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RESUMO

O propésito desta dissertacdo € abordar as aplicacdes da andlise de vibragdo em helicépteros,
demonstrando técnicas e métodos desenvolvidos dentro das normativas técnicas de seguranca
para a otimizagdo do balanceamento dos rotores de cauda e principal da aeronave AS 365 K,
favorecendo a aplicagdo da andlise de espectro de vibragdo como método de ensaio nao
destrutivo que visa a obtencdo da assinatura espectral original de conjuntos mecanicos,
permitindo, assim, a identificacdo de uma variedade de falhas. Com abordagem combinada,
ou seja, integrando aspectos quantitativos e qualitativos, a metodologia € de natureza aplicada
com objetivos normativos, este estudo desenvolve novas técnicas de distribui¢do de pas para
otimizar a fase de balanceamento dinamico, retifica cartas de correcdo de balanceamento
baseado em estudos préticos, analisa dados préiticos de um balanceamento dinamico completo,
estabelecer padroes de referéncia para uma andlise inicial de espectro de vibragcdo visando
reduzir a possibilidade da ocorréncia de acidentes, incidentes e otimizar a manutencdo da
aeronave, diminuindo seu tempo de parada e consequentemente baixando os custos de
operacdo devido a eficiéncia destas técnicas de ensaio. O estudo prético foi realizado no
helicoptero modelo AS 365 K, mas técnicas de andlises de vibracdo devem ser aplicadas com
o maximo de relevancia em todos os modelos de aeronaves de asa rotativa visando a

seguranca e a operacionalidade do produto.

Palavras-Chave: Andlise de vibracdo. Assinatura espectral. Asa rotativa. Aeronave. Ensaio

ndo destrutivo.



ABSTRACT

The purpose of this dissertation is to address how the vibration analysis applications,
demonstrating the techniques and specifications of the safety standards for the optimization of
the tail rotor balancing and steering of the aircraft AS 365 K, favoring the application of the
vibration spectrum analysis as a non-destructive test method that can be used in the original
signature of mechanical assemblies, thus allowing the identification of a variety of failures.
With a combined approach, that is, integrating the quantitative and qualitative requirements, a
methodology of applied nature with normative objectives, this is an instrument to make the
new blade distribution techniques to optimize a dynamic balancing phase, to rectify correction
charts of data balancing in practical studies, the analysis of practical data on risk balancing is
complete, establishing benchmarks for an initial sample of a trend graph to decrease the
probability of occurrence of incidents and maintenance of a plan of benefits. Operation due to
the speed of the test techniques. The practical test was performed on the AS 365 K model, but
force analysis techniques should be applied with maximum relevance in all rotating aircraft

models for the safety and operationality of the product.

Keywords: Vibration analysis. Spectral signature. Rotating wing, Aircraft. Non destructive

testing.



LISTA DE ILUSTRACOES

FIGURA 1 - Aeronave as 365 k (dOUphin) €M VOO........c.ceevuieeriieeiiieeiieeeieeeeieeeeveeeevee e 21
FIGURA 2 - Cabega COM @ SIATTICX....c..ueeeiiiieiiieeiieeieeetee ettt ettt et s 22
FIGURA 3 - Comandos de voo: (1) coletivo, (2) ciclico, (3) bloco de pedais ....................... 23
FIGURA 4 - EiX0S dO helICOPLETO. ....couviiiiiiiiiiieeiiie ettt et 24
FIGURA 5 - FOrcas a@rOdiNAmICaS. ........ceevuveeriureeeiieeniieeereeesreeesseeessseeessseesssseessssessnssessnssens 26
FIGURA 6 - Principio de bernoulli para sustentacdo de perfis aerodindmicos....................... 28
FIGURA 7 - Efeito da precessao gIrOSCOPICA. .....ccuuteruterrieeriieiieniteeieesitesieesiteeieesieeeieesaee e 29
FIGURA 8 - Distribuicdo das velocidades e for¢as aerodindmicas de uma pé no pairado e em

TANSIACAO ©.veieiiiiiiee ettt ettt e et e e et e e e et e e e et b e e e s ntaeeeena 30
FIGURA 9 - Registro de um movimento harmonico SImples...........cceevvueeeriiieeniiernieennneennn 37
FIGURA 10 - Espectro de fourier para uma fungao periddiCa...........ceeveeeevveeerveeenieeenveeennen. 38
FIGURA 11 - As trés articulagdes da pa de um helicOPLero..........coevveeeviieeniieeniieeniieenieeens 40
FIGURA 12 - Principais modos e frequéncias proprias em batimento, arrasto e

10 (6210 OO PPPRP 41
FIGURA 13 - Esforc¢os oscilatdrios provenientes do rotor principal transmitidos a

FUSCLAZEIM. ...ttt e 42
FIGURA 14 - Esquema de acelerdmetro pieZo€létriCo...........eoevueernueianieenniieeniieenieeenieeeae 43
FIGURA 15 - AcelerOmetro aces 991d1........cooiiiiiiiiiiiiiiiieceeeceeeceee e 43
FIGURA 16 - CaptOr MAZNETICO. ..c...veeeuiieeiieeeiieeeeiite ettt ettt et e e iteesbeeesbeeesabeeesaneeesareeas 45
FIGURA 17 - Foto célula (10-100-1773)...cccuterieaiieieeieeeeeeeeeeste ettt 46
FIGURA 18 - Sistema rotativo balanceado............cccoovieiiiiiiiiiiiiiiiiiceeccieeeeeeee e 48
FIGURA 19 - Gréficos de balanceamento...........cccuueeueerieriienieeiienienieenite et 49
FIGURA 20 - Graficos de balanceamento.............occueeeriiiiniiiiiiiieiieeeiieeeeeeeiee et 49
FIGURA 21 - Gréfico de balanceamento.............ceeoueeriiiieinieiiieinienieeniceieeniee e 50
FIGURA 22 - Grafico de balanceamento..............eeevuieiriieiiieeeriieeeiieeeieeeeiee et 50
FIGURA 23 - Gréficos de balanceamento...........ccc.eeeueeriieriienienieeniienteesiee et 51
FIGURA 24 - conjunto de ferramentas para rigagem dos comandos de vOO........c...cceceeeunenee. 56
FIGURA 25 - Analyzer aces 2020 ......c..ueeeuiiiiiieeeiieeeieeeieeesieeeniteesiteeeireesaneesseeesnseeesaneeenns 57
FIGURA 26 - Hastes de comando de entrada no servo comando............ccocveeerveieenieveenneeennne. 58
FIGURA 27 - CalQ0 “U7 ..ottt sttt st 59
FIGURA 28 - CalG0 “V7 .ttt ettt st ettt et st e et e s aee et e e saee e 59
FIGURA 29 - Unidade misturadora esquerda com calgos instalados...........cccceeveveeenveernnneennne. 59
FIGURA 30 - Local de inser¢ao do Pino “a@”........coceevuerierieninienienienienieesie e 60
FIGURA 31 - Local de insercao do pino “D”.......ceevuiieiiiiiiiieeiieeieeeiee ettt 60
FIGURA 32 - Indicador de passo dO COIEHIVO.......c..eevuieriiiiiiniiciienieeeeeeeeeeeee e 61
FIGURA 33 - Cadeia de comando da aeronave as365 K............cccceeiiiniiniiiniinenicieeneee 61
FIGURA 34 - PINOS Tttt ettt ettt et ettt et st e bt e et e e bt e et e enaeeenbeeneas 62
FIGURA 35 - Calgos batentes de altura...........ccc.eeeeriieeriiieniiieeiieeeiie e 62
FIGURA 36 - Calcos para elevacdo da swash plate.........c..ccoceeviiriiiniiiniinniniecncceeneceeen 63
FIGURA 37 - Régua de regulagem de 37 15%.......oooiiiioiieeeeeceeeeeee et e 63
FIGURA 38 - Local de verificacdo da régua no punho...........cccceeveenieeiieninieeniiceieeneeneeene 64
FIGURA 39 - Régua graduada............coccuveieiiiiiiieeeiieeiee ettt eesieeesveeesnee e e 65
FIGURA 40 - Ferramenta de imobilizagdo do compensador de esfor¢os .........ccoceeveeeneennee. 65
FIGURA 41 - Célculo de diStribuiga0 de PAS........cccveeruiieriiieeiiieeiieeieeeeieeesieeesneeesveeenaneens 67
FIGURA 42 - Distribui¢@o de pas na montagem da CRT............ccocoiiiiiiiiininiiininecee 67
FIGURA 44 - Ponto de instalagao do suporte da fotocélula e do acelerdmetro na CTT.......... 68
FIGURA 43 - Tabs das pas da crp do as 365 K ......coooiiiiiiiiiiiieieeeecceeee e 71
FIGURA 45 - Imagem da tela do equipamento analyzer acess 2020.........ccccceeeevveercreeerveennnne. 72

FIGURA 46 - Gréfico de correg¢ao de balanceamento do rc do as 365 K.......ccccoecveveiieniiencnnn. 73



FIGURA 47 - Grafico corrigido para ajuste do balanceamento do rotor de cauda.................. 74
FIGURA 48 - Captor magnético instalado no mastro do rotor principal e o ferrolho de
EXCItACAO O CAPLOT...eeeruiiieeirieeiiee ettt e eieeeetee et e eteeestaeeetaeesnteeesnsaeessseeenseeennns 75
FIGURA 49 - Acelerometro 991d1 na posi¢ao Vertical (Z)........coccveevvuveeriiieeniiieeniieeniieenieeene 76
FIGURA 50 - Acelerometro 991d1 na posicao lateral (¥)......ccceeevveerieriieenieinieniieniceceeee 76
FIGURA 51 - Placa de balanceamento adicionada a0 punho............ccecveeriieiniieiniiiennieenneen. 78
FIGURA 52 - Ferramenta de COITe€CaA0 dO fAD..........ccccueeeivieeiiieeiiieeiieeeieeeeiee e 78
FIGURA 53 - Grafico de correcao da vibragao lateral (y).....ccocceveevvieiniieeiniieeniieeniieeiee e 80
FIGURA 54 - Grafico de correcao da vibragao vertical (Z)......cccceeevveeeriveenciieeniieeeiee e 83
FIGURA 55 - Acelerdmetro modelo 991d1 e suas posi¢des de instalacdo na aeronave.......... 85
FIGURA 56 - Espectro de frequéncia de pmc €m ips X TP .....eeeceveeerieeerieeeniiieenieeesneeesineeenns 86
FIGURA 57 - Espectro de vibracdo da aeronave 5 no software avtrend silver.............c......... 87
FIGURA 58 - Média de espectro de vibracao em vOO de PMC........c.eevueerueenieenieeniieenieeieenaee. 89
FIGURA 59 - Trés tipos de conjunto da bucha do braco da estrela e rétula do adaptador de
frequéncia. (1) bucha do braco da estrela. (2) cordao de cola da bucha.............. 91
FIGURA 60 - Trinca no corddo de cola da bucha do brago da estrela. ..........c.ccoeeveeviieenneen. 92
FIGURA 61 - Descolamento da bucha do brago da estrela..........ccceeevieeniiieiniiinneciniecnnen. 92

FIGURA 62 - Desalinhamento da bucha do bracgo da estrela apds perda do cordao de cola....93



11

LISTA DE TABELAS
TABELA 1- Balanceamento CIt........cccueiiiiiiiiiiiiiiiieiiieeeiteeeiteeeite ettt sttt 74
TABELA 2 - Balanceamento do rotor principal N0 SOl0.........cceeevuieiriieiniiieiniieiiie e 80
TABELA 3 - Balanceamento do rotor principal em voo no pairado.........c.ceeeeveeerveeenveeennnenns 81
TABELA 4 - Balanceamento do rotor principal em voO de PImC..........ccovveerrieernieeniieenniieene 82
TABELA 5 - Balanceamento do rotor principal em voo de curva 45° ........ccccceeveveeeeieeennnenns 83
TABELA 6 - Leituras de espectros de vibracao em voo de PIMC ........ccceevvveerreeerveeenveeennneenns 88

TABELA 7 - Média de espectro de vibragao em vOO de PMC.........ceevueeirieernieennieennieeeiieenns 88



12

LISTA DE QUADROS
QUADRO 1 - Causas e ac¢oes de discrepancias em frequéncias (airbus, 2013)...........cc.......... 52
QUADRO 2 - Informacdes contidas nos registros de cada pé do rotor principal. ................... 70
QUADRO 3 - Distribui¢do das pas N0 1otor princCipal .........ccceeevveeeciieeriieenirieenieeeereeeevee e 71

QUADRO 4 - Limites de cada fase de captag@o. .........eeevuveerrivieriiieeniiieeniieeriee e eree e 77



13

SUMARIO

L. INTRODUGAO. ...ttt eeannen 15
1.1 - CONEXTUAIIZACAO . ..ceeuuteeeiiieeieee ettt ettt ettt et e et e et e et e sttt e seateesnbeesaneeas 15
1.2 - Problema de PeSqUISA.........eeerueerirreeeiieeeiieeeieeesteeeseteeeseaeeesreessseessseeessseeensseeensseesssens 16
1.3 = ODJEUIVOS .eeiniiieiiiie ettt ettt ettt ettt ettt e et e e et e e st e e s abeeseabeeesabee e abeeenabeeenabeesnneas 16
1.3.1 - ODBJEtIVO GETAL.....oouiieiiiiiieie et et 16
1.3.2 - Objetivos ESPECTIICOS. . .ueiriiiieiiieeiiee ettt ettt 16

1.4 - ODbJELO € PESQUISA ...veeureeniieeiiieiee et et et ettt et e ettt et e st e e sbe e et e e s bbesabeesbeeesbeenbeesabeens 17
1.5 = DEIMILACAO ...eeeeuieieiiiieeiiee ettt ettt et e st e st e e st e e it e e eabeessabeeenbeesanneas 17
1.6 - LimitacOes da PESQUISA.....ueeerureeeirreeeiieeeiieeeieeesteeeseteeesereeesaeessreessseeessseeensseeensseesnssens 17
L7 = HAPOLESES ..eeuevieenieteeitee ettt ettt ettt e et e et e e st e e et e s sabeeesabeesabeessabeesnbeesnneeas 17
1.8 = JUSHTICALIVA ettt ettt sttt ettt e bt e e bt e sbaeeabeens 18
1.9 - Estrutura do traballo ..........cocooiiiiiiiiiii e 18
2. REVISAO DA LITERATURA .......oouiiteeeeeeeeeeeeeeeeeeee e se s 19
P B & (51 ele] o1 1<) (o OO 19
2.1.1 — Descri¢ao do helicoptero modelo AIRBUS AS 365 K - DOUPHIN ............... 20

2.2 - Comandos € MOVIMENLOS A€ VOO .....cccueeruiirriiiriiiiienieeiee ettt ettt eseeesneens 23
2.2.1 - Ag@o dos comandos do rotor principal.........cccceeeveeeriieeniiieiniieinieceieeeeeee 23
2.2.2 - Ac@0 do comando dO TOLOT tTASEITO .......eeeuereeireeeireeriieenieeenreeesireeeareesaeee e 25
2.2.3 —Rigagem dos comandos d€ VOO .........c.eeeruieeriiieiniiieeniiieeniieeeieeeiee e 25

2.3 - Reagdes aerodindmicas do VOO de asa TOtAtiVA ...ceevveereveeriieeniieeniieeniee e esireeeieees 26
2.3.1 - ACTOAINAIMICA «...eeeiiiieiiieeiite ettt ettt e et s it st e s e e e 26
2.3.2 - O efeito de precessan ZITOSCOPICA ...eveurrreruieeeriieeeiieeniteeeieeesieeesreesnereesareeeanne 28
2.3.3 - Dissimetria de SUStENTACAO ........eeerureeeiiieeeiieeeiieeeitee et e st e et e s e 29

2.4 - Tracking (TTAJELOTIA) .....ccuveeruieerieeerieeerieeesiee et e st e e st e e s bteesabaeesabeeesaseesnseessseesneeas 31
2.5 - ManutenCa0 PrEAITIVA....cueeeruieiiieeeiiieeitee ettt et et e et e st s et esbae e s e e saneees 31
2.5.1 - Estudo das vibragdes na manutencao preditiva.......eeeeeeeeeeeeeeeenieesnieesneeeenne 33

2.6 = VIDTAGAO ..ttt sttt et s et 34
2.6.1 - Classificaclo das VIDTACOES .......ueeruvereriiieeiieeeiieeeieeesiteeeieeesreeesebeeeebeesaeee e 35

2.7 - MOVIMENLOS OSCHALOTIOS ...eeuuveeeiiiiiiiieeitee ettt ettt ettt et e s e saeees 36
2.8 - ESPECIIO d€ FOUTIET ....eeeviiiiiiiiieeiie ettt ettt e e e e 37
2.9 - Caracteristicas das vibracoes em heliCOPLEros ........ccceevviriiiinieriiiniiiiceceeeeeens 38
2.9.1 - CaDECA O TOLOT .cuvvvieiiieeeiiieeeiieeetee et e et e et e e et e e sateesabeeesabeeesaseessseesnneeeennne 39
2.9.2 - EIemento de Pa.......cooviriieiiiriieieeiieesee ettt e s 40
2.10 - Captacao dos dados de VIDTACAO .......cevuvererieeeriiieeiieeeiieeeiteeeieeeeree et e eiree e 42
2.10.1 - Sensores de VIDIACAO ......cc.eeeviirieiriiieiieeiieiie et e 42
2.10.2 — Analisadores de VIDIaga0.........cevueeerieeeriieeiieeeiiee et eeiee et ebee e e 44
2.10.3 - CaADOS € FI0S «...eeiiiiiiiiieeee et 45
2.10.4 - Captador MAZNELICO......eevvireriieeiiieerieeerieeeiteeerieeesiteesbeeesbeeesseessaseesnaseeennee 45
2.10.5 - FOLOCEIULA........eeiiiiiiiiie ettt st 45
2.10.6 - EStIODOSCOPIO ...cevviieeiiieeeiieeeiieecite et e ete e et ee et eesaaeessbeeesnseessnseessseesnnseeennne 46

2.11 - BalanNCeaAMENLO ....cccuveiiiuiiiiiiiieiie ettt ettt ettt ettt s e 47
2.12 - Corretor de fase para graficos de balanceamento...........ccccceeeeuveerciieenciieencieeeeiee e, 48
2.13 - RotiNa de d1a@NOSTICO ...c..veeuririieniieeieenieeteeete ettt sttt e e e ene e e saneens 51
3. METODOLOGIA. ...ttt ettt ettt ettt 55
3.1 - Metodologia de PESQUISA....c.eerreeruieriieiierteenieeete ettt ettt st s e e 55
3.2 - Materiais € MELOAOS .....ceeuuiiriiiriiiiiieieeiit ettt ettt et sttt sbe e s e i e 55
3.2.1 - Rigagem dos comandos de VOO ........ccceeruerieiniiiiienieeecieeeesee e 57
3.2.1.2 - Regulagem com pressao hidraulica.........cccocuveeveiiieniieeniieiiiieciee e 64
3.2.2 - Pré-Balanceamento do rotor de cauda...........cceeevueeeniienniieiiieeiieeeiee e 66

3.2.2.1 - Preparacdo para o balanceamento do rotor de cauda ..........c.ceeeveevruveernnennne. 68



3.2.3 - Pré-Balanceamento do rotor principal..........ccceeeeveeeriieenieeenieeeniee e 69

4. ANALISES E RESULTADOS .....ovvvtmiruimrimmeemressesssesssssssssssessssesssesssssssssesssssssessssssssnas 72
4.1 - Balanceamento do rotor de CaAudQ .......ccoouviiieiiiiiiee it 72
4.2 - Balanceamento do rotor Principal ........coccveeeriiieriiiiiniieeniieeeiee e 75
4.2.1 - Balanceamento do rotor principal n0 SOlO ........c.ceoveeiiiiiiiniiiiiinieeeieeee 79

4.2.2 - Balanceamento do rotor principal do voo no pairado ..........ccceceevvieernieennineen. 81

4.2.3 - Balanceamento do rotor principal no voo em PMC...........c.ccccoevviiieiiieeennennne 81

4.3 - ESPECtrO d€ VIDIACAO ....eiiiiiiiiiieeitie ettt ettt ettt sttt s e 83
4.3.1 - Padrao para espectro de VIDIraCao ..........c.eeevuieieiiieeeiieeiiieecieeeeieeeeveeeivee e 86

4.3.2 - ESTUAO A€ CASO . ..eeurieiiieiiteeiteeieeeiteee ettt ettt st et 89

5. CONCLUSOES .....vvuiimeiriitireeeeisesiesesessesse st sss s sss st ss st 94

REFERENCTAS ..ot e e e s e s s s e s e e s es et e s e s s seseses e s s seses s ssesesesennnen s, 95



15

1. INTRODUCAO

1.1 - Contextualizacao

A operagdo de helicopteros tem conquistado um importante espaco em diversas
atividades aéreas. Segundo levantamento realizado pela Associacdo Brasileira dos Pilotos de
Helicéptero, a regido metropolitana e cidades vizinhas a capital Sdo Paulo hospedam a maior
frota de helicopteros em operacao no mundo, com mais de 400 aeronaves registradas e cerca
de 2.000 pousos e decolagens didrios. O Brasil conta com uma frota de mais de 2 mil
helicépteros, segundo a Agéncia Nacional de Aviacdo Civil. (Abraphe, 2013).

O helicoptero é capaz de realizar voo pairado, realizar pousos e decolagens em areas
restritas, de diferentes tipos de terrenos e infraestruturas, facilitando operagdes de busca e
salvamento, transporte executivo, dentre tantas outras possibilidades. Isto é possivel pois o
helicoptero € considerado uma aeronave de asas rotativas, obtendo sua sustentacdo a partir da
rotacao de suas pas.

Toda mdquina rotativa gera vibragdes de grande amplitude quando € excitada na
frequéncia natural de seus componentes. A vibracdo é um dos grandes desafios para os
fabricantes de helicoptero, pois diminuem a vida em fadiga de seus diversos componentes e
provocam danos sensoriais € organicos na tripulagcdo e passageiros. Este quadro € ainda mais
agravado com possiveis aumentos do nivel vibratério da aeronave durante sua operacio
normal, esta situacdo tende a acontecer devido ao aumento de desgaste ou mal funcionamento
de algum(s) componente(s), fazendo com que vibrem em frequéncias diferentes das
esperadas, esse aumento de vibracdo pode afetar algum outro componente que operava em
boas condi¢des e/ou ird acelerar o processo de desgaste do mesmo componente, fazendo o
conjunto aumentar mais ainda a vibracdo, e assim por diante, entrando em um ciclo de
degradacao.

O balanceamento e as operagdes de manutengdo que o precedem visa permitir manter a
operacionalidade segura da aeronave e a utilizacdo do espectro de frequéncia visa reconhecer
€ monitorar a “assinatura vibratdria” emitida por todos os componentes dindmicos (rotor
principal, rotor de cauda, fuselagem, sistema de transmissdo e grupo motor) afim de indicar,
com antecedéncia, eventuais defeitos ou falhas em helicOpteros. O espectro de frequéncia,
como ferramenta para manutenc¢do preditiva, ainda ndo recebe a devida importincia por meio
dos operadores destas méquinas. Principalmente, quando se fala de aeronaves com menos
tecnologia embarcada, ou seja, projetos mais antigos. Hoje, o mercado jid entendeu a

importancia do monitoramento constante da vibracdo e seus efeitos para a mdquina € o
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homem, assim sendo, projetos atuais jd possuem o Health & Usage Monitoring Systems
(HUMS), que recebe diversos parametros de sensores espalhados pela aeronave,
possibilitando acompanhar a situagao de diferentes componentes do helicoptero por todo seu
ciclo de utilizag@o. Realizando a correta extracdo de dados e os registrando, pode-se descobrir
diferentes panes e tendéncias por comparacdo com 0s parametros de componentes em perfeito

estado de funcionamento.

1.2 - Problema de pesquisa

O processo de balanceamento de um helicéptero €, por vezes, meticuloso e requer um
alto nivel de experiéncia para se alcangar €xito e entendimento. Constantemente, dados
encontrados em andlises de vibracdo geram duvidas e incompreensdo em técnicos
inexperientes.

Assim sendo, de que forma podemos desmitificar e otimizar o balanceamento do

helicoptero e ainda, tornar sua operacao mais segura, a partir da predicao de falhas latentes?

1.3 - Objetivos

1.3.1 - Objetivo geral

Otimizar o balanceamento dos rotores principal e de cauda da aeronave AS 365 K
(Douphin) utilizando técnicas especificas e demonstrar a utilizacdo de espectro de vibragcao
como ferramenta de identificacdo de desgastes e possiveis falhas em componentes do

helicéptero.

1.3.2 - Objetivos especificos

e Demonstrar o processo de regulagem dos comandos de voo do rotor principal;

e Demonstrar o método padrdo e o desenvolvido para otimizar o balanceamento do rotor
de cauda;

e Descrever os passos que precedem e otimizam o balanceamento do rotor principal;

e Apresentar a rotina do balanceamento do rotor de cauda;

e Apresentar a rotina do balanceamento do rotor principal;

e Demonstrar a utilizacdo do espectro de vibragdo, reconhecer um padrdo em voo e

apresentar um estudo de caso.
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1.4 - Objeto de pesquisa

Elevar o conhecimento e os conceitos sobre vibragdes e sua relagdo com o helicéptero
para aumentar a seguranca de operacdo, em paralelo com o desenvolvimento de novas
praticas de balanceamento e reconhecimento de padrdes de espectros de vibragdo para
aplicacdo dos processos visando otimizar o tempo e os custos de manutencdo da aeronave

especifica.

1.5 - Delimitacao

Para falar deste assunto, € preciso limitar a um certo modelo especifico de aeronave,
pois para cada tipo de modelo, existe um projeto diferente, que emitem frequéncias e reagdes
diferentes para serem analisadas. As generalidades foram abordadas na revisdo bibliografica
para nivelamento de conhecimento.

Neste trabalho focou-se em apresentar praticas que otimizam o balanceamento da
aeronave e a utilizacdo do espectro de vibracdo como ferramenta de manutencao preditiva em

um helicéptero modelo AIRBUS AS365 K (Douphin).

1.6 - Limitacoes da pesquisa

Esta pesquisa limitou-se em colher referéncias bibliogréaficas de artigos publicados nas
areas que envolvem ou interferem em andlise de vibracdo, incluindo reconhecimento de
padrdes e na anélise de espectros de vibracdo. Além de uma pesquisa documental dos manuais
de formacdo bdsica para mecanicos aeronduticos (THM) e manuais de manuten¢do (MET),
ambos com procedimentos e informacdes especificas do modelo da aeronave AIRBUS AS365

K (Douphin).

1.7 - Hipoéteses

Utilizando-se de andlises quantitativas e qualitativas, observou-se dados praticos
obtidos em procedimentos de manutencdo a direta influéncia da regulagem (rigagem) dos
comandos de voo no processo de alinhamento do fracking (trajetoria) das pds, a otimizagao
gerada pelo pré-balanceamento do rotor principal e traseiro para alcancar o balanceamento da

aeronave, o desenvolvimento de métodos de anélises e corre¢des de desbalanceamento e, por
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fim, obter uma melhor coleta de dados afim de conhecer e monitorar o espectro de vibragdao

da aeronave.

1.8 - Justificativa

Este trabalho visa facilitar o acesso a informagdes obtidas por intermédio de experiéncia
e estudos na drea de andlise de vibragao. Compartilhando e demonstrando técnicas e métodos
desenvolvidos que otimizam o balanceamento do helicoptero e a identificacdo de anomalias

em seu sistema.

1.9 - Estrutura do trabalho

O capitulo 1 deste trabalho trata da fase de planejamento da pesquisa, estabelecendo o
contexto, a pergunta de pesquisa, os objetivos, a delimitagdo, as hipdteses que podem ser
colocadas diante do problema de pesquisa e as justificativas para esta pesquisa.

No capitulo 2 se encontra uma revisao da literatura acerca do conceito principal sobre
vibragdo e espectro, um breve conhecimento sobre helicoptero e suas possibilidades, alguns
efeitos aerodindmicos que envolvem o voo do helicoptero e a explicagdo de alguns
componentes encontrados nas cadeias de comando do rotor principal, equipamentos utilizados
para obtencdo de dados e rotinas de diagndsticos.

O capitulo 3 trata da metodologia empregada neste trabalho, iniciando pela abordagem
combinada, ou seja, integrando aspectos quantitativos e qualitativos, e continuando com o0s
métodos de pesquisa-acdo que se pretende empregar para o cumprimento de cada uma das
metas estipulada nos objetivos especificos.

O capitulo 4 demonstrard cada passo da manutencdo para chegar ao balanceamento dos
rotores € uma andlise do padrdo de espectro para se utilizar como referéncia em voo.

No capitulo 5 € apresentada a conclusdo apresentando como o somatodrio de técnicas
apresentadas neste trabalho possui resultados priticos na otimizacdo do balanceamento
completo da aeronave, juntamente com a andlise de espectro de vibracdo como ferramenta de

manutengdo preditiva.
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2. REVISAO DA LITERATURA

2.1 — Helicéptero

A palavra helicéptero vem de uma palavra grega, que tem o significado de asa rotativa.
Uma das diferencas entre um helicéptero e uma aeronave de asas fixas é a principal fonte de
sustentacdo. A aeronave de asa fixa deduz sua sustentagdo da superficie de um aerofélio fixo,
enquanto um helicéptero deriva sustentacdo de um aerofdlio rotativo, denominado rotor (IAC,
2002).

Os primeiros testes com helicopteros foram realizados por Paul Cornu em 1907 e o
primeiro voo oficial de um helicoptero foi realizado por Louis Breguet - Giroplano em 22 de
dezembro de 1935. O primeiro emprego em guerras foi na guerra da Coréia em 1950.

Os helicopteros demoraram mais tempo que os avides para conseguir 0 seu primeiro
voo devido a problemas no desenvolvimento, pois necessitava da solucdo de trés grandes
problemas inexistentes no aviao:

1 - O voo pairado demandava uma quantidade muito grande de poténcia. Os motores do
inicio do século XX que dispunham dessa poténcia eram grandes e pesados;

2 - As superficies de controle e esfabilidade eram ineficazes na realizagdo do voo
pairado;

3 - O rotor principal girando num sentido criava na fuselagem um torque remanescente,
que fazia a mesma girar em sentido contrario (lei da acdo e reacdo) e havia a necessidade de
se equilibrar esse torque.

O primeiro problema foi resolvido na medida em que os motores foram ganhando uma
relacdo peso/poténcia mais favoravel.

O segundo, e mais complexo, solucionou-se quando os pioneiros resolveram dar ao
rotor principal um comportamento multifuncional (controle, tragdo e sustentagdo).

O terceiro problema foi resolvido por intermédio de diferentes e objetivas solucdes de
disposicao dos rotores (CIAVEX, 1986).

O helicoptero possui a seguinte configuracdo convencional: fuselagem, empenagem e
trem de pouso que desempenham funcgdes similares a aeronave de asa fixa. Possui ainda um

rotor principal, impulsionado pelo conjunto motopropulsor e responsédvel por controlar:

e Longitudinalmente a aeronave (pitch);
e Lateralmente a acronave (roll);

e Verticalmente (subida e descida).
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Na traseira da empenagem existe um rotor de cauda, que controla direcionalmente a
fuselagem (yaw), permitindo por intermédio de sua tragdo gerar um momento que, controlado,
permite ao piloto fazer o movimento de giro ou guinada, manter sua rota ou mesmo a
condi¢do de voo pairado.

Pode-se destacar dois aspectos que diferenciam o helicoptero das demais aeronaves: o
primeiro deles é o conjunto formado pelo rotor principal e mastro (suporte do rotor principal);
o segundo € que, na condi¢do normal de operagdo, o escoamento é soprado para baixo por
meio do rotor, proporcionando a miquina, pousos e decolagens verticais.

Os helicépteros tipo convencional € a configuracdo mais utilizada. Tem como vantagem
a simplicidade, pois utiliza um rotor principal e um rotor de cauda (funcdes distintas). Pode
ser combinado com um ou mais motores por meio de uma tnica transmissdo principal. Uma
variagdo do convencional € o rotor de cauda carenado, também chamado de FENESTRON.
Uma vantagem do FENESTRON € consumir pouca poténcia do motor quando em voo

translacional a frente.

2.1.1 — Descricao do helicoptero modelo AIRBUS AS 365 K - DOUPHIN

O AS 365 K é um helicoptero bimotor projetado para o transporte de passageiros,
missoes "off-shore”, salvamento e trabalho aéreo, a aeronave e os principais sistemas e

conjuntos sao ilustrados na Figura 1.
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FIGURA 1: Aeronave AS 365 K (Douphin) em voo
Fonte: Adaptado de Férum Defesa Brasil, 2019.

A caixa de transmissdo principal (CTP) transmite a poténcia dos motores aos rotores,
apods reducdo da velocidade de rotacdo. Por outro lado, aciona diversos equipamentos como:
bombas hidraulicas, ventilador, etc.

O rotor principal assegura a sustentacdo e a translacdo da aeronave, sendo constituido
pelo mastro rotor, a cabega e quatro pés.

O mastro rotor, fixado na CTP, aciona a cabeca e transmite a estrutura a sustentacdao do
rotor.

A cabeca, fixada na drvore do mastro rotor, suporta as pas. Ela é a sede da sustentacao
proveniente das pds e absorve os esforcos inerentes a rotacdo do rotor (forcas centrifugas,
esfor¢os de batimento e arrasto).

As péas transformam a energia mecanica do motor em forgas aerodinamicas
(sustentacao).

A cabeca do rotor principal (CRP) possui uma estrela (STAR), onde os quatros bragos
sdo flexiveis em batimento (FLEX), e é o elemento basico da cabeca do rotor.

O principio da cabeca STARFLEX (Figura 2) consiste em ligar as pds do rotor aos
bracos da estrela por intermédio de um punho rigido que assegura, sem rolamentos, as

seguintes funcdes: batimento - arrasto - variagdo de passo. A aeronave AS 365 K (Douphin)
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possui quatro punhos, nomeados por quatro cores (preto, azul, amarelo, vermelho) que
referenciam suas posi¢des de instalacdo no conjunto do mastro/ cabeca.

Para tanto, h4 entre o punho e o brago da estrela as seguintes ligacdes flexiveis:

- Um mancal esférico laminado (sanduiche de conchas fixas de aco e intercaladas de
elastomero).

- Duas- solas em elastomero ou adaptador de frequéncia (AEROSPATIALE, 1989).

FIGURA 2: Cabeca com a STARFLEX
Fonte: AEROSPATIALE, 1989.

A partir da CTP, o rotor traseiro € acionado pela transmissao traseira e pela caixa de
transmissao traseira. A transmissdo traseira compreende trés drvores: uma arvore dianteira,
uma 4arvore central e uma arvore traseira. As arvores central e traseira sdo suportadas por
cinco mancais-rolamento de esfera girando dentro de um amortecedor visco-eldstico em
elastomero. As ligacdes, terminais estriados ou flanges da extremidade dos tubos sdo colados
e aparafusados apds a instalacdo dos anéis em elastomero e rolamentos. A arvore dianteira é
acoplada a arvore central por meio de uma fixacdo flexivel (flector). As arvores central e
traseira sdo fixadas por parafusos. Os rolamentos sdo lubrificados periodicamente. As
extremidades estriadas das arvores dianteira e traseira se acoplam a flange de acoplamento da
CTP e da CTT.

A caixa de transmissao traseira (CTT) € uma caixa de reducdo e de mudanga de angulo,
lubrificada por salpico, cujo eixo do pinhdo de saida aciona o rotor traseiro.

O rotor traseiro fornece o empuxo que equilibra o torque de reacdo do rotor principal e

permite controlar a aeronave em torno de seu eixo de guinada (yaw).
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Trata-se de um rotor do tipo “FENESTRON AEROSPATIALE” integrado na deriva da
aeronave (AEROSPATIALE, 1989).

2.2 - Comandos e movimentos de voo

Os comandos de voo, que atuam sobre o angulo de passo do rotor principal e do rotor
traseiro, permitem ao piloto controlar o voo da aeronave: variacao de altitude, velocidade e
direcdo. A alavanca de passo coletivo (1) controla a "sustentacdo” (FN) do rotor principal
(variagdo coletiva do passo), conforme apresentado na Figura 3. Observa-se que FN se
decompde em um vetor S (sustentacdo) e em um vetor V (velocidade) cujo sentido e
intensidade s@o controlados pelo manche ciclico (2), que comanda a inclina¢do do disco do
rotor (variagdo ciclica do passo). O "bloco de pedais" (3) controla o empuxo Ty do rotor

traseiro, isto €, a proa da aeronave (AEROSPATIALE, 1989).

FIGURA 3 - Comandos de Voo: (1) Coletivo, (2) Ciclico, (3) Bloco de pedais.
Fonte: AEROSPATIALE, 1989.

2.2.1 - Acao dos comandos do rotor principal

Na Figura 4 sao apresentados os eixos do helicptero onde os pontos A, B e C sdo os

pontos que atuardo para a mudanga de atitude do platd ciclico, que sdo os servo comandos
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hidrdulicos. O ponto A € o servo comando de rolagem direito, o ponto B é o servo comando
de arfagem e o ponto C € o servo comando de rolagem esquerdo.

Os deslocamentos longitudinais do manche ciclico, comandam uma cadeia de arfagem
que, controlando a aeronave em seu eixo de arfagem, atua em B no platd ciclico. Por
exemplo, manche a frente, o ponto B desce. Os pontos A e C permanecem fixos. A variacao
ciclica resultante inclina o rotor para frente (AEROSPATIALE, 1989).

Os deslocamentos laterais do manche ciclico comandam duas cadeias de rolagem que,
controlando a aeronave em seu eixo de rolagem, atuam no platd ciclico em A e C. Manche a
direita, por exemplo, o ponto A desce e o ponto C sobe em um valor igual. O ponto B
permanece fixo. A variagdo ciclica do passo resultante inclina o rotor para a direita.

Os deslocamentos da alavanca de passo coletivo agem simultaneamente € com 0 mesmo
valor nos trés pontos A B e C, que, por exemplo, se deslocam para cima quando se puxa a
alavanca de passo (aumento do angulo de passo ou angulo de ataque).

As cadeias de comando que ligam o manchem ao ciclico. A alavanca de passo coletivo e
o platd ciclico sdao formadas por hastes rigidas ligadas funcionalmente entre si por meio de
guinhois e unidades misturadoras (AEROSPATIALE, 1989).

Em cada uma das cadeias de comando que acionam o platd ciclico, um servo comando
hidrdulico desenvolve os esfor¢os necessarios a pilotagem.

As hastes de rolagem direita e esquerda e a haste de arfagem sdo equipadas com

atuadores elétricos necessdrios para a atuacao do piloto automaético.

Eixo de Arfagem
Y

#

Eixo de
Rolagem

Eixo de inclinagao
do platd ciclico em
comando de
Arfagem

Eixo de inclinacao
do platd ciclico em
comando de Rolagem

FIGURA 4 - Eixos do helicoptero
Fonte: AEROSPATIALE, 1989.
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Deslocamento longitudinal do manche: o platd ciclico acionado em B inclina-se em
torno do eixo X.

Deslocamento lateral: o platd ciclico acionado simetricamente em A e C inclina-se em
torno do eixo Y, passo maximo.

Deslocamento da alavanca de passo: o platd ciclico é acionado em A, B e C. Ele se

desloca paralelo a si mesmo sem alterar a variacao ciclica (AEROSPATIALE, 1989).

2.2.1.1 - Unidades misturadoras

As unidades misturadoras sdo componentes onde se conjugam o comando de passo
ciclico e passo coletivo, possibilitando a esses comandos funcionarem independentes um do
outro e sem interagdes entre si. Portanto, uma variacdo do passo coletivo ndo modifica a
inclinacdo do platd ciclico (variagdo ciclica ndo mudada) e um deslocamento do manche
ciclico ndo modifica o valor do passo coletivo (o platd ciclico se inclina, mas seu centro
permanece na mesma altura).

A partir das unidades misturadoras o comando de coletivo utiliza as cadeias de rolagem

e arfagem, ou seja, deslocamento igual das trés cadeias no deslocamento da alavanca de passo

coletivo (AEROSPATIALE, 1989).

2.2.2 - Ac¢ao do comando do rotor traseiro

E mais simplificado: quando o pedal direito é empurrado para frente, o angulo de passo
do rotor traseiro aumenta, aumentando assim o empuxo Ty. Pedal esquerdo a frente, ocorre o
contrario.

Os pedais de direcdo sdo ligados ao servo comando traseiro por uma cadeia de comando

rigida constituida por hastes e guinh6is (AEROSPATIALE, 1989).

2.2.3 — Rigagem dos comandos de voo

No AMT HANDBOOK (2012), diz que a rigagem do helicoptero, ou seja, a regulagem
das cadeias de comando de voo, coordena os movimentos e controles de voo estabelecendo
uma relacdo entre o rotor principal e seus controles, e entre o rotor de cauda e seus controles.
A Rigagem ndo € um trabalho dificil, mas requer precis@o e atenc¢do aos detalhes. Fidelidade
estrita aos procedimentos de rigagem descritos nas instru¢des de manuten¢do dos manuais de
instrucdes e de servico é uma obrigacdo. Ajustes, folgas e tolerdncias devem ser exatas. A

rigagem dos vdrios sistemas de controle de voo pode ser resumida em trés etapas principais:
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1. Colocar o sistema de controle numa posicao especifica, segurando-o na posicdo com
pinos, grampos ou gabaritos, e entdo ajustando as vdrias articulagdes para ajustar os
comandos.

2. Colocar as superficies de controle numa referéncia especifica usando um gabarito,
uma bolha de precisao, transferidor, ou um nivel de bolha para verificar a diferenca entre a
superficie de controle e algumas superficies da aeronave.

3. Definir o alcance médximo de deslocamento dos vdarios componentes, este ajuste

limita os movimentos do sistema de controle.

2.3 - Reacoes aerodinamicas do voo de asa rotativa
2.3.1 - Aerodinamica

A aerodinidmica é a parte da fisica que estuda as leis de movimento do ar. E no
aproveitamento da forca do ar em movimento que se baseia o voo das aeronaves.

O fundamental em aerodindmica € que: a toda e qualquer variacdo de velocidades das
particulas de ar (ou seja, da média das velocidades moleculares) provocada por um corpo,
corresponderd sempre uma forca exercida pelo ar sobre este corpo na dire¢do e sentido
opostos a esta variacdo e vice e versa. Isto € simplesmente outra maneira de se enunciar um
dos principios bésicos da fisica, de que a toda ac¢do corresponde uma reagdo igual e contraria.

Durante a decolagem, o helicoptero € influenciado por quatro forcas aerodindmicas:

tracdo, arrasto, sustentagdo e peso, demonstradas na Figura 5 (PARRA, 2014).

FIGURA 5 - Forcas aerodinamicas
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGQO, 2017.
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A forca de empuxo (tracdo) ¢ gerada pelo sistema de rotacdo do rotor principal, e pode
ser para {rente, para trds, lateralmente, ou na vertical. A resultante da sustentagdo € empuxo
determina a dire¢do do movimento do helicéptero. O arrasto € gerado por toda a estrutura do
helicoptero, sempre em oposi¢do ao seu deslocamento. Pode ser para frente quando o ele se
desloca para trds, para trds quando se desloca para frente, para os lados em deslocamento
lateral e na vertical, quando em subida ou descida. A sustentacdo € gerada quando o
helicéptero muda a direcdo do fluxo de ar ao redor do rotor, forcando-o a passar por
intermédio de suas pas. Quando o movimento do rotor transforma este fluxo de ar numa
direcdo perpendicular a esse movimento, a forca necessdria para fazer este trabalho cria uma
forca igual e oposta que ¢ chamada sustentacdo. A forca peso tem seu limite definido como
sendo o peso maximo de decolagem, valor fixo composto de peso do helicéptero vazio mais o
combustivel, carga e ocupantes. Para que o helicéptero decole verticalmente, o sistema de
rotor deve gerar sustentacdo suficiente para superar ou compensar o peso total. A resultante
dessas forcas determina a direcdo do movimento do helicoptero (PARRA, 2014).

Assim como os avides, o helicoptero € uma aeronave de asas rotativas que necessita de
uma reagdo aerodindmica entre a massa de ar e seus aerofdlios de sustentacio para voar. Essa
reacdo ¢ obtida pela rotagdo de seus rotores, que sdo compostos por um numero definido de
pas, de acordo com o projeto de cada modelo (GALDINO; REZENDE, 2014). Conforme
identificado pelo principio de Bernoulli (Daniel Bernoulli — 1700) em Shevell (1989) apud
Galdino; Resende (2014), durante o deslocamento de um fluido de um ponto a outro, se ha
aumento da velocidade ocorre a diminui¢do de sua pressdo exercida em um corpo (Figura 6).

Este principio pode ser expresso na Equacdo 1.

pl+ % =p2+ 2k M

Onde: p = pressdo; V = velocidade; p = densidade do ar.

Levando-se em conta a conservagdo da massa de ar durante o giro dos rotores, o ar que
impacta os bordos de ataque das pds escoa com maior velocidade por seu extradorso (parte
superior) € com menor velocidade em seu intradorso (parte inferior), devido ao perfil
aerodinamico desta superficie, exemplificado na Figura 6, causando um diferencial de pressdo
(maior no intradorso e menor no extradorso) que, assim como nas aeronaves de asa fixa,

resulta em sustentacdo. (SHEVELL, 1989 apud GALDINO; REZENDE, 2014).
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Manor velocidade
Malor pressao

FIGURA 6 - Principio de Bernoulli para sustentaciao de perfis aerodinamicos

Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017.

2.3.2 - O efeito de precessao giroscopica

O efeito de precessdo giroscOpica é uma propriedade inerente de todo corpo em rotagdo,
segundo a qual, se aplicar um torque para mudar o plano de rotacdo, os efeitos se fazem sentir
como se esse momento tivesse girado 90 graus no sentido da rotacdo, conforme apresentado
na Figura 7. Em outras palavras, para girar o plano de rotacdo de um giroscdpio em
determinado sentido, € necessario aplicar um torque noventa graus antes do ponto que esse
torque seria aplicado se quisesse girar um disco parado (LANARI; MIRANDA, 2004).

Para entender melhor esse efeito, imagine um corpo preso por uma corda a um ponto
fixo. Esse corpo € posto em movimento circular com raio R e velocidade tangencial V. Surge,
portanto, um momento angular inicial L, perpendicular ao plano de rotagdo PB. Em
determinado momento, aplica-se a este corpo uma for¢ca F, para cima, por um periodo
infinitesimal de tempo (dt). Esta for¢a causa uma variacdo de velocidade dV. A velocidade
final do corpo (V’) sera dada pela soma vetorial: V’=V+dV. Note que a nova velocidade
tangencial € inclinada em relacdo ao plano de rotacdo inicial. O corpo modificard sua
trajetéria e tem-se um novo plano de rotacdo (B’), que serd inclinado em relagdo ao plano
inicial. Tem-se também um novo momento angular (L’) com dire¢do diferente. Um
observador que olha para o plano de rotacdo como se ele fosse um disco, tem a impressao de

que a for¢a se manifestou 90° a frente, no sentido da rotacio (LANARI; MIRANDA, 2004).
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FIGURA 7 - Efeito da precessao giroscopica.
Fonte: adaptado de LANARI; MIRANDA, 2004.

2.3.3 - Dissimetria de sustentacao

Ao pensar em uma asa rotativa, deve-se lembrar que, diferentemente de uma aeronave
de asa fixa, a velocidade angular é crescente a cada se¢do da pd entre sua raiz (conexdao com
punhos e mastro da cabeca) e sua ponta, onde a velocidade é subsonica (CRUZ, 2008).

Para que essa diferenca de velocidade ao longo da pd ndo produza uma sustentagdo
excessiva na ponta, a pa € fabricada de modo que o adngulo de incidéncia da raiz seja maior
que o da ponta da pd, colaborando para uma equalizacdo de sustentagcdo entre as secgoes.

Quando se pensa em voo pairado, a pura mudan¢a no angulo de ataque da pa com o
coletivo proporciona um maior fluxo induzido a massa de ar pelo rotor principal,
proporcionando uma sustentacdo equalizada em todo o rotor. Mas quando se pensa no
deslocamento a frente, outro fator passa a caracterizar a complexidade, que é a componente
do vento relativo do deslocamento. Conforme se observa na Figura 8, em voo de translagao,
durante uma rotagdo do rotor (L) as pas sofrem reagdes diferentes em relacdo ao vento
relativo V0. A pa que avanga (posi¢do 2) tem sua velocidade de rotacdo QR adicionada ao
vento relativo VO (V= QR+V0). Em contrapartida, a pa que recua tem sua velocidade de

rotacdo QR diminuida do vento relativo VO (V= QR-V0) (CRUZ, 2004).

Fz=V2S.CL (2)
Onde: Fz = forca de sustentacdo; V = velocidade; S = drea da pd; CL = coeficiente de

sustentacao.
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Como observado na Equagdo 2, a velocidade ao quadrado € uma fun¢do da pressao
dinamica e o coeficiente de sustentacdo é uma fun¢@o do angulo de ataque da p4, e se ha mais
velocidade na regido avangante que na retardante, portanto, hd mais sustentacdo produzida
pela pd que avanca em relacdo a pa que recua. Isso causa um efeito chamado “dissimetria de
sustentacdo”, um efeito comprometedor na controlabilidade do helicoptero (GALDINO;
REZENDE, 2014). Uma forma de compensar este efeito é diminuir o angulo de ataque da pa
que avanca e aumentar o da pa que recua inclinando-se o plano de rotagdo para frente por
meio da variagdo ciclica de passo (comando longitudinal de ciclico). Isso acarreta uma
diminui¢cdo do coeficiente de sustentacdo da pa que avanca e aumento da sustentacdo da pa
que recua, evitando-se que o helicOptero entre em uma atitude de giro em relagdo ao seu eixo
longitudinal (GALDINO; REZENDE, 2014). Conforme aponta Cruz (2008), historicamente,
a dissimetria de sustentacdo foi corrigida em duas etapas da histéria. Juan de La Cierva, em
1928, criou um rotor articulado para outro modelo de aeronave de asa rotativa, o girocoptero.
Esse rotor possuia articulacdes de batimento (movimento vertical para cima e para baixo) e
arrasto (movimento longitudinal de avanco e recuo das pas durante o giro). Essas articulacdes
permitiram mais graus de liberdade ao conjunto, estabilizando o movimento.

Na década de 1930, Henrich Karl Johann Focke, baseado nos estudos de Juan de La
Cierva, desenvolveu a variagdo ciclica de passo que, complementando a articulagdo do rotor
criada por Cierva, veio a eliminar a dissimetria de sustentacdo sendo, até hoje, o recurso mais

utilizado para o problema.
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2.4 — Tracking (Trajetoria)

Tracking ou trajetéria € o termo que indica a relacdo de equilibrio dinamico das pas
entre si. Esta relacdo existird sempre que as pontas das pds girarem no mesmo plano. O termo
tracking representa, na pratica, o procedimento do mecanico para colocar as pds nas
condi¢des satisfatdrias de vdo, ou seja, alinhadas.

A trajetéria das pas do rotor quando desalinhadas, em referéncia ao plano de rotagdo,
sofrem interferéncia em seu angulo de passo e uma diferenca de sustentacdo, originando as
vibragOes verticais. Para essa trajetdria dd-se o nome de tracking, e por intemédio de uma
leitura, visualiza-se a diferenca de altura das pas, em relacdo a pa referéncia. A corre¢do dessa
trajetoria se d4 com a regulagem em comprimento das hastes de mudanca de passo (links),
e/ou modificando o angulo dos compensadores das pas (tabs).

Ao iniciar a andlise de vibracdo do rotor principal as correcdes sdo realizadas nos
regimes: solo, pairado, voo e curva 45°. Em cada regime, os parametros estipulados pelo
manual de manutencdo devem ser respeitados, e por meio das intervengdes fazer com que os
niveis de vibragdo fiquem o mais baixo possivel. O tracking € o primeiro pardmetro que deve
ser ajustado, a tolerancia deste desalinhamento € de 6 mm, para giro no solo ou em voo
pairado e 20 mm para voo em poténcia mixima continua, seja para baixo ou para cima.

(BARROS; VARGAS; DOS REIS, 2014)

2.5 - Manutencao preditiva

Uma tendéncia é que a drea de manutencdo nas empresas passa a ser considerada
estratégica para os resultados dos negdcios das mesmas, pois por meio da manutencio
sistematica € possivel antecipar-se e evitar falhas que poderiam ocasionar paradas imprevistas
dos equipamentos produtivos. Da mesma forma, € possivel detectar uma situacdo onde haja
expectativa de falha e programar-se para uma interven¢do em oportunidade mais apropriada,
sem prejudicar os compromissos de producdo assumidos (DE SOUZA; GOMES;
FERNANDES, 2014).

Por vezes, existe confusdo quanto a nomenclatura utilizada para definir os tipos de

manutencao, mas os conceitos devem estar bem compreendidos.
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Segundo Xavier (2015), considera-se adequada a seguinte classificacdo em funcio dos

tipos de manutengao e das tendéncias atuais:

e Manutencao Corretiva
e Manutencdo Preventiva
eManutenc¢do Preditiva
e Manutencdo Detectiva

eEngenharia De Manutengdo

Para realizagdo deste trabalho, serdo utilizados os conhecimentos sobre manutengao
preditiva.

O objetivo deste tipo de manutencdo € permitir a operacdao continua do equipamento
pelo maior tempo possivel e a interveng@o ocorra com base em dados e ndo em suposigdes.

A manutengdo preditiva € aquela que € realizada a qualquer tempo, visando corrigir uma
fragilidade percebida antecipadamente a ocorréncia de um problema. Uma vez que se perceba
uma tendéncia, indica as condi¢des reais de funcionamento das miquinas com base em dados
que informam o seu desgaste ou processo de degradacdo, e assim prediz o tempo de vida util
dos componentes das maquinas e equipamentos € as condi¢cdes para que esse tempo de vida
seja bem aproveitado.

Com base no conhecimento e andlise dos fendmenos, torna-se possivel indicar, com
antecedéncia, eventuais defeitos ou falhas nas maquinas e equipamentos. Apds a anélise dos
fendmenos, adota dois procedimentos para atacar os problemas detectados: Estabelece um
diagndstico e efetua uma anélise de tendéncias.

Detectada a irregularidade, o responsavel terd o encargo de estabelecer, na medida do
possivel, um diagndstico referente a origem e a gravidade do defeito constatado. Este
diagnéstico deve ser feito antes de se programar o reparo.

A andlise de tendéncia de falha consiste em prever com antecedéncia a avaria ou a
quebra, por meio de aparelhos que exercem vigilancia constante predizendo a necessidade do
reparo.

Com base no conhecimento e andlise dos fendmenos sdo adotados védrios métodos de
investigacdo para poder intervir nas maquinas e equipamentos. Entre os varios métodos
destacam-se o estudo das vibracdes; andlise dos 6leos; andlise do estado das superficies e

andlises estruturais de pecas (BANDEIRA; DE ABREU; GIANELLI, 2010).
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Os objetivos da manutenc¢ao preditiva sdo:

e Determinar, antecipadamente, a necessidade de servicos de manuten¢do numa
peca especifica de um equipamento;

e Eliminar desmontagens desnecessdrias para inspe¢ao;

e Aumentar o tempo de disponibilidade dos equipamentos;

e Reduzir o trabalho de emergéncia nao planejado;

e Impedir o aumento dos danos;

e Aproveitar a vida util total dos componentes e de um equipamento;

e Aumentar o grau de confianca no desempenho de um equipamento ou linha de

producao;

O objetivo da preditividade estéd relacionado a finalidades maiores e mais importantes:
A redugdo de custos de manuten¢do, aumento da produtividade, e quando se fala em atividade

aérea, a seguranca de voo.

2.5.1 - Estudo das vibra¢oes na manutencao preditiva

Todas as maquinas em funcionamento produzem vibragdes que, aos poucos, levam-nas
a um processo de deterioracdo. Essa deterioracdo € caracterizada por uma modificacdo da
distribuicao de energia vibratéria pelo conjunto dos elementos que constituem a maquina.
Observando a evolucdo do nivel de tais vibragoes, € possivel obter informagoes sobre o estado
da méquina.

A manutencdo preditiva baseada na monitoracdo da vibracdo tem sido empregada com
sucesso em industrias de processamento continuo desde o inicio dos anos 70. Esta técnica
gerou economia considerdavel com o aumento de disponibilidade de equipamento produtivo e
correspondente aumento de produtividade. Desde entdo, a monitoragdo da condicdo tem sido
implantada com sucesso em industrias que empregam maquinas rotativas em geral.

Pesquisas demonstram economia de até 75% nos custos de manutencdo nas empresas
que adotaram esse procedimento, o que indica um rdpido retorno no investimento com a
instrumentacdo para a monitoracdo de vibragdo, durante a implantacdo do programa
(BANDEIRA; DE ABREU; GIANELLLI, 2010).

Surpreendentemente, a preocupagdo com a vibragdo durante o projeto original da
maioria dos helicépteros ndo fora significativa até 1990 (STUPAR; SIMONOVIC;
JOVANOVIC, 2011).
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No inicio dos anos noventa, o sistema de acompanhamento de vibracdes (Vibration
Health Monitoring - VHM) foi introduzido em quase todos os grandes helicpteros que voam

no Mar do Norte no apoio a industria de petréleo (PEGADO, 2009).

2.6 - Vibracao

Os primeiros estudiosos da drea de vibracdo concentraram seus esfor¢cos no
entendimento dos fendmenos naturais e no desenvolvimento de teorias matemadticas para
descrever a vibracdo de sistemas fisicos. Atualmente, investigacdes foram motivadas para
aplicacdes no campo da engenharia, como projetos de mdquinas, fundacdes, estruturas,
motores, turbinas e sistema de controle.

Vibracdo ou oscilagdo € qualquer movimento que se repete, regular ou irregularmente,
depois de um determinado intervalo de tempo. Os conceitos de vibragdo baseiam-se nos
movimentos oscilatérios de um corpo em torno de uma posi¢ao de equilibrio, bem como das
forcas e/ou momentos associados.

Os sistemas oscilatérios podem ser divididos em duas classes: lineares e ndo lineares.
Sistemas lineares possuem métodos matemdticos desenvolvidos para seu estudo que, ao
contrério dos nao lineares, sdo conhecidos pela fécil aplicacdo.

Ha também, duas classes de vibracdo: livres ou auto excitadas e forcadas ou comuns. A
livre € gerada pelas forcas do préprio sistema, sem uma excitacdo intencional e possui sua
frequéncia de vibracdo natural. A forcada é gerada por forcas externas, uma excitacao
intencional que geralmente resume-se em movimentos repetitivos e possui sua frequéncia de
vibragdo conforme gerado pela excita¢do. Se essas frequéncias coincidirem, ocorre a condi¢ao
de ressonincia e o sistema sofre oscilaches muito perigosas que podem levar a falhas
estruturais praticamente em toda aeronave.

Todas as madaquinas rotativas produzem vibragdes na prépria fonte. Procura-se a
minimizacdo dessas forcas de excitacdo que sdo originadas por diversas fontes tais como:
componentes que giram, alternam, fluxos de gases, mudancas de condi¢cdes magnéticas,
engrenagens, entre outros (RAO, 2009).

Tratando-se de helicOpteros, € inevitdvel que essas vibracdes ndo existam. Em bases
tedricas a fonte de excitacdo pode ser eliminada, porém em pratica, essas condi¢cdes nao sao
alcancadas. Elas podem ser minimizadas a valores aceitdveis pela fonte de excitacdo e para o
proprio custo de fabricagdo e sdo admitidas em pequenas vibracdes como perfeitamente

normais conforme projetado pelo fabricante da aeronave.
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A vibracdo de um sistema envolve a transferéncia alternada de sua energia potencial
para energia cinética e de energia cinética para energia potencial. Se o sistema for amortecido,
parte da energia € dissipada em cada ciclo de vibragao.

A vibragdo € preocupante, pois € uma energia desperdicada, € uma das principais causas
de falhas prematuras em componentes de aeronaves e € o causador de ruido no helicéptero

contribuindo para o desconforto da tripulag@o e dos passageiros (RAQO, 2009).

2.6.1 - Classificacao das vibracoes

No caso de uma excitacao oscilatéria, o sistema serd forcado a vibrar na frequéncia de
excitacdo. Se esta frequéncia coincidir com uma das frequéncias naturais do sistema, forma-se
um estado de ressonancia, resultando em amplas e perigosas oscilacdes, podendo causar a
autodestruicdo de estruturas como as dos avides ou dos helicopteros. No caso dos
helicopteros, serdo estudadas as vibracdes forcadas, também chamadas de comuns, e as

vibragdes auto excitadas, também chamadas de livres (GOMES, 1999).

2.6.1.1 - Vibracoes comuns ou forcadas

A vibragdo forcada ocorre quando o sistema estd submetido a excitacdo de forcas
externas. As vibracdes comuns na estrutura sdo aquelas resultantes da aplicacdo de forgas

externas periddicas tais como:

* Forcas aerodinamicas provenientes do rotor principal, do rotor de cauda, da
fuselagem, da calagem da deriva e do estabilizador horizontal;
* As causadas pelo sistema de transmissao (caixas e eixos); e

* As oriundas do grupo motor.

Todas estas fontes excitam a célula do aparelho que reage em flexao e tor¢do de acordo
com as suas frequéncias proprias, desencadeando um modo vibratério que serd sentido pelos
tripulantes, pela estrutura e pelos diferentes equipamentos montados sobre o helicoptero.

As vibracdes comuns se dividem em corrigiveis e ndo corrigiveis. As vibracdes
corrigiveis sdo aquelas causadas por conjuntos dindmicos desbalanceados (rotores principal e
de cauda), pelo sistema de transmissdo e pelo motor, ou pela diferenca de trajetéria das pés.

As vibragdes nao corrigiveis sdo aquelas provenientes das for¢as aerodinamicas que excitam
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naturalmente as pds e a fuselagem (por exemplo, as harmonicas no eixo vertical) e as forgas

da natureza, tais como ventos, tempestades, etc (GOMES, 1999).

2.6.1.2 - Vibracoes auto-excitadas ou livres

A vibragdo livre acontece quando um sistema oscila sem a ag¢do de qualquer forca
externa, ou seja, apenas com forgas que lhe sdo inerentes. Neste caso, o sistema poderd vibrar
com uma ou mais das suas frequéncias naturais, também chamadas de frequéncias proéprias,
que sdo peculiares ao sistema dindmico estabelecido pela distribuicdo de massa e de rigidez.
Quando a excitacdo for oscilatéria, o sistema serd obrigado a vibrar na frequéncia de
excitacdo. Se esta frequéncia coincidir com uma das frequéncias naturais do sistema, forma-se
um estado de ressonancia. A ressondncia no solo, caracterizado pelo acoplamento da
frequéncia fundamental das pas no plano de arrasto, com as frequéncias proprias da estrutura,

incluindo o trem de pouso (GOMES, 1999).

2.7 - Movimentos oscilatorios

O movimento oscilatério pode repetir-se regularmente, como no rotor de um helicéptero
ou apresentar irregularidade considerdvel, como em terremotos.

Um corpo oscila sua trajetéria a intervalos de tempos (T) iguais, quando isso ocorre é
denominado movimento periddico.

O tempo de repeticdo T € definido como periodo da oscilacdo e sua reciproca f = I/T €
denominada frequéncia. Se o movimento for designado pela fun¢do de tempo z(t), em
consequéncia, qualquer movimento periddico deverd satisfazer a relacdo z(t) = z(t + T), ou
seja, 0 movimento repete-se apods o intervalo de tempo T.

A forma mais simples de movimento periddico € o movimento harmdnico, que pode ser

expresso pela equacdo 3.

z=Asen(2nt/T)=Asen (2w ft)=A sen (®t), 3

Onde A € a amplitude da oscilacio, medida a partir da posicao de equilibrio da massa, f
€ a frequéncia (Hertz), T € o periodo (segundos) e o € a frequéncia angular (rd/s).
O movimento harmdnico pode ser representado como sendo a proje¢do de um ponto que

se move numa circunferéncia a velocidade angular constante (DAMY, 2006).
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O movimento harmoénico pode ser demonstrado por meio de uma massa suspensa por
uma pequena mola.
Se a massa for levantada da sua posi¢ao de repouso e solta, ela oscilard para cima e para

baixo, registrando o seu movimento graficamente conforme mostrado na Figura 9.
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FIGURA 9 - Registro de um movimento harménico simples

Fonte: GOMES, 1999

2.8 — Espectro de Fourier

Coube ao matematico frances, J. Fourier (1768-1830), mostrar que qualquer movimento
periddico pode ser representado por uma série de senos e cossenos, harmonicamente
relacionados. Um movimento harmonico simples € apenas um caso especifico de movimento
periddico ou oscilatério. Mas um movimento periddico geral, de periodo T, € descrito por
x = F(t), onde a funcdo F(t) € periddica e tem a propriedade de satisfazer a relagdo F(t) = F(t +
T), ou seja, o gréafico de F(t) repete-se a intervalos iguais ao periodo T. Este movimento
oscilatério geral pode ser expresso como uma combinagdo de movimentos harmonicos
simples.

Considere inicialmente, como na equagdo 4, o movimento cujo deslocamento € descrito

por dois movimentos harmonicos simples:

x=Asen(Qt)+Bsen(2Qt), 4)
onde: Q = [rd/s].

Tem-se, nesse caso, uma superposicdo de dois movimentos harmoénicos simples de
frequéncias angulares Q) e 2 Q, ou periodos T e T/2.

Se forem adicionados a equacdo do movimento x anterior, termos da forma: sen (3 Q t),
sen (4 Q t), ..., sen (n Q t), ..., ou adicionando fun¢des co-senoidais de mesmas frequéncias,

obtém-se ainda um deslocamento x que € periddico, de periodo T.
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Vé-se assim que, adicionando movimentos harmonicos simples, cujas frequéncias sao
multiplas de uma frequéncia fundamental e cujas amplitudes sdo apropriadamente escolhidas,
pode-se obter qualquer funcao periddica arbitraria.

Isto constitui o teorema de Fourier, conforme apresentado na Figura 10. Este teorema
assegura que uma fungdo periodica F(t), de periodo T = 2 /Q) , pode ser expressa como uma
soma de senos e co-senos. Esta soma é conhecida como série de Fourier. A frequéncia angular
Q ¢ chamada de fundamental e as frequéncias 2 Q, 3 Q, ..., nQ de harmonicas (GOMES,
1999).
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FIGURA 10 - Espectro de Fourier para uma func¢io periédica
Fonte: GOMES, 1999

2.9 - Caracteristicas das vibracoes em helicépteros

A principal fonte de vibracdo de um helicéptero € o rotor principal, que € constituido
pela cabeca do rotor e pelas pés.

Os esfor¢os aerodinamicos (for¢cas e momentos) e as forcas de inércia das pas se
interferem no nivel da cabeca do rotor, somando e subtraindo-se, permitindo identificar trés
principais caracteristicas das vibracdes de um helicéptero, ou seja:

1°- As vibracoes forcadas das pas sdo frequéncias miltiplas da frequéncia
fundamental Q: A acdo da forca centrifuga sobre a pa, considerada no plano vertical em
batimento e no plano horizontal em arrasto, determina frequéncias préprias e suas variacoes
em func¢do do regime de rotagdo (£2). Observa-se que a amplitude dos esfor¢os aerodinamicos

decresce a medida que se aumenta as frequéncias harmonicas.
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2% A estrutura € solicitada ao longo do eixo vertical, com uma frequéncia n.b.Q2,
principalmente b.Q: As tinicas harmdnicas que permanecem na dire¢ao vertical sdo aquelas
multiplas do nimero de pis. Tomando-se, por exemplo, um rotor de 4 pds, somente as
harmonicas de frequéncia 4 Q, 8 Q, ..., etc., contribuem para a forga vertical resultante. Estas
harmonicas vibrardo em torno do termo constante b Uo. Isto acontece, evidentemente, se
todas as pas forem perfeitamente construidas e se estiverem balanceadas e traqueadas. Se as
pas ndo estiverem perfeitamente iguais aerodinamicamente e em inércia, outras frequéncias
harmonicas Q, 2Q, ..., etc., aparecerdo.

3% A estrutura é solicitada ao longo dos eixos longitudinal e lateral com
frequéncias (n + 1) Q e (n - 1) Q: uma forca de reagao qualquer na cabeca do rotor, no plano
XY, de frequéncia angular n.Q = y /t, pode ser decomposta em componentes longitudinais
(Fx) e laterais (Fy) atuando no helicoptero com frequéncias (n + 1) Qe (n - 1) Q. Isto &, para
um rotor de duas pés (b = 2), uma for¢a no plano XY de frequéncia 3Q (n = 3) transmitira
para a estrutura esfor¢os a 2Q (m = 1) e a 4Q (m = 2). Se o rotor for tripa, "m" ndo sera
inteiro e, portanto, uma forca de frequéncia 3Q2 no plano XY ndo transmitird esforcos para a

estrutura (GOMES, 1999).

2.9.1 - Cabeca do rotor

Podemos dizer que a cabecga do rotor € o coracdo do helicéptero, para onde convergem
todos os problemas iniciais de adaptacdo e regulacdo. Por ela passam os esforcos
aerodinamicos vindos das pds para a estrutura e todos os efeitos dindmicos geradores de
vibrag@o, ou mesmo de insfabilidade.

Foi Juan de la Cierva, em torno de 1928, que construiu o primeiro rotor articulado para
0s seus autogiros, resolvendo assim os problemas fundamentais de instabilidade, que tinham
levado ao abandono a maior parte das tentativas de construcao de helicpteros, no inicio deste
século.

A funcdo principal do rotor articulado € assegurar a cada pa trés graus de liberdade,

conforme apresentado na Figura 11:

e Grau de liberdade em passo (angulo da pd), para permitir as modificacdes de
angulo de ataque da p4, necessdrias a pilotagem;
e Grau de liberdade em batimento (movimento perpendicular ao plano de rotacao),

para eliminar o problema de tensio mecéanica no engastamento da pd (numa
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articulacdo o momento de flexdo € nulo) e assegurar um comportamento
aerodindmico e dinAmico satisfatorio; e

e (Grau de liberdade em arrasto (movimento no plano de rotacdo), para evitar
tensdes de engastamento excessivas, devidas essencialmente a existéncia da

articulacdo de batimento. (GOMES, 1999)

Um rotor de helicOptero possui normalmente de duas a seis pds, de acordo com o
tamanho e a concepcao do aparelho. Os esforcos transmitidos pelas pds sdo concentrados na
cabeca do rotor. Os esforcos dindmicos resultantes sdo constituidos por harmdnicos, cujas
frequéncias sao multiplas do produto n.b.Q, onde:

n = namero inteiro variando de 1 a oo ;
b = numero de pés; e

Q = rotagdo do rotor principal

ElXQ DE ARRASTOD

HASTE DE COMANDO DE PASSO

EIXC DE BATIMEMTO VERTICAL

FIGURA 11 - As trés articulacoes da pa de um helicéptero
Fonte: GOMES, 1999

2.9.2 - Elemento de pa

As forcas aerodindmicas que aparecem nas pds sdo ciclicas, devido as variacdes
periddicas encontradas no voo a frente.

O voo pairado € uma condi¢do onde o escoamento € uniformemente simétrico, mas as
perturbacdes ciclicas sdo devidas aos efeitos secunddrios, tais como o impulso sentido pelas
pas ao passar préximo ao cone de cauda, as imperfei¢cdes de construc@o associadas a cada pa4,

as assimetrias aerodinamicas e de inércia, etc.
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Os esfor¢os aerodinamicos aplicados a pa do rotor de um helicéptero possuem termos
periddicos, cujas frequéncias sdo multiplas da velocidade de rotacdo do rotor (12, 2Q, 3Q,
Na Figura 12 sdo apresentadas as principais solicitacdes que a pa possui, grande ndmero
de modos préprios de batimento, de arrasto e de tor¢do, cuja posicdo das frequéncias proprias
em relacdo as harmonicas de excitagdo determina o aumento ou a atenuacdo dos esforcos

aplicados sobre a p4 (GOMES, 1999).
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FIGURA 12 - Principais modos e frequéncias proprias em batimento, arrasto e tor¢cao

Fonte: GOMES, 1999

Em resumo, na Figura 13 pode-se ver que os esforcos oscilatérios produzidos na cabeca

do rotor, com frequéncias multiplas da frequéncia fundamental Q, serao:
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FREQUENCIADE | fREQUENCIA DA FORCA (OU TORQUE)
EXCITACAO NA TRANSMITIDO A FUSELAGEM
CABECA
DOROTOR b=2 b=3 b=4
10 -
Esforgos (ou torque) de 0 0 -
verticais na articulagio 0 - 30
batimento 40 40 - 40
50 -
10 0 -
Esforgos (ou torque) 20 - 3N
longitudinal e lateral ke 20 edDd - 40
na articulagiio de 40 - Ele}
arrasto 50 40 e 602 18] 40

FIGURA 13 - Esforcos oscilatorios provenientes do rotor principal transmitidos a
fuselagem

Fonte: GOMES, 1999

2.10 — Captacao dos dados de vibracao

A vibracdo em um determinado equipamento é codificada em sinal elétrico pelo sensor,
que por sua vez transmite por intermédio de cabos condutores até o coletor/analisador. A
partir dai o mesmo sinal elétrico € interpretado por um software que por meio de um
programa passa a apresentd-lo na forma de sinal no tempo ou espectro de frequéncia, tornando
a andlise das condi¢des do equipamento bem mais fécil, que esquematiza a instrumentacao

para coleta e andlise de dados (COELHO; HANSEN, 1993 apud VIEIRA, 2006).

2.10.1 - Sensores de vibracao

Os sensores de vibragdo sdo dispositivos que fazem a codificacdo de um sinal mecéanico
em um sinal elétrico representativo. Existem basicamente trés tipos de sensores no mercado:
de deslocamento, de velocidade e por fim o acelerdmetro.

Pelo fato de ser utilizado o acelerometro na coleta de dados deste trabalho, apenas serd

abordado suas caracteristicas.
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2.10.1.1 - Sensor de aceleracao (acelerometro)

O acelerdmetro, quando fixo a uma superficie vibrante, produz em seus terminais de
saida uma tensdo ou descarga que € proporcional a aceleracdo na qual estd submetido, ou seja,
seu principio de funcionamento estd na utilizacdo de discos ceramicos piezoeléctricos, que por
sua vez possuem a propriedade fisica de gerarem descargas elétricas quando solicitados a
esforcos. No projeto deste sensor, os elementos piezoelétricos sdo arranjados de tal forma que
sejam submetidos a uma carga na forma de massa em uma mola pré-tensionada, onde todo
este conjunto ¢ montado assentado em uma base, sendo que o sistema massa-mola fica preso

no topo e protegido por um invélucro resistente, conforme apresentado pelas Figuras 14 e 15.

Amplificador

Mola

Massa

Cristal

Base

Fixador

FIGURA 14 - Esquema de acelerometro piezoelétrico.
Fonte: ERLER, 2015

L Sl
-

Ol

FIGURA 15 - Acelerometro ACES 991D1
Fonte: NICOLINI; QUINTELLA-DA-SILVA; ALVES, 2016
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2.10.2 — Analisadores de vibraciao

Conforme DSI-HUMS (2019), no inicio dos anos 1960, a Chadwick Helmuth respondeu
a necessidade da Hughes Helicopters, desenvolvendo e produzindo um sistema de anélise de
vibragdo em campo chamado Vibrex, que passou a ser utilizado pelos fabricantes de
aeronaves da época. Na década de 1970 a Chadwick Helmuth desenvolveu o analisador de
espectro modelo 192, de tecnologia analdgica. J4 entre as décadas de 1980 e 2000, muitos
sistemas foram desenvolvidos e outros aperfeicoados.

Com a evolucdo dos computadores, foram introduzidos no mercado sistemas como o
Balancer/Analiser 8500 e o Vibrex 2000, todos utilizando sistemas de cartas de
balanceamento polares inteligentes.

Atualmente, a maior parte dos novos helicopteros da Airbus Helicopters ja possui um
sistema embarcado chamado M’ARMS - Modular Aircraft Recording Monitoring System -
sistema de monitoramento e gravacdo de dados de todos os componentes e sistemas mais
importantes do helicoptero, reduzindo assim a necessidade de montagem de equipamento € a
realizagdo de voo para a verificagdo funcional do sistema. O M’ARMS tem como sistema
basico o HUMS - Health & Usage Monitoring Systems, que possui VArios sensores
(acelerdmetros) instalados em diversos componentes e se¢des do helicptero, que necessitam
ser monitorados, extraindo assim o espectro de vibracdo que permitird a identificacdo de
qualquer degradacao (GALDINO; REZENDE, 2014).

Os coletores sdo instrumentos bdsicos de uso simplificado que devem fazer parte de
qualquer programa de acompanhamento de vibracdes. Um coletor tipico possui baterias
recarregdveis e/ou substituiveis, e ainda pode receber dados de vibracdes do tipo
deslocamento, velocidade e aceleragdo. Os coletores podem também possuir um software
instalado, que permite uma pré-anélise nos espectros obtidos quando ndo se pode dispor de
um computador. Basicamente sdo executados o maximo possivel de medi¢des dos
equipamentos na drea de trabalho, e armazenados todos estes dados na memoria do coletor,
para que posteriormente sejam extraidas as informagdes em um computador e analisados com
maior comodidade em um ambiente mais favordvel através de um software com mais recursos

(COELHO; HANSEN, 1993 apud VIEIRA, 2006).
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2.10.3 - Cabos e Fios

Os cabos e fios servem para trasladar a informagao desde os sensores até o processador
central. Os dados sdo conformados por cabos de comprimento significativo para poder ser
utilizado em aeronaves. Todos os fios e cabos sdo ligados ao processador central por meio de

conectores de pinos tipo macho e fémea (PERDOMO, 2004).

2.10.4 - Captador magnético

O captor magnético é um elemento fixo que sente a presenca de um corpo magnético e
transforma sua presenca em sinal elétrico, conforme apresentado na Figura 16. Trata-se de um
transdutor sensivel a materiais ferromagnéticos. Um interruptor ferromagnético colocado no
platd moével passa préoximo ao captador induzindo nele um sinal elétrico - um sinal por

rotacdo. Serve para sincronizar a luz do estroboscépio na visualizagdo da posi¢cdo das pés.

b:'nH“\\l\ :

FIGURA 16 - Captor Magnético
Fonte: NICOLINI; QUINTELLA-DA-SILVA; ALVES, 2016

2.10.5 - Fotocélula

A fotocélula utilizada (PN: 10-100-1773) é um sensor 6ptico de curto alcance, é um
instrumento de medi¢do do nimero de rotacdes de uma fonte rotativa, como por exemplo, um
motor, geralmente em rotacdes por minuto (RPM), conforme apresentado na Figura 17.
Utiliza-se de uma mira laser e uma fotocélula como emissor e receptor, respectivamente.
Usado na aquisicdo de dados de velocidade e angulo de fase. Seu alcance ideal € de 304,8 a
457,2 mm (12 a 18 polegadas) do alvo (fita reflexiva). E fornecido com uma base de 76,2 x
76,2 mm (3 x 3 polegadas). Um suporte giratorio opcional do tipo de cdmera estd disponivel

no conjunto do equipamento ACES Systems. O hardware para montagem do suporte
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fornecido estd contido na caixa de conexdes, que também € fornecida com o analisador. O
conector MS de trés pinos se conecta diretamente ao cabo da fotocélula. Outros sensores de
velocidade / fase que podem ser usados com o analisador pode ser comprado separadamente

(ACES Systems, 2012).

FIGURA 17 - Foto célula (10-100-1773)
Fonte: AUTOR, 2019

2.10.6 - Estroboscopio

O estroboscépio € usado para o ajuste da trajetoria (Tracking) das pas do rotor principal.
O estroboscépio trabalha junto com sensor eletronico de fase ou captor magnético, e € ele que
dard o sinal de inicio da contagem em graus da passagem das pds pelo ponto 0 ou 12 horas.

Para usar o estroboscépio, pequenos componentes refletores, chamados de cibla sdao
instalados na ponta das pds. Cada vez que a cibla passa pelo ponto 12 horas determinado pelo
sensor, o estroboscopio emite um flash de luz que faz com que se visualizem as ciblas. Cada
cibla € identificada com desenhos proprios, e ao receber luz, reflete seu desenho,

identificando e distinguindo assim, qual é a pd que estd sendo visualizada (PERDOMO,

2004).
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2.11 - Balanceamento

A finalidade do balanceamento e do tracking (trajetéria) de um rotor é reduzir a
vibragcdo induzida pelo seu desbalanceamento. A vibragdo do rotor principal causa grande
desconforto a tripulacdo e aos passageiros, pois que as razdes de vibragdo caem exatamente na
gama de frequéncia natural do corpo humano (onde ressoam Orgdos internos, membros,
globos oculares, etc.). Por causa da baixa razdo de vibragdo e das razoavelmente pequenas
formas, entretanto, estas vibracdes ndo sdo muito prejudiciais a estrutura. Em contraste, as
vibragdes do rotor de cauda s@o muito mais rdpidas. Causam relativamente pouco
desconforto, exceto o formigamento do pedal nos helicépteros pequenos. Nos helicpteros
maiores, a sobre pressdo hidrdulica e a distancia entre o piloto e o rotor removem até este
formigamento.

Entretanto, devido a alta frequéncia das forcas maiores geradas pelo rotor de cauda, o
dano a estrutura é muito maior que aquele induzido pelo rotor principal. A falta de um
elemento sujeito a vibracdo pode ser descrita em termos de vida em fadiga ou de nimero de
ciclos - o qual cresce muito rapidamente nas altas razdes do rotor de cauda.

Desta maneira, a vibracdo do rotor de cauda se manifesta em termos de rachadura de
carenagem e de rebites frouxos, rolamento e terminais de hastes desgastados, rolamentos da
caixa do R/C, selos, etc. Panes nestas dreas ficam significantemente reduzidas se os rotores de
cauda permanecerem balanceados (CIAVEX, 1986).

O principio do desbalanceamento é mostrado na Figura 18, onde se pode entender que o
rotor estd instalado em um eixo rotativo do helicptero que estd apoiado em um sistema de
rigidez e flexd3o que sdo as molas. Antes da adicdo dos pesos de corre¢cdo ao
desbalanceamento, o sistema é forcado a se deslocar para cima e para baixo conforme a
rotacdo do conjunto. Apds a adi¢do da massa necessdria, indicada no Analyzer com os dados
de amplitude e fase horaria (aplicado a uma carta polar grafica elaborada pelo fabricante da
aeronave), as forcas se anulam, retornando o sistema a condi¢@o estavel e a uma rotagdo sem

vibragdo excessiva (GALDINO; REZENDE, 2014).
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MASSA
DESBALANCEADA I

MASSAADICIONADA
PARA CORRIGIR O
DESBEALANCEAMENTO

FIGURA 18 - Sistema rotativo balanceado
Fonte: GALDINO; REZENDE, 2014.

2.12 — Corretor de fase para graficos de balanceamento

Nem sempre ao aplicar uma correcao indicada pelo grafico de balanceamento, encontra-
se o resultado esperado. Isto acontece, pois, cada rotor reage de uma forma as forcas
aerodinamicas, somando isto aos desgastes naturais de cada um dos componentes do conjunto
e intervengdes diferentes aplicadas em cada um deles, ao longo de sua vida operacional
denomina-se “ERRO DE FASE”.

Pode-se identificar e corrigir o erro de fase hordria no exemplo a seguir.

Na Figura 19, o equipamento de medicao indica uma vibragdo de cerca de 1,2 IPS as
07:30h, que é plotada como o ponto A. O equipamento de medicdo estd dando a leitura da
fase atrasada em 45° (ou 1:30h) em relacdo a real (R). A vibragdo real € de cerca de 1,2 IPS,

mas as 09:00h.



49

12h
101PS
9h _ 3h 9h
A
6h

FIGURA 19 - Graficos de balanceamento
Fonte: FIGUEIRA, 2012

Na Figura 20, o grafico indica as correcdes em vermelho, que objetivam levar o ponto A
para o centro do circulo. As correcdes propostas pelo grifico sdo aplicadas ao rotor, mas t€ém

o efeito real de levar o ponto R para S.

12h

FIGURA 20 - Graficos de balanceamento
Fonte: FIGUEIRA, 2012

Na Figura 21, é mostrado um novo ponto da vibra¢do S (que diminuiu para cerca de 0,8

IPS as 11:15h) em B (09:45h), ou seja, atrasada 45° (ou 1:30h) em relacdo a real.
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FIGURA 21 - Grafico de balanceamento
Fonte: FIGUEIRA, 2012

Na Figura 22, serdo realizadas as correcdes de fase descoberta nos passos anteriores.
Ligando-se o ponto B ao ponto A e o ponto A ao centro do circulo, o mecanico mede o angulo

formado entre CA e AB. Este angulo € a correcdo de fase a ser aplicada ao gréfico.

12h

6h
FIGURA 22 - Grafico de balanceamento

Fonte: FIGUEIRA, 2012

O mecanico corrige o relégio do grafico subtraindo 1:30h das marcacdes. Replota-se o
ponto A com os dados iniciais (1,2 IPS as 07:30h) no gréfico corrigido, obtendo-se o ponto P,
que € coincidente com o ponto R. O grifico agora propde as corre¢des em vermelho, que
objetivam levar o ponto P (R) para o centro do circulo. O mecanico deve desfazer as
corregdes aplicadas anteriormente e aplicar estas novas corre¢des, que siao definitivas,

conforme apresentado na Figura 23.
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Esta técnica reduz o tempo do balanceamento da aeronave, realizando ajustes mais

precisos e eficazes.
10:30h 10:30h

4:30h 4:30h
FIGURA 23 - Graficos de balanceamento

Fonte: FIGUEIRA, 2012

2.13 — Rotina de diagnéstico

O fabricante da aeronave elaborou um cartdo de manutencao para permitir a localizagdo
rapida dos defeitos na origem de suas vibracdes excessivas.

A interpretacdo dos resultados é feita comparando as leituras previamente obtidas
quando o nivel de vibracdo da aeronave era aceitdvel (isto é, leitura realizada apds a liberacao
da aeronave depois de uma grande intervencao). Esta leitura deve servir de dados de base.

Recomenda-se registrar apds a ultima leitura, informacdes especificas relevantes: peso
da aeronave, altura da leitura, velocidade da aeronave, ponto de ensaio, eixo de ensaio, data e
nimero de série da aeronave.

O diagnéstico da vibracdo pode ser dado por analise de graficos e por analise de uma
tabela de fontes e harmonicos, que identificam os possiveis locais e acdes corretivas para
solucionar o excesso de vibracao.

No Quadro 1 tem-se um extrato traduzido do cartdo de trabalho “05.53.00.232” do
Manual de Manutencdo da aeronave AIRBUS AS 365K, contendo a frequéncia e em qual
envelope de voo a aeronave se encontra, as possiveis causas, as agdes a serem tomadas e as
referéncias dos manuais que devem ser utilizados para execug¢do dos procedimentos

corretivos.
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QUADRO 1 - Causas e acoes de discrepancias em frequéncias (AIRBUS, 2013)

FREQUENCIA C Possivei Verificacoes e Documentos de
Envelope de Voo ausas FOSSIVES Acoes Referéncia
Mastro do Rotor Verificar o Mastro 62.30.00.601
62.10.00.602
Trajetéria das Pés Corrigir os Links Ou
62.10.00.605
107 Folga da rétula da Substituir o item com 67.10.00.601
350 RPM Haste de mud_anga de defeito 62.30.00.601
(5.83 Hz) passo (Link) 62.20.00.402
AFE .Folga(no prkellto1 ) Substitl(liirfo'item com 62.30.00.601
. oscilante (swash plate eteito
(All Flight Envelope) Folga na bucha da Substituir o item com 62.20.00.601
estrela (descolamento) defeito R
Folga na tesoura fixa Verificar 62.20.00.601
Folga na rétula da Verificar folgas 62.20.00.601
swash plate
1Q7Z
?:g?ﬁg Condigdo dos Tabs Verlfwg;;‘;;zz‘dlgoes 62.10.00.601
A.F.E.
ajuste incorreto Ajustar corretamente o 100(;10 05
Verificar uma troca de
197 Mancal esférico pas entre os punhos; se
350 RPM laminado (MEL): as o defeito persistir no 62.20.00.401
(5.83 Hz) corre¢des no Link ndo mesmo punho, 62.20.00. 402
AF.E dao o resultado substituir o Mancal T
R desejado esférico laminado
(MEL)
Jogo na rétula ou jogo o
o bucha do bragg) i Substituir 62.20.00.601
Substituir
estrela (descolamento)
Verificar o nivel
1Q7Z vibratoério entre a PMC
350 RPM Ajuste inapropriado no | e a Curva. Se o nivel 62.10.00.601
(5.83 Hz) Tab das pas for muito alto, troque a 62.10.00.602
PMC e curva pa e verifique as
condi¢des da mesma.
1QY -
350 RPM Verlfque 0s f[rens de 32.12.00.601
(5.83 Hz) Trem de pouso pouso, incluindo os 32.22.00.601
i amortecedores 32.22.00.602

Giro no Solo

Continua
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FREQUENCIA .. Verificacoes e Documentos de
Causas Possiveis ~ A .
Envelope de Voo Acoes Referéncia
Mastro do Rotor Verificar o Mastro 62.30.00.601
10Y 62.20.00.601
350 RPM Peso desbalanceado Balancear a CRP Ou
(5.83 Hz) 62.10.00.605
A.F.E. Desbalanceamento Ve;gf?;;;g zs dz s 62.10.00.601
geométrico pracores 62.20.00.402
frequéncia
Punho Verificar os flanges 62.20.00.601
Adaptadores de Verificar 62.20.00.402
Frequéncia
3501 I?PM MEL (no caso da
mesma trajetoria de pa -
(5.83 Hz) na evolugio da Verificar 62.20.00.402
A.F.E. velocidade)
. o Verificar as condicoes 62.10.00.601
P4s do rotor principal p
das pds
Comandos de voo Verifique e ajuste os 67.10.00.507
desajustados comandos 67.10.00.501
2QY Adaptador de
700 RPM pracior Substitua se necessario 62.20.00.402
(11.66 Hz) frequéncia
AF.E Jogo na rétula ou na 62.20.00.601
B bucha da estrela Substitua Ou
(descolamento) 62.10.00.605
4107 Barmas de suspensio Verificar folga 63.30.00.601
1400 RPM a
(23.33 Hz) Ajuste do Numero de Reaiuste
A.F.E. Rotacdes (NR) J
Estabilizador Verificar a fixagdo 55.10.00.401
Horizontal
4Q7 Verificar a fixacao dos
1400 RPM Estabilizador vertical | componentes do topo 53.10.00.405
(23.33 Hz) do estabilizador
De 80 kts para 105 Terminais rotulados Verificar folga 67.30.00.601
kts do servo comando
Bateria Verificara correta 24.30.02.401
instalacdo da bateria
Verificar folga e
4Q condic¢des dos
1400 RPM Mancais laminados mancais. 63.30.00.601
(23.33 Hz) -
Verificar o torque dos
A.F.E.
parafusos.
8Q -
2800 RPM Verificar os pontos de
(44.66 Hz) Servo Comandos fixacdo e as condi¢des 67.30.00.601
A. F.E dos Servo comandos

Continua
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FREQUENCIA Causas Possiveis Verificacoes e Documentos de

Envelope de Voo Acoes Referéncia
Verificar o conjunto 64.21.00.601
Desbalanceado do sistema mecanico. 64.21.01.601
Omega (Q) de cauda Balanceie se 64.21.00.603
11 pas necessario 64.21.01.603
3664 RPM Condicdes das pas do Verificar as condicoes 64.21.00.601
(61.07 Hz) fenestron ¢ 64.21.01.601

A.F.E. Fixagao da caixa de Verificar o torque
transmissao traseira aplicado e as 65.20.00.601

(CTT) condic¢des de fixagao

Omega (Q) de cauda . -

11 pas Verlgcafr as ctondlgoes 64.21.00.402
3664 RPM Fenestron Vorifioar o 64.21.00.603
(61.07 Hz) 64.21.01.603

balanceamento
Verificar as condi¢des
A dos rolamentos,
91“?;5:112?:35(:)3 buchas de elastomero
. . e flectores. Procure
4?60 69 8321}_5;/[ Egg r%ioicéznjamuzzto melhores resultados 65.11.00.601
A. FE deslocando os
e flectores dianteiros e
traseiros até duas
vezes de 120°.

Omega () do Motor Verificar as condi¢des Documentacio dos
51800 RPM Motor do montante traseiro motorgs
(863.33 Hz) (berco) do motor.

1Q7Z
350 RPM Substitua a Caixa de

(5.83 Hz) Pla];:lg‘[gggza(ig;rgTP Transmissao Principal 2;388(1)38}
(0.1 IPS) (CTP) R

Giro no Solo
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3. METODOLOGIA

3.1 - Metodologia de pesquisa

A metodologia abordada € de natureza aplicada com objetivos normativos e abordagem
combinada, ou seja, integrando aspectos qualitativos e quantitativos. O presente trabalho foi
realizado baseado em pesquisas, aplicacdo e vivéncia profissional na drea de manutencdo
aerondutica, visando melhorar o processo de manutengao, tornando-o mais eficiente e prético,
melhorando o acesso a informacdes. Toda acdo de manutengao na aeronave deve ser realizada
de acordo com os requisitos prescritos pelo fabricante especifico da aeronave e/ ou do
componente da aeronave. Seguir corretamente os procedimentos prevé o funcionamento
adequado dos componentes em relagdo a sua fun¢do mecanica, aerodindmica e garante a
integridade estrutural e operacional da aeronave, isolando qualquer caracteristica indicativa de

um mau funcionamento ou deterioracao prematura.

3.2 - Materiais e métodos

Os passos descritos neste trabalho sdo resultados de experiéncias adquiridas com a
pratica dos procedimentos previstos e orientados pelo Manual de Manutencdo (MET), que
deve ser seguido e consultado para executar qualquer procedimento na aeronave. A prética de
balanceamento dindmico da aeronave e por seguinte, andlise do espectro de vibracdo, € uma
atividade que requer profissionais experientes para sua melhor execucao e interpretacao das
informacdes obtidas.

Os estudos praticos foram realizados na aeronave AS 365 K (Douphin) durante e apds a
inspecao A/T (600 h/ 24 meses). Para a regulagem dos comandos de voo (rigagem) da
aeronave foi utilizado um conjunto de ferramentas de regulagem de comandos de voo (Figura
24), estas ferramentas estipuladas e os procedimentos descritos sdo previstos pelo fabricante

do helicoptero.
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FIGURA 24 - Conjunto de ferramentas para Rigagem dos comandos de voo
Fonte: BARROS; VARGAS; DOS REIS, 2014

Os dados obtidos sobre vibracdo neste trabalho, foram obtidos com o modelo 2020HR
ProBalancer Analyzer (c6digo do produto: 75-900-2020) que fornece passo-a-passo as
instru¢des na tela para executar o balanceamento de hélice, track do rotor e medicdes de
balanceamento e pesquisas de vibracdo, conforme apresentado na Figura 25. Além disso, o
usuario pode estender as capacidades basicas, definindo e salvando “informacgdes de
configuracdo” para os procedimentos comuns. Estas configuragdes salvas podem ser
recuperadas mais tarde para fornecer informagdes de configuracdo na tela, procedimentos
consistentes e solucdes de balanceamento sem a dificuldade de configurar os dados da
unidade e reinserir cada vez que vocé€ usi-lo. (ACES SYSTEMS, 2012).

Recebem informagdes dos acelerdmetros, estroboscopio, captor magnético ou sensor de

fase ou fotocélula, por intermédio de cabos e fios.
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FIGURA 25 - Analyzer Aces 2020
Fonte: ACES Systems, 2012

O Software AvTrend Silver (Version: 1.11.135) para andlise e interpretacdo dos dados

obtidos pelo Analyzer Aces 2020.

3.2.1 - Rigagem dos comandos de voo

A rigagem € um procedimento que consiste em uma pré-equalizacdo das cadeias de
comando. Barros, Vargas & dos Reis (2014) citam a importancia da rigagem para o inicio de
giros no solo apds grandes inspecdes, ou seja, diversos componentes sao desmontados,
inspecionados, reparados substituidos e instalados novamente, o conjunto do rotor principal
requer a execucdo desta verificagdo utilizando um conjunto de ferramentas especiais, 0s
comandos sdo travados e ajustados em posicoes e medidas determinadas em manual, para
garantir um inicio seguro e com uma maior regularidade da trajetoria (tracking) das pés, e
dentro dos limites de vibrac¢do da fase de giro em solo.

A verificacdo do alinhamento dos comandos de voo do rotor principal da aeronave
AS 365 K (Douphin) € dividida em duas fases principais: Regulagem sem pressao hidraulica e

Regulagem com pressao hidrdulica.
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3.2.1.1- Regulagem sem pressao hidraulica

Para facilitar futuras correcdes em componentes da cadeia de comando, inicia-se com

uma pré-regulagem sem pressao hidraulica. Para isto, divide-se a cadeia em dois estagios:

e Cadeias de comando entre o manche ciclico e a unidade misturadora;

e Cadeias de comando entre a unidade misturadora e o rotor.

3.2.1.1.1- Regulagem das cadeias de comando entre o manche ciclico e a unidade

misturadora (cadeia inferior)

Para que seja possivel a manipulacio da cadeia de comando e instalacdo das
ferramentas necessdrias para travd-la, as hastes de comando (Figura 26) devem ser

desconectadas das seletoras dos servos comandos.

FIGURA 26 - Hastes de comando de entrada no servo comando
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017
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Utilizando de ferramentas especiais contidas nos kits citados anteriormente, imobiliza-
se a cadeia dos comandos de rolagem com o calgo “U” (Figura 27) e a cadeia dos comandos
de arfagem e coletivo com o cal¢o “V” (Figura 28) na unidade misturadora esquerda, que esta

localizada abaixo da caverna 9° (Figura 29).

FIGURA 27 - Cal¢o “U”
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017

FIGURA 28 - Cal¢o “V”
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017

FIGURA 29 - Unidade misturadora esquerda com calcos instalados
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017
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Apbs isto, instala-se os pinos “A” (Figura 30) na cadeia de arfagem, introduzido em um
orificio do piso da cabine ao lado do ciclico do copiloto e pino “B” (Figura 31) na cadeia de

rolagem, préximo ao mandmetro de pressao hidrdulica auxiliar.

FIGURA 30 - Local de insercao do pino “A”
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017
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FIGURA 31 - Local de insercao do pino “B”
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017

A regulagem da cadeia inferior seré satisfatoria se os pinos “A” e “B” forem instalados
sem esforco com os calgos de imobilizagdo “U” e “V” instalados. Esta pratica assegura que a
cadeia de comando inferior (antes da unidade misturadora) estd regulada para que o coletivo

esteja posi¢ao 3’15° no indicador de passo (Figura 32).
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FIGURA 32 - Indicador de passo do coletivo
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGQO, 2017

Se o resultado ndo estiver condizente com o esperado, deve-se fazer regulagens nas
hastes semi-fixas “4”, “5” ¢ “6” (Figura 33) para alcancar a regulagem satisfatdria. A prética e

limites de ajustes permitidos nas hastes de comando sao citados no manual de manutengao.

H Cadeia de Rolagem
B Cadeia de Arfagem
B Cadeia de Coletivo

FIGURA 33 - Cadeia de comando da aeronave AS365 K
Fonte: Adaptado AEROSPATIALE, 1989
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3.2.1.1.2 - Regulagem das cadeias de comando entre a unidade misturadora e o rotor
principal (cadeia superior)

Com as hastes de entrada de comando dos servos ainda desconectadas, instalar os pinos
“r7’

(Figura 34) nos 3 servos comandos principais, afim de neutralizar a posicdo das seletoras,

e as mesmas ndo interferirem na regulagem da cadeia superior.

FIGURA 34 - Pinos “r”
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017

ApOs isto, imobilizar os platds e o rotor principal com as ferramentas especiais
especificadas pelo fabricante (Figuras 35 e 36), a fim de garantir que os mesmos 3°15° lidos

no indicador de passo, estejam refletidos efetivamente na cabega do rotor.

g
FIGURA 35 - Calcos batentes de altura
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017
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FIGURA 36 - Calcos para elevacao da swash plate
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGQO, 2017

Com a cadeia corretamente imobilizada, utiliza-se o cal¢o/régua de regulagem 3’15°
(Figura 37) para a verificagdo da angulagdo encontrada no “punho amarelo” nas posi¢des de
0° (haste de mudanga de passo amarela alinhada sobre o terminal superior do servo direito) e
na posi¢do de 180° (haste de mudanga de passo preta alinhada sobre o terminal superior do
servo direito). Nesta verificagdo, o calgo/régua de 3°15° deve encaixar entre o punho superior
e a face superior da estrela (Figura 38). Se alguma discrepancia for encontrada nesta etapa as
hastes de comando de passo (Link) devem ser reguladas para o tamanho padrdo prevista em
manual, inclusive o link amarelo, que ndo € permitido nenhum ajuste, deve ser verificado
quanto ao seu comprimento. Se os ajustes ainda nao surtirem efeito, componentes da cabeca
do rotor como alavanca de passo, terminais rotulados, mancal esférico laminado e adaptadores

de frequéncia devem ser verificados quanto a suas condigdes.

365A04 2754 00 €D o

FIGURA 37 - Régua de regulagem de 3°15°
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017
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FIGURA 38 - Local de verificacao da régua no punho
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017

Ap6s as duas partes da cadeia de comando estarem pré-ajustadas, e devidamente
imobilizada pelas ferramentas especiais citadas nos passos anteriores, junta-se as duas
cadeias, instalando as trés hastes de entrada dos servos comando. As mesmas devem ter seus
terminais alinhados aos terminais das seletoras dos servos, e o parafuso de fixagdo deve ser
instalado sem esforco, garantindo o correto alinhamento da cadeia inferior com a cadeia
superior. Se este alinhamento nado for possivel, deve-se agir individualmente nos terminais de

cada haste para seu melhor ajuste.

3.2.1.2 - Regulagem com pressao hidraulica

Antes de pressurizar o sistema, deve-se certificar que nenhuma ferramenta de
imobilizacdo da cadeia de comando estd instalada, e esta verificacdo devera ser feita toda vez
que o sistema for ser pressurizado ou despressurizado.

Para a verificagdo com pressdo hidréulica, instala-se duas ferramentas onde deverd ser
mantido até o final das regulagens.

A primeira delas € uma régua graduada (Figura 39) instalada entre a cabeca do rotor e o
plato ciclico para mensurar a distancia entre eles em cada posicdo em que o punho amarelo se
encontrar no plano do rotor.

A outra ferramenta imobiliza o compensador de esfor¢os (Figura 40), presente no servo
comando direito, com a finalidade de eliminar as variacdes de medidas geradas por este

compensador.
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FIGURA 39 - Régua graduada
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGQO, 2017

OO ) B

FIGURA 40 - Ferramenta de imobilizacdo do compensador de esforcos
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; CAMARGO, 2017

Para esta fase do procedimento, deve-se utilizar uma fonte externa elétrica e uma fonte
externa hidrdulica, para garantir ao helicoptero uma fonte confidvel de energia elétrica e de
pressao hidrdulica sem sobrecarregar seus sistemas embarcados, como no caso a bateria e a
bomba hidraulica elétrica. A fonte externa hidrdulica deve ser capaz de garantir em torno de
60 bar de pressdo durante toda a verificagao.

Apoés pressurizar a aeronave com aproximadamente 60 bar e imobilizar a unidade
misturadora esquerda, usando os calgcos “U” e “V” (Figuras 27 e 28) com a cadeia de

comando na posi¢do de 3’15° de coletivo, deve-se realizar a leitura na régua graduada do
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plato para obter as medidas do punho amarelo nas 4 posi¢cdes: 0°, 90°, 180° e 270°. Iniciando
na posi¢do de 0° com o link amarelo alinhado sobre o terminal superior do servo comando
direito, e assim por diante a cada 90°.

A medida da posi¢do de 0° é a medida de referéncia, e para considerar satisfatério a
verificacdo, ndo pode haver uma variacdo maior que +0,5 mm em relacio a medida de
referéncia.

Em caso de nio conformidade dos dados lidos com os parametros exigidos por manual,
as trés hastes de entrada dos servos comando devem ser ajustadas afim de alcancgar as cotas
previstas.

Com este procedimento concluido, checam-se os batentes de comando como indica o
manual de manutencdo da aeronave e entdo, pode-se iniciar um pré-balanceamento nos

rotores de cauda e principal do helicéptero.

3.2.2 - Pré-Balanceamento do rotor de cauda

O rotor traseiro fornece o empuxo que equilibra o torque de reacio do roto principal e
permite controlar a aeronave em torno de seu eixo de guinada. Trata-se de um rotor de 11 pés
do tipo "FENESTRON AEROSPATIALE" integrado na deriva da aeronave.

Desta forma, uma instalacdo aleatdria das 11 pds do rotor seria prejudicial para o
balanceamento da CRT (cabega do rotor traseiro) pois cada pa possui um peso diferente,
oriundo da fabricacao e das inspecdes sofridas por cada uma delas ao longo do tempo.

Por esta razdo, desenvolveu-se um modelo que, na média, consegue deixar o rotor
traseiro pré-balanceado. Para que seja balanceado dinamicamente com a menor quantidade de
peso adicionado € em menor tempo gasto.

Partindo do principio que se tem os componentes da cabeca do rotor de cauda com
padrées minimos de estado e pintura aceitdveis pelo manual de manutencdo do modelo e com
a configuracdo padrdo dos pesos de balanceamento (sem arruela peso em nenhum dos 3
pontos de compensacdo), chega-se a um gabarito genérico para montar uma CRT com pas de
pesos diferentes e chegar o mais préximo de um rotor balanceado.

Distribui-se as pds e calcula-se 0 momento de cada uma delas utilizando-se de seno e
cosseno, para encontrar um equilibrio lateral (Equagdo 5) e vertical (Equagdo 6) do rotor,

conforme Figuras 41 e 42.
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FIGURA 41 - Calculo de distribuiciao de pas
Fonte: AUTOR, 2019

Equilibrio Lateral:

CosO x (peso dapd) x 1 Q)
Equilibrio Vertical:

SenO x (peso da pd) x 1 (6)

Obs.: Foi considerado a distancia igual a 1 para todas as pds, partindo do principio que todas

as pas possuem a mesma distancia em relacao ao centro do rotor.

120°

FIGURA 42 - Distribuicao de pas na montagem da CRT
Fonte: AUTOR, 2019
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O rotor de cauda possui 3 pontos de balanceamento, nomeados pelas primeiras letras do
alfabeto, sendo que o ponto “C” ¢ o ponto de referéncia do rotor, o ponto no qual ¢ marcado
pela fita reflexiva. O ponto “C” divide o rotor por igual em dois angulos (de acordo com o
manual do fabricante, esta informacgdo serd alterada para a modelagem do novo grafico de
balanceamento do rotor de cauda) em 120° e o angulo entre o ponto “A” ¢ o “B” ¢ de 99°
como indica a Figura 42. Entre os pontos “CA” e os pontos “CB” possui 4 pds e entre os
pontos “AB” possui 3 pas. Dessa forma, utilizando a média de combinagdes encontradas nos
célculos realizados no rotor, coloca-se a pd mais pesada do conjunto (nomeada de pa “1”) na
posicdo oposta ao ponto “C”, a 2* e 3* pa mais pesada em oposto da pa n° 1, e assim

respectivamente conforme a Figura 42.

3.2.2.1 - Preparacao para o balanceamento do rotor de cauda

Para iniciar o trabalho na pista de ensaios, instala-se dois elementos sensiveis na caixa
de transmissao traseira (CTT) como mostra na Figura 44 para que sejam captados os dados
necessdrios para efetuar o balanceamento do rotor de cauda.

O acelerometro ACES 991D1 dard informacdes da amplitude de vibragdo, mensurada
em IPS. Enquanto isso, a fotocélula captard por meio de leitura da fita reflexiva instalada no

ponto de balanceamento “C” da CRT, o nimero de rotagdes do rotor e a fase horaria que se

encontra o desbalanceamento deste rotor. Estas informagdes serdo compiladas e visualizadas

no Analyzer ACES 2020.

! AV ’
FWD
FIGURA 43 - Ponto de instalacio do suporte da fotocélula e do acelerometro na CTT
Fonte: AUTOR, 2019
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De acordo com o manual de manutencio do helicoptero, a correcio do
desbalanceamento do rotor traseiro deve ser efetuada na condicdo de giro no solo e o valor
maximo de vibra¢do permitido € 0,20 IPS (Inch Per Second). Para se alcangar este valor, o
operador pode aplicar massas em forma de arruelas em no maximo 2 dos 3 pontos de
balanceamento e em cada ponto, podendo adicionar no méximo 12 gramas. Caso as limitag¢des
forem alcancgadas antes da vibragdo estar em um nivel aceitdvel, o rotor deve ser desmontado

e uma nova distribui¢io das pas deve ser realizada ou mesmo a substituicao de alguma delas.

3.2.3 - Pré-Balanceamento do rotor principal

Para iniciar um pré-balanceamento, deve-se realizar a montagem da cabeca do rotor
principal (CRP), para isso, alguns conceitos sobre as pds do rotor principal devem ser
esclarecidos.

Nao € possivel fabricar pas rigorosamente idénticas, o que se traduz em uma leve
dispersdo das caracteristicas aerodinamicas e, evidentemente, da sustentagdo. A correcdo da
incidéncia permite compensar estes desvios da sustentacdo em relacdo a sustentacdo de
referéncia de uma pa padrdo. Esta variacdo do angulo de incidéncia deve-se chamar de Ai,
onde a pa padrao possuira o Ai = 0.

A partir disto, todas as pas que equipam o modelo AS 365 K trazem a informacao de
seu Ai gravados no seu documento de registro para informar ao operador qual a tendéncia que
aquela pa saiu de fabrica em relacdo a pd padrdo. A pa que se levanta mais do que a pa de
referéncia possui uma sustentagdo superior, sendo necessario diminuir o passo da pd, sendo
assim, seu Ai serd negativo. Por conseguinte, a p4 que possui menos sustentagdo que a pa
padrdo serd necessdrio que se aumente o passo dela e seu Ai sera positivo.

Para melhor assimilacdo, deve-se dizer que o Ai positivo ¢ uma pa com tendéncia de ser
mais “pesada” e uma pa com Ai negativo ¢ uma pa com tendéncia de ser mais “leve” quando
se trata de um conjunto de pés instalado no rotor.

De posse desse conhecimento, realiza-se a distribuicdo do conjunto de pas na cabeca do
rotor principal. Um passo importante para o pré-balanceamento é interpretar que o punho
amarelo e o punho preto, possuem abaixo deles tesouras rotativas fixadas no mastro que
tornam estas posi¢des mais “pesadas”. Para compensar isto, e tentar deixar o rotor o mais
balanceado possivel, coloca-se as pas mais “leves”, ou seja, Ai negativo, nos punhos amarelo

e preto.
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Uma caracteristica da CRP do AS 365 K é ndo permitir que o /ink amarelo seja alterado
em nenhuma fase do balanceamento para ajuste do tracking. Considerando esta informagao,
conclui-se que a pd selecionada para a posicao do punho amarelo devera ser a que possui o Ai
mais proximo da pa padrdo, pois esta pd ndo poderd ter seu tracking ajustado por meio do
link.

Considerando um conjunto de pds da Quadro 2, observa-se algumas informacdes
importantes que se deve considerar para o posicionamento de cada pa no rotor. Além do Ai,
os 6 rabs que compdem este modelo de p4, sdo superficies compensadoras que exercem efeito
aerodindmico sobre a pa. Na pratica, os Tabs tém a funcdo de corrigir a diferenca da
incidéncia em relagdo da pa padrao. Por exemplo, se a pd 2010 da Quadro 2 possui um Ai
positivo, isto indica que esta pa possui a tendéncia de ter menos sustentacdo que a pa padrdo,
ou seja, os tabs serdo negativos para que corrijam esta tendéncia e a pd tenha mais

sustentacao.

QUADRO 2 - Informacoes contidas nos registros de cada pa do rotor principal.

Nimero Configuracao
Ai 1 2 3 4 |56
de Série do fab N°
1010 -8 +2° | +2° | 42° | 43 | 0° | O°
1020 -3 +1° ] +1° | +1° | 0° | 0° | O°
2010 +7 20 20 | 2% |20 00° 0°
2020 +11 20 2% | 3% | -3°10° 0°

Para adaptagdo aerodindmica da pa a cabeca do rotor, ou seja, correcdo da trajetdria da
pa € autorizado a modificagc@o da regulagem do 5° e 6° tab (originalmente calado em 0°). Os
outros ndo devem ser alterados, porém deverdo ser sempre conferidos apds a instalacdo das
pds, pois os mesmos podem ter sido modificados anteriormente por acidente de um manuseio
errado ou por alguma impericia em balanceamentos anteriores.

Independente dos graus encontrados nos 5° € 6° fab, € essencial que os mesmos sejam
zerados para o inicio do balanceamento em um novo conjunto dindmico.

Utilizando as pas exemplificadas na Quadro 2, e os conceitos sobre Ai e
posicionamentos do conjunto da cabega do rotor principal mencionados anteriormente, pode-
se distribui-las, conforme Quadro 3.

Considerando que os componentes da cabeca estdo dentro das condi¢Oes aceitaveis pelo
manual, divide-se as posi¢coes AMARELO e PRETO, como mencionado anteriormente, as pas

com Ai negativo e na posicio AMARELO a p4 mais préxima da pé padrao.
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QUADRUO 3 - Distribui¢ao das pas no rotor principal

PA POSICAO CIBLAS
1010 PRETO 1
2010 AZUL 2
1020 RE 3
2020 4

Nas posicdoes AZUL e VERMELHO tem-se mais liberdade pela escolha das pds que
serdo instaladas pela disponibilidade de ajustes em links e tabs, sempre observando a
tendéncia de corre¢do de incidéncia dos tabs de 1 ao 4 que foi ajustado em fabrica. Os tabs
sdo numerados da ponta da pd para a raiz da pd, assim os fabs que sdo permitidos alteragdo
tem menor influéncia aerodindmica na pa por estarem mais préximos da raiz (Figura 43)

Apés selecionar e instalar as pds em suas devidas posi¢des, instala-se uma cibla na
ponta de cada pa para poder captar as informagdes de tracking (trajetéria) das pds em

funcionamento utilizando um estrobo. Sempre seguindo a ordem da Quadro 3.

FIGURA 44 - Tabs das pas da CRP do AS 365 K
Fonte: AUTOR, 2019
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4. ANALISES E RESULTADOS

4.1 - Balanceamento do rotor de cauda

Inicia-se o giro de manutencdo certificando que a NR (nimero de rotagdes) do rotor
traseiro estd em torno de 3664 RPM (rotagdes por minuto), apds isto, executa a leitura dos
dados apresentados pelo Analyzer, conforme apresentado na Figura 45.

Na Figura 45 é apresentada a imagem da tela do equipamento Analyzer (analisador)
com informacao de nivel vibratério na barra vertical a esquerda da imagem. As informacdes
de vibracao detalhada sdo divididas em Current (leitura atual) e Average (leitura média). No
balanceamento toma-se como referéncia os dados médios da leitura quando o “Err” (Erro)

estiver proximo a “0.00” para que o resultado ndo sofra outras influéncias.

Model Z8Z8 ProBalancey

RumI 1

"

Vibration

Current
RPH: 3660
IPS:8.687
Pha: 3:54

Average
RFM: 3660
IPS: @8.41
Pha: 3:351
Ervy:0.08

Hllllltllllillll

Reset | |
FIGURA 45 - Imagem da tela do equipamento Analyzer Acess 2020
Fonte: AUTOR, 2019

Aplicam-se os resultados do primeiro giro no grifico de balanceamento da Figura 46
contido no manual de manuten¢do da aeronave.

Os gréficos de correcdo tém a finalidade de sugerir reparacdes para determinados pontos
de desbalanceamento, afim de auxiliar o operador na execugdo da tarefa. O gréifico de
correcdo do rotor de cauda da aeronave AS 365 K € plotado inicialmente para identificar o
ponto de desbalanceamento, dividindo o plano do rotor em 12 partes como horas de um
relogio (fase hordaria — PHS) e com circulos igualmente espacados, do centro para a
extremidade, sinalizando a amplitude de vibragcao (Inch Per Second) com valor de 0,10 IPS
cada circulo. Em conjunto, para corre¢ao do desbalanceamento, trés eixos representam os trés

pontos de corre¢do do rotor (A, B e C). A partir destes eixos, retas paralelas, igualmente
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espacadas, sugerem correcdes de massa nos pontos de balanceamento. Cada reta a partir dos

eixos de referéncia, equivalem a 2 gramas a mais para se corrigir o desbalanceamento.
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FIGURA 46 - Grafico de correciao de balanceamento do RC do AS 365 K.
Fonte: AIRBUS, 2014.

Na Figura 47 € apresentada um grafico corrigido para ajuste do balanceamento que, ao
longo de véarios balanceamentos realizados, apresentou respostas mais eficazes na correcao
dos desbalanceamentos, desde que, utilizando-se da configuracdo de elementos sensiveis
citados anteriormente.

Apo6s diversos testes e aplicacdes, foi constatado que o grafico de balanceamento
contido no manual de manutencdo do fabricante (Figura 46), possui algumas imprecisdes de
fase e posicionamento de eixos dos pontos de corre¢do, que por vezes, sugere ajustes
ineficientes, tornando o processo de balanceamento mais complexo e despendioso. Assim
sendo, desenvolveu-se o grafico da Figura 47, baseado nos vetores que correspondem os
ajustes aplicados no rotor encontrados ao longo de vdrios testes. Podendo assim, corrigir a
angulacdo entre os pontos de corre¢do do balanceamento informada pelo fabricante. O grafico
corrigido j4 possui a configuracio necessaria para as leituras realizadas utilizando fotocélula e
o posicionamento dos pontos de correcio com otimizacdo de tempo de trabalho, como

observado na Tabela 1.
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FIGURA 47 - Grifico corrigido para ajuste do balanceamento do rotor de cauda
Fonte: AUTOR, 2019

O gréfico corrigido sugere uma corre¢do de adicdo de aproximadamente 5 gramas no
ponto “C” e 2 gramas no ponto “A” (ponto “M” na Figura 47), porém, para identificar a
sensibilidade do rotor em questdo (que pode se alterar de rotor para rotor), aplicou-se 2g no
ponto “C” e 2g no ponto “A”. No segundo giro, foi observado que o ponto de
desbalanceamento respondeu como o esperado, porém sendo necessario mais um ajuste de
massa no ponto “C”, trazendo a vibragdo para uma condi¢do de 0,06 IPS que se encontra

dentro dos limites estipulados pelo manual de manutencao.

TABELA 1- Balanceamento CRT

Giro PHS IPS CORRECAO
1° 3:51 0,41 A+2g/C +2g
2° 2:30 0,23 C +2g

3° 3:25 0,06 e
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4.2 - Balanceamento do rotor principal

Para captacdao dos dados do rotor principal instala-se um sensor magnético ou uma
fotocélula para fornecer a frequéncia (nimero de rotacdes) para a referéncia de fase (Figura
48), e esta expressa em horas de um rel6gio, como sendo a melhor forma de indicar um ponto
de desbalanceamento em um plano de 360°. O operador deve certificar que o captor
magnético possui uma folga de 1,25 mm # 0,25 mm do ferrolho excitador. (AIRBUS, 2014)

Dois acelerometros na cabine, um na tampa lateral esquerda do console central para
captacdo da vibrag@o na posicdo vertical Z (Figura 49) e um préximo a coluna 9° na direita do

helicéptero para captac@o da vibragdo na posi¢do lateral Y (Figura 50).

A/

FIGURA 48 - Captor magnético instalado no mastro do rotor principal e o ferrolho de
excitacao do captor.

Fonte: AUTOR, 2018
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FIGURA 49 - Acelerometro 991D1 na posicao vertical (Z)
Fonte: AUTOR, 2018

FIGURA 50 - Acelerometro 991D1 na posicao lateral (Y)
Fonte: AUTOR, 2018

O balanceamento dinamico do rotor principal é dividido em 4 fases de captagdo: Solo,
pairado, voo em PMC (Poténcia Maxima Continua) e voo em curva de 45°. Estas fases sdo
obrigatdrias e sequenciais, ou seja, o operador apenas poderd avangar para a proxima fase de
balanceamento caso o nivel vibratério da fase atual e anterior estiverem dentro do permitido

pelo manual de manutencao.
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O manual de manutencdo do AS 365 K atenta para condi¢cdes minimas para realizar as

leituras de vibracdes, e sdo elas:

e A aeronave deve estar aproada com o vento relativo, em um piso plano e com o freio
de estacionamento puxado quando em giro no solo;

e A velocidade do vento no local ndo deve exceder 27,78 km/h (15 nés);

¢ O peso da aeronave deve estar maior que 3800 kg.

e Quando em voo, as leituras devem ser realizadas com altura 1640 ft ou 500 m.

No Quadro 4 encontram-se os critérios de nivel de vibragao permitida pelo manual de

manutencao e o limite de ajuste em cada fase de captacgao.

QUADRUO 4 - Limites de cada fase de captacao.

ENVELOPE VIBRACAO AJUSTE
3 . TRACKING
DE MAXIMA MAXIMO
- PERMITIDO
OPERACAO PERMITIDA PERMITIDO
Miximo de 12
placas de
SOLO 0,2 IPS (Y) 6 mm
balanceamento por
punho.
Miximo de 12
placas de
PAIRADO 0,2 IPS (Y) 6 mm
balanceamento por
punho.
Maximo de + 8° por
PMC 0,2 IPS (Z) 20 mm
TAB.
Maximo de + 8° por
CURVA 45° 0,35 IPS (Z2) ===
TAB.

Em giro no solo e em voo pairado dentro do efeito solo o ajuste maximo permitido € 12

seja, 2 punhos da cabe¢a sempre permanecerdo sem pesos de balanceamento.

placas de balanceamento (Figura 51) em cada punho, em no maximo 2 punhos adjacentes, ou
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FIGURA 51 - Placa de balanceamento adicionada ao punho
Fonte: AIRBUS, 2014.

Nestas fases a informacgdo levada em consideracdo para o ajuste € a de vibracao lateral
(Y) que € obtida do acelerdmetro préximo a coluna 9°.

Quando algum ajuste € necessdrio em voo de PMC ou em curva 45° o manual de
manuten¢do permite ajustes de no maximo 8° positivo ou 8° negativo em cada um dos tabs
que sdo permitidos ajuste, ou seja, no tab 5 e 6. Como referéncia, o manual de manutengdo
informa que cada grau no fab representa aproximadamente 5 mm de diferenca de altura na

ponta da pd, para cima ou para baixo, conforme apresentado na Figura 52.

FIGURA 52 - Ferramenta de correcao do TAB
Fonte: BARROS; VARGAS; DOS REIS, 2014

Nestas fases de voo toma-se como referéncia para ajustes a vibracdo vertical (Z) que
serd captada pelo acelerometro instalado na lateral esquerda do console central.
Mesmo as informagdes de vibracdo vertical (Z), para giro no solo e pairado, e vibragao

lateral (Y), para voo em PMC e curva 45° ndo sendo utilizadas para a corre¢dao do
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desbalanceamento, ¢ importante que se tome dados destas em todas as fases. Isto dard
informacdes sobre as condi¢des da aeronave e em futuras pesquisas de panes, caso haja.

Em qualquer fase de ajuste, os links podem ser utilizados para o ajuste do tracking das
pas, menos o /ink amarelo como ja mencionado anteriormente.

As hastes de comando, de formato sextavado, que atuam na posi¢do do punho para
alterar o angulo da pa é chamada de Link. Como referéncia, o0 manual de manuten¢do informa
que cada flat (1/6 de volta) no link representa aproximadamente 6 mm de diferenga de altura
na ponta da pd, para cima ou para baixo. O ajuste no /ink deve ser cuidadosamente estudado
para corrigir desbalanceamentos em voo, por ter mais efetividade no conjunto da cabeca do
rotor.

O tracking permitido do Quadro 4 informa o limite midximo de distancia que pode
existir entre as pds em relagdo a pa referéncia (pa amarela). Para uma referéncia visual, a

medida de uma cibla padrao é de aproximadamente 6 mm.

4.2.1 - Balanceamento do rotor principal no solo

Na pratica de balanceamento, o primeiro ajuste deve ser do tracking (trajetéria) das pas.
Uma mudanca de trajetéria de uma pa causa vibracdes, pois altera o faseamento das pas ou
avango-e-recuo (a pa alta atrasa e a pad baixa avanca), que pode ser sentido como
desbalanceamento e levar o operador a um ajuste incorreto. No 1° giro o tracking e as
vibragdes foram captadas, porém apenas o tracking sofrerd ajustes. Partindo do principio que
as hastes de comando de passo sdo sextavadas, cada uma possui 6 flats. Assim, ajustaremos 2
flats de link subindo a pa azul e 1 flat descendo a pé preta, conforme apresentado na Tabela 2.

No 2° giro percebe-se que a vibragdo (Y) diminuiu, porém, as pas ja estdo com o
tracking dentro dos limites aceitdveis. A partir disto, pode-se iniciar o ajuste com placas de
balanceamento. Em seguida, aplicam-se os dados de fase hordria (PHS) e amplitude de
vibracdo (IPS) no grafico K da Figura 53, disponibilizado pelo manual de manutengdo para
encontrar 0 ajuste necessario para a corre¢cdo do balanceamento. O ajuste sugerido pelo
grafico seria adicionar aproximadamente 7 placas de balanceamento no punho vermelho. Por
experiéncia nesta prética, faz-se aproximadamente a metade do ajuste indicado para conhecer
a tendéncia do rotor (erro de fase e sensibilidade). No 3° giro, foi constatado com o resultado
do ajuste, que o rotor possui um erro de fase de “-1 h”, a partir desta informacao, um segundo
ajuste deve ser realizado, adicionando 2 placas no punho preto. Com isso, no 4° giro o rotor

principal j4 se encontrava balanceado no solo, habilitado para o primeiro voo pairado.
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Partindo do principio de que em cada ajuste de desbalanceamento que for executado,
independente de qual envelope de operacdo, todos os outros envelopes devem ser conferidos
para verificar se o ajuste alterou a amplitude de vibracdo ou tracking. Por este motivo,
realizou-se os giros nimero 5, 6 e 7, a fim de verificar se as leituras ainda se encontram

dentro dos limites satisfatorios.

TABELA 2 - Balanceamento do rotor principal no solo

Giro PHS  IPS TRACKING CORRECAO
||
1 1:58 0.47 L 21AZ/1] PR
|
2 1:45 0.33 _— I +4 VR
3 12:00 0.19 y . +2 PR
4 11:19 0.08 __ I ===
5 1057 011 2 ===
6 11:24 009 N ===
7 11:18 008 2 ===
+ Sur Rouge/Red .
- Sur Bleue/Blue.~
i 1 “, + Sur Noire/Black

+ Sur Bleue/Blue R e “= Sur JaunelYellow
1 R

- Sur Rnugemm:l____/ 4 L ;
5 XCREIN
/- 2 \ » + Sur Jaune/Yellow

"= Sur Noire/Black

3 /II, I} ' L .‘
h i3 ) | W
+ Sur Noire/Black", =\ - S - ‘l‘%}# "
- Sur JaunefYellow ", X ° ) 2 %‘ N
"\ <N X

,"
- :l LY I . i e
R ‘h}:f__'_q.r\ : ’/r Sur Rouge/Red

-~ Y LS l.x
- . % - Sur Bleue/Blue
+ Sur Jaune/Yellow e A -

- Sur Moire/Black * W i

8
_~#+ Sur Bleue/Blue
- Sur Rouge/Red

FIGURA 53 - Grafico de correcao da vibracao lateral (Y)
Fonte: AIRBUS, 2014.
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4.2.2 - Balanceamento do rotor principal do voo no pairado

A partir do 4° giro o primeiro voo pairado dentro do efeito solo foi realizado
encontrando um nivel vibratério dentro dos limites aceitdveis pelo manual, porém o tracking
encontrava-se com a pd preta desalinhada, conforme apresentado na Tabela 3. Para corregao,
foi aplicado 1/2 flat, ou seja, 1/12 de volta na haste de comando de passo, subindo a p4 preta.
Na Tabela 3 pode-se observar que a correcio do desalinhamento das pds no pairado
influenciou no nivel vibratério e no fracking das pas no solo, porém, nenhum ajuste foi
necessario por ainda se encontrar dentro dos critérios permitidos. Em voo pairado a aeronave
encontrava-se com 0.13 IPS, também dentro dos critérios permitidos, e assim, estando
habilitada para o voo em PMC.

E recomendado que, desbalanceamentos em voo pairado sejam corrigidos atuando nos
links, pois o mesmo tem melhor efetividade nesta condi¢io de operacao.

Assim como em giro no solo, os giros nimero 6 e 7 foram realizados para observar se
os ajustes executados em outros envelopes de operacgdo tiveram interferéncia no envelope de

Voo no pairado.

TABELA 3 - Balanceamento do rotor principal em voo no pairado

GIRO PHS  IPS TRACKING CORRECAO
4 428 017 W %21 PR
5 456 013 g —-— —
6 4:48 0.14  — . ——
7 442 013 @ gaame—. - —

4.2.3 - Balanceamento do rotor principal no voo em PMC

Como a aeronave estd saindo de manuten¢do e em voo de andlise de vibragao é
aconselhdvel que a velocidade da aeronave seja evoluida gradativamente para poder-se
observar a evolugdo do nivel vibratério. Por isto, apds o helicoptero habilitar-se para a leitura
em voo a frente, faz-se uma primeira avaliacdo dos parametros a aproximadamente 80 nos.
Neste caso, a aeronave encontrava-se em condi¢des de elevar a velocidade para a PMC

(Poténcia Méaxima Continua), conforme apresentado na Tabela 4. No 5° giro, apds os dados
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do pairado estar satisfatério, o voo em PMC encontrou 0.43 IPS e com o tracking das péas
desalinhado, conforme apresentado na Tabela 4. No Grafico de corre¢do em voo da Figura 54
observa-se que a correcdo do tracking € mesmo necessario para a correcao do nivel vibratério.
Aplicando os dados captados em voo o grafico sugere que seja aplicado 5° graus positivos na
pa preta e 3° positivos na pa azul. Os graus positivos tendem a baixar a p4, ou seja, a pa perde
altura em relacdo ao conjunto da cabeca do rotor principal. Parecido com o ajuste no link,
cada grau aplicado no Tab, representa aproximadamente 5 mm na ponta da pd, segundo o
manual de manutencdo.

Os ajustes sugeridos pelo gréifico de correcao podem ser divididos nos Tabs 5 e 6. Neste
caso, foi aplicado 3° no TAB 5 € 2° no TAB 6 da pa preta. E 2° no TAB 5 ¢ 1° no TAB 6 da pa
azul. Este ajuste foi para exemplificar que este modelo de aeronave tem baixa efetividade em
resposta de ajustes realizado nos Tabs, como pode-se constatar no 6° giro, onde houve uma
reacdo do rotor, porém ainda ndo o suficiente. Dessa forma, dobrou-se os ajustes sugeridos
pelo gréfico de correcdo, aplicando-se mais 4° positivos (divididos nos dois Tabs) na pd preta
e 4° positivos (divididos nos dois Tabs) na pa azul.

O 7° e ultimo giro, constata-se que, os ajustes realizados em voo, ocasionaram pequenas
oscilagdes nas leituras de solo e pairado, conforme apresentado nas Tabelas 2 e 3 sem que as
mesmas extrapolassem os critérios permitidos pelo manual. Sendo assim, o balanceamento do
voo em PMC € finalizado com nivel vibratorio de aproximadamente 0.08 IPS.

Ap06s o balanceamento satisfatério em voo, s@o captados dados do voo em curva de 45°
conforme apresentado na Tabela 5, onde a captacdo do tracking nao é solicitada pelo manual

e nenhum ajuste de corre¢do foi necessdrio devido ao baixo nivel vibratorio.

TABELA 4 - Balanceamento do rotor principal em voo de PMC

GIRO PHS  IPS TRACKING CORRECAO
—
5 516 043 — +5° PR/ +3° AZ
[
. S e o o
6 558 027 — +4° PR / +4° AZ

7 7:10 0.08 I




FIGURA 54 - Grafico de correcao da vibracao vertical (Z)
Fonte: AIRBUS, 2014.

TABELA 5 - Balanceamento do rotor principal em voo de curva 45°

GIRO PHS IPS TRACKING CORRECAO

4.3 - Espectro de vibracao

83

Todas maquinas rotativas sdao elementos mecanicos complexos e articulados. As pecas

que sofrem excitacdo podem oscilar, e essas, transmitir-se pelas articulacdes aos demais

elementos acoplados. O resultado é um complexo de frequéncias que caracteriza o sistema da

aeronave. Cada vez que uma peca altera suas caracteristicas mecanicas por desgaste ou trinca,

um componente de frequéncia do sistema serd alterado. Havendo alteracdo no acoplamento

entre as pecas, altera o coeficiente de transmissdo do sinal entre as pecas e, em consequéncia,
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a forma de frequéncia global do sistema. Folgas, defeitos ou desalinhamentos refletem-se na
alteracdo de frequéncias ou no surgimento de novas frequéncias.

O ensaio nao destrutivo por andlise de vibracdo é realizado interpretando e analisando
essas frequéncias, ou seja, as assinaturas espectrais. Esta assinatura deve ser observada depois
de realizado o balanceamento da aeronave em todos os envelopes de voo, assim como prevé o
fabricante em manual de manutengao.

De posse de uma base de dados iniciais, pode-se identificar futuramente, se existe
alguma deterioracdo acontecendo devido a algum dado se mostrar diferente. O espectro
também pode ser utilizado para identificar um problema no caso da dificuldade em deixar os
niveis vibratérios dentro dos valores estipulados pelo fabricante da aeronave. Com esta
ferramenta, pode-se identificar se o problema de desbalanceamento € oriundo apenas de
ajustes padrdes de trajetéria das pds, balanceamento do rotor ou se o real problema do
balanceamento estd em algum fator ndo aparente, como um nimero de rotagdo incorreto, um
eixo desalinhado, componente da suspensdo deteriorado, etc.

Para realizar uma correta leitura de espectro € preciso seguir as instru¢cdes do manual de
manutencdo da aeronave que diz que o acelerdmetro ou um velocimetro deve ser preso
verticalmente na montagem universal por um produto adesivo especifico ou parafusando seu
suporte no assoalho da cabine atrds do assento do piloto, posi¢do nomeada pela sigla “1P”.
Além deste, instalamos um acelerometro proximo a caverna 9° da aeronave, posi¢do nomeada
por “AFT” (a retaguarda) e um acelerdmetro para leituras de informacdo atrds do banco do
copiloto, nomeado de “2P” conforme apresentado na Figura 55. E importante certificar-se de
que o equipamento de medi¢do e os cabos de ligacdo dos acelerdmetros e captor magnético

estarao livres de interferéncias durante o voo.
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FIGURA 55 - Acelerometro modelo 991D1 e suas posicoes de instalacdo na aeronave

Fonte: AUTOR, 2019.
Um padrao no método de medicdo do espectro de vibracdo € regido pelo manual de

manutencao, que estipula que a aeronave deve estar nas seguintes condi¢des:

- Peso da aeronave: 3800 kg (8377 lbs) aproximadamente;
- As leituras devem ser feitas nas condi¢des de solo, em voo pairado dentro do efeito
solo e em voo nivelado estabilizado em PMC (140 Kts ou 260 Km/h aproximadamente, com

altura 1640 ft ou 500 m).

Para ler e analisar os graficos de espectro de vibracdo € necessdrio identificar os seus
componentes. No eixo vertical do grafico apresenta a amplitude de vibracao em IPS (Inch Per
Second) e no eixo horizontal as frequéncias expressas em RPM ou Hertz. Um quadro no canto
superior direito de cada grafico € destacado a informacdo dos eixos em que o cursor estd
localizado. Na Figura 56 observa-se um espectro de frequéncias plotado pelo Analyzer Aces

2020, realizando a leitura de dois acelerdmetros em voo de poténcia mdxima continua.



86

Exp AFT Ovr:0.635
0.50 B
. 0.40 3 X: 1400
§ 0.30 Y:0.5116
 0.20
= 0.10 - A ,
0.00 el '”’W/\~M\T/ \ J R - L T e 1
0 1000 2000 3000 4000 5000
RPM
Exp 1P Ovr:0.425
0.50 ;
+ 0.40 ; X: 1400
§ 0.30 /} Y: 0.3625
® 0.20
=010 \ :
0.00 = B B /' L. Ee—— - Oy T |
0 1000 2000 3000 4000 5000

RPM

FIGURA 56 - Espectro de frequéncia de PMC em IPS x RPM
Fonte: NICOLINI; QUINTELLA-DA-SILVA; ALVES, 2016.

Analisando essa “assinatura espectral” fica destacado alguns importantes pontos para
diagnoésticos de possiveis discrepancias: a frequéncia fundamental (350 RPM) encontra-se
com seu pico de vibragdo 1 Q abaixo de 0,10 IPS em AFT e 0,05 IPS em 1P; o maior pico do
grafico estd em 4 Q (1400 RPM) que possui valores de 0,51 IPS em AFT e 0,36 IPS em 1P
(estas faixas de amplitude de vibrag¢do sdo consideradas normais para operacdo deste modelo
de helicoptero).

O 1Q e 4Q citados anteriormente, sdo os principais indicadores de anormalidades na
aeronave, porém, demais harmodnicas da frequéncia fundamental, como: 2Q, 8Q e etc.,
também devem ser observadas, levando em consideracdo que uma alteracdo do grafico de
espectro de uma madaquina € possivelmente um indicativo de desgastes e/ou falhas em

potencial.

4.3.1 - Padrao para espectro de vibracao

Em andlises de espectro em que ndo se tenha um histérico da assinatura vibratéria
daquela respectiva aeronave ou quando o profissional executor ndo possuir experiéncia em
andlise de espectro daquele modelo de aeronave, criou-se um modelo genérico para servir
como dado comparativo para se investigar determinada discrepancia de amplitude em uma

respectiva frequéncia.
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Para este modelo de referéncia foram analisadas cinco leituras realizadas em aeronaves
do mesmo modelo com configuracdes de balanceamento semelhantes, para que o mesmo nao
interferisse nos resultados.

Todas as leituras foram realizadas apés uma grande inspecdo, como anteriormente
mencionada, onde as leituras analisadas neste trabalho sdo apenas na condi¢do de voo em
PMC (poténcia maxima continua) com a vibracdo nominal, ou seja, em torno de 350 RPM
(1Q) ajustada para aproximadamente 0,10 IPS (Z) e tracking das pdas alinhado dentro dos
parametros do manual de manutencdo.

A Figura 57 é o grafico da aeronave 5 na condi¢do de voo em PMC com o ponto de
tomada de dados na posicdo vertical (Z) analisado pelo software AvTrend Silver e editado

para destacar as frequéncias mais relevantes para este modelo especifico de aeronave.
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FIGURA 57 - Espectro de vibracao da aeronave 5 no software AvTrend Silver.
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; et al, 2018.

Assim como destacado nos pardgrafos 2.8 (Espectro de Fourier) e 2.9 (Caracteristicas
das vibracdes em helicOpteros), na Tabela 6 observa-se as amplitudes em IPS encontradas
para a frequéncia fundamental (1€2) e suas harmdnicas (}2Q, 2Q, 3Q, 4Q e 8Q)) destacadas na
Figura 57 acompanhadas por dados de amplitudes laterais (Y) e verticais (Z) de mais 4

aeronaves estudadas.
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TABELA 6 - Leituras de espectros de vibracao em voo de PMC
175 350 700 1050 1400 2800
Eixo 12Q 1Q 2Q 3Q 4 Q 8Q

AERONAVE

—_—

Z 0,034 0,061 0,005 0,013 0481 0,095

\S)

Z 0,032 0,058 0,061 0,061 0,67 0,183

W

Z 0,146 0,109 0,06 0,098 0466 0,117

N

Z 0,087 0,153 0,024 0,051 0,521 0,117

9,1

Z 0,107 0,139 0,031 0,118 0,535 0,066

Fazendo uma média de cada amplitude nas cinco aeronaves pesquisadas, obtém-se os

dados plotados na Tabela 7.

TABELA 7 - Média de espectro de vibraciao em voo de PMC

RPM 175 350 700 1050 1400 2800

Eixo 12Q 1Q 2Q 3Q 4 Q 8 Q

2

MEDIA
Z 0,08 0,10 004 007 053 0,12

Em posse desses dados um grafico genérico foi criado para servir como referéncia
quando ndo se possui valores anteriores de uma assinatura para comparacdo, conforme

apresentado na Figura 58.
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Média de Espectro

FREQUENCIA

FIGURA 58 - Média de espectro de vibracao em voo de PMC
Fonte: QUINTELLA-DA-SILVA; et al, 2018.

Como ja mencionado anteriormente, os valores de 4 €, apesar de se destacarem por
sua alta amplitude de vibracdo, é normal para este tipo de aeronave, partindo do principio que
as frequéncias multiplas dos nlimeros das pds (no caso do Douphin sdo 4 pas) sdo as que irdo
transmitir vibragdo para a estrutura da aeronave no eixo vertical (eixo que transmite vibragdes
de maior intensidade). Essa informacdo de média de leitura de espectro de vibracdo descartard

uma suspeita de alteracdo na frequéncia de 4 Q.

4.3.2 - Estudo de caso

Com base em estudos e andlises de comportamentos dos espectros de frequéncias da
aeronave AIRBUS AS 365K o fabricante da aeronave elaborou um cartdo de manutengdo para
permitir a localizac¢do rdpida dos defeitos na origem de suas vibracdes excessivas.

A interpretacdo dos resultados é feita comparando as leituras previamente obtidas
quando o nivel de vibracdo da aeronave era aceitdvel (isto é, leitura realizada ap6s a liberagdo
da aeronave depois de uma grande intervencao). Esta leitura deve servir como base de dados
para investigacdo de desgastes prematuros em componentes da aeronave.

Recomenda-se registrar apds a ultima leitura, informacdes especificas relevantes: peso
da aeronave, altura da leitura, velocidade da aeronave, ponto de ensaio, eixo de ensaio, data e

ndmero de série da aeronave.
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O diagndstico da vibragdo pode ser dado por andlise de graficos ou por anélise de uma
tabela de fontes e harmonicos, que identificam os possiveis locais e acdes corretivas para
solucionar o excesso de vibracao.

Na secdo 2.13 do capitulo 2 (Rotina de diagndstico) encontra-se um extrato traduzido
do cartdo de trabalho “05.53.00.232” do manual de manutencdo da aeronave AIRBUS AS
365K, contendo a frequéncia e em qual envelope de voo a aeronave se encontra, as possiveis
causas, as agdes a serem tomadas e as referéncias dos manuais que devem ser utilizados para
execuc¢do dos procedimentos corretivos.

A seguir, ¢ demonstrado uma aplicagdo da ferramenta de espectro de vibracdo na

identificacao de uma anomalia.

4.3.2.1 - Identificacao de descolamento da bucha do braco da estrela

No caso de uma utilizagdo correta e recorrente do espectro de vibragdo como ferramenta
de manutencdo preditiva, um hipotético descolamento da bucha do braco da estrela poderia
ser descoberto antecipadamente.

Seguindo a rotina de diagndstico, se for identificado uma alteragdo na frequéncia de 350
RPM (1Q Z — vertical) na condi¢do AFE (All Flight Envelope), ou seja, uma anomalia com
esta configuracdo deve ser considerada independente do envelope de voo que a aeronave se
encontrar. Enquadrando esta discrepancia no cartdo de trabalho “05.53.00.232” do manual de

manutencao, encontra-se algumas regides da aeronave para serem observadas:

» Condicdo dos Tabs

= Tab n°5 e n°6 com ajuste incorreto

= Mancal esférico laminado (MEL): as corre¢des no Link ndo dao o resultado
desejado

» Folga na rétula ou folga na bucha do braco da estrela (descolamento)

Os itens acima devem ser inspecionados e analisados, no caso em questdo, além de uma
verificacdo visual nas rétulas dos adaptadores de frequéncia e principalmente no corddo de
cola e nas buchas dos bragos da estrela. Outra forma de constatar alguma alteracdo desta
regido ¢ verificar a amplitude de vibragdo em 700 RPM (2 Q Y — lateral) na condi¢do AFE,
que segundo o cartdo de trabalho do manual de manutengdo, também € um indicativo de

anormalidades nesta regido.
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Este ensaio pode identificar um grave problema, ou a evolu¢do do mesmo, que € o
descolamento da bucha do brago da estrela. Este descolamento pode se iniciar com uma
simples trinca no cordao de cola e evoluir para uma perda no cordao de cola da bucha. Com
os esforcos presentes na cabeca do rotor principal durante o funcionamento do helicéptero,
uma falha na bucha da estrela pode resultar em sérios problemas na operacionalidade da
mdquina e consequentemente na seguranga de operacdo. Na Figura 59 é apresentado os trés
tipos de conjunto da bucha do brago da estrela e rétula do adaptador de frequéncia; sendo (1)

bucha do brago da estrela e (2) corddo de cola da bucha.

FIGURA 59 - Trés tipos de conjunto da bucha do braco da estrela e rétula do
adaptador de frequéncia. (1) Bucha do braco da estrela. (2) Cordao de cola da bucha.

Fonte: AIRBUS, 2014.

A Figura 60 apresenta o inicio de uma trinca no corddo de cola entre a bucha e o brago

da estrela.
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FIGURA 60 - Trinca no cordao de cola da bucha do braco da estrela.
Fonte: AIRBUS, 2014.

Na Figura 61 observa-se com maior detalhe a evolucdo da trinca do corddo de cola,

acarretando no descolamento da bucha.

FIGURA 61 - Descolamento da bucha do braco da estrela.
Fonte: AIRBUS, 2014.

A Figura 62 utilizou-se de uma escala graduada como referéncia para identificar e
confirmar o desalinhamento da bucha do braco da estrela como resultado do descolamento da

mesma.
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FIGURA 62 - Desalinhamento da bucha do braco da estrela apés perda do cordao de
cola.

Fonte: AUTOR, 2017.

No caso de alguma anormalidade ou suspeita, o manual de manutencdo direciona o
profissional para a execug¢do do cartdo de trabalho “62.20.00.601” e em complemento a este,
pode-se consultar o cartdo de trabalho “62.20.04.603” que descreve os procedimentos para

inspecao/verificacdo e critérios de reparo e sucateamento para cada modelo (part number) da

estrela.
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5. CONCLUSOES

Neste trabalho foram apresentadas técnicas de balanceamento aplicadas em um
helicoptero especifico e a importancia deste procedimento ser executado com o maximo de
exceléncia e com um minimo de tempo consumido. Para isto, foi necessdrio descrever os
procedimentos de uma rigagem dos comandos do rotor principal, assegurando que os
comandos gerados na cabine de pilotagem sejam transmitidos na mesma propor¢do para as
superficies de comando, influenciando diretamente no tracking das pas da aeronave.

Em seguida foi demonstrado um modelo de distribui¢do de pds, que visa deixar o rotor
de cauda o mais balanceado possivel em sua montagem estdtica, que, somado a aplicacdao do
griafico desenvolvido para corre¢do do balanceamento e adaptado para utilizacdo de
fotocélula, otimiza o processo de balanceamento dinAmico do rotor traseiro, permitindo baixar
a vibragdo para menos de 0,10 IPS em aproximadamente 3 giros.

Uma técnica de distribuicdo de pds também foi aplicada no rotor principal, utilizando
conceitos de variacdo do angulo de incidéncia das pas e a identificacdo da tendéncia de cada
pa com relacdo as peculiaridades existentes no conjunto mastro/cabeca da aeronave. Atitude
que resultard em um melhor alinhamento da trajetéria das pds, contribuindo diretamente para
a otimizag¢do dos processos de balanceamento em todas as fases de captacdo. A andlise de
vibragdo demonstrada, ainda possibilitou identificar erros de fase hordria do rotor e métodos
de correcdo do desbalanceamento que aumentam a eficacia dos ajustes. Aperfeicoando assim,
o processo de balanceamento do rotor principal da aeronave.

Para complementar o processo de andlise de vibra¢do foi demonstrada a utilizacdo da
andlise de espectro de vibracdo como ferramenta de identificacdo de desgastes prematuros e
falhas latentes em componentes do helicOptero, utilizando-se também, de um padrao médio de
assinatura vibratdria aplicada em casos de auséncia de histérico da aeronave a ser analisada,
procurando otimizar a manutencdo na busca de diagndsticos eficazes em menos tempo e
aumentar a seguranca da opera¢do com helicopteros.

O somatdrio de técnicas apresentadas neste trabalho possui resultados praticos na
otimizacdo do balanceamento completo da aeronave, visando demonstrar métodos e rotinas
que tornam a manutencdo e os ajustes mais eficazes, ou seja, em menos tempo, capaz de
predizer problemas e programar manutencdes pontuais, trazendo seguranca € economia na

operacdo com helicopteros.
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