados na literatura por Mair et al. (2018)
podendo ser considerado validado.

3.2 ANALISE PARAMETRICA

Com a utilizagdo dos dados apresentados na Tab. 1, realizou-se andlises acerca das varia¢des do raio, da corda das pas,
do nimero de pas, do eixo do rotor, da velocidade de rotacdo, do cl,, do perfil das pas do rotor, como se observa na Fig.
4. Além disso, avaliou-se os efeitos da rigidez e amortecimento em ambos os graus de liberdade, bem como a influéncia
da inércia do rotor e do nacele, como apresentado na Fig. 5.

A partir do exposto das Fig. 4 observa-se que o aumento da inclinagio cl,, da corda, do niimero das pas, da velocidade
de rotagdo e do raio do rotor provocam a reducgio da velocidade de flutter, sendo, portanto, fatores desestabilizantes, ao
passo que o aumento do eixo do rotor provoca o aumento da velocidade de flutter, de forma que esse pode ser considerado
um fator estabilizante.

Adicionalmente, pelo disposto na Fig. 5, percebe-se que o aumento do coeficiente de amortecimento estrutural e
da rigidez em ambos GDL aumentam a velocidade de flutter, logo engendram uma maior estabilidade, ao passo que
o aumento das inércias do rotor e do nacele promovem a reducdo de tal velocidade. Ademais observam-se respostas
simétricas com a variag@o do coeficiente de amortecimento e da rigidez. Por fim, com o aumento da rigidez até cerca
de quatro vezes a rigidez original e utilizada no outro grau de liberdade, como apresentado na Fig. 5(d), o fendmeno do
whirl-flutter deixa de ser presenciado. Tal fato corrobora o descrito por Ceérdle (2015).

Tais efeitos podem ser explicados devido a variacdo do amortecimento estrutural e aerodindmico do sistema que in-
fluenciam no amortecimento global do mesmo. Vale notar que todos os resultados apresentados vao de acordo com o
exposto por Ceérdle (2015) e Quintana et al. (2021).

4. CONSIDERACOES FINAIS

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

Com a presente validagdo, entdo passou-se a analisar os efeitos de distintos pardmetros. Dessa forma, notou-se que
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Figura 4. Efeitos do raio, da corda, do cl,, do perfil, do niimero de pds, do eixo do rotor e da velocidade de rotagdo na
velocidade linear de flutter
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Figura 5. Efeitos da inércia, rigidez e amortecimento

com o aumento inclinacdo cl,, da corda e do nimero das pds, da velocidade de rotacdo e do raio do rotor, bem como o
aumento das inércias do rotor e da nacele provocaram a redugdo da velocidade de flutter, sendo considerados parametros
desestabilizantes. Ao mesmo tempo, o aumento do eixo do rotor, do coeficiente de amortecimento estrutural e da rigidez
em ambos GDL aumentaram a velocidade de flutter, de forma a contribuir com a estabilidade do sistema, melhorando
questdes de controle passivo. Foi observado ainda que a rigidez e o amortecimento possuem efeitos simétricos quando se
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varia tais pardmetros em seus respectivos graus de liberdade. Concomitantemente, se a rigidez em um grau de liberdade
for aumentada de maneira significativa a presente instabilidade deixa de ser presenciada.

Todos os efeitos observados podem ser explicados pela variagdo do amortecimento estrutural e aerodindmico que in-
fluenciam no amortecimento global do sistema.
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