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RESUMO

HelicOpteros sdo amplamente utilizados no transporte aéreo de curto alcance por conta de
sua versatilidade operacional. A decolagem e aterragem verticais, bem como a sua elevada
velocidade e capacidade de voo pairado, torna-o um veiculo extremamente agil e adequado
especialmente ao atendimento de ocorréncias médicas. Algumas adaptacbes podem ser
necessarias para atender casos especificos, como por exemplo, um incubadora neonatal & uma
maca aeromédica. Neste contexto, 0 presente trabalho apresenta uma analise estrutural de um
suporte de incubadora neonatal destinada ao uso aeromédico e a sua validagdo como um item
possivel de ser empregado dentro da aeronave modelo AgustaWestland AW119 Koala. O
equipamento é projetado com intuito de oferecer um meio de fixagdo rapido e seguro para a
incubadora de modo que possa ser rapidamente instalado e desinstalado da aeronave sem a
utilizacdo de ferramentas especificas por parte da equipe médica. Na andlise é realizado o
calculo da margem de seguranca para os fixadores do equipamento, e a analise estrutural do
equipamento por meio da utilizacdo de elementos finitos, usando fatores de carga seguindo a
norma RBAC/FAR 27.561 (FAA, 2023). Os resultados das analises demostram a viabilidade
da modificacdo e a validagcdo do equipamento perante as normas pertinentes, e posicdo do
conjunto dentro do envelope de voo da aeronave.

PALAVRAS-CHAVE: aeromédico, elementos finitos, carregamentos, fatores de seguranca.
ABSTRACT

Helicopters are widely used in short-range air transport because of their operational
versatility. The vertical take-off and landing, as well as its high speed and hovering capability,
make it an extremely agile vehicle and especially suitable for attending medical occurrences.
Some adaptations may be necessary to meet specific cases, such as a neonatal incubator to an
aeromedical stretcher. In this context, the present work presents a structural analysis of a
neonatal incubator support intended for aeromedical use and its validation as a possible item
to be used inside the AgustaWestland AW119 Koala aircraft. The equipment is designed to
provide a fast and secure means of attachment for the incubator so that it can be quickly installed
and uninstalled from the aircraft without the use of specific tools by the medical team. In the
analysis is performed the safety margin calculation for the equipment's fasteners, and the
structural analysis of the equipment through the use of finite elements, using load factors
following the RBAC/FAR 27.561 standard (FAA, 2023). The results of the analysis
demonstrate the feasibility of the modification and the validation of the equipment against the
relevant standards, and the position of the assembly within the flight envelope of the aircraft.

KEYWORDS: aeromedical, finite elements, loads, safety factors.



LISTA DE SIMBOLOS

v = Coeficiente de Poisson;

#f = Quantidade de fixadores;

Cr = Fator de carregamento critico;

E = Modulo de elasticidade;

FF = Fitting factor;

Fsu = Carregamento de ruptura ao cisalhamento;

Ftu = Carregamento de ruptura a tragdo;

g = Aceleracdo da gravidade;

L1 = Distancia do CG até o ponto de fixagdo (XCG, YCG ou ZCG);
L2 = Distancia transversal entre ponto de fixacdo (X ou Y);
m = massa do conjunto;

Psr = Carga em cisalhamento aplicada sobre os fixadores;
Pts = Carga em tracdo aplicada sobre os fixadores;



LISTA DE SIGLAS

ANAC = Agéncia Nacional de Aviacéo Civil,
CG = Centro de Gravidade;

FAA = Federal Administration Aviation;
FAA = Federal Aviation Regulations;

GW = Gross Weight (Kg);

IS = Instrucéo Suplementar;

MEF = Método dos Elementos Finitos;

MOC = Means of Compliance;

MS = Margem de seguranga;

RBAC = Regulamentos Brasileiros de Aviacao Civil,
STA = Station (mm);

TCDS = Type Certificate Data Sheet;



LISTA DE FIGURAS

Figura 1 — Esquema de montagem do suporte da incubadora junto & maca e incubadora.

Figura 2 — Eixos horizontais travados pelo batente de nylon do suporte da incubadora.

Figura 3 — Eixo vertical travado pelo retentor de % de volta do suporte da incubadora.

Figura 4 — Pontos de referéncia da aeronave AW119 Koala.

Figura 5 — Analise das tensdes com carregamento na direcdo DOWN.

Figura 6 — Analise das tensdes com carregamento na dire¢do SIDE.

Figura 7 — Analise das tensdes com carregamento na direcao UP.

Figura 8 — Anélise das tensdes com carregamento na diregdo AFT.

Figura 9 — Andlise das tensGes com carregamento na direcdo FWD.

Figura 10 — Envelope de voo longitudinal com posicionamento do equipamento de suporte da
incubadora e incubadora neonatal (esquerda) e envelope de voo lateral com posicionamentodo

equipamento de suporte da incubadora neonatal (direita).



LISTA DE TABELAS

Tabela 1 — Fatores de carga

Tabela 2 — Propriedade dos materiais usados neste projeto

Tabela 3 — Valores de margem de seguranca (M.S) para os fixadores do suporte da incubadora.
Tabela 4 — Valores de margem de seguranca (M.S) para parafusos NAS1351.
Tabela 5 — Valores de margem de seguranca (M.S) para parafusos MS24694.

Tabela 6 — Valores de margem de seguranca (M.S) para porcas MS21042.
Tabela 7 — Valores de margem de seguranca (M.S) para parafusos NAS1351.
Tabela 8 — Valores de margem de seguranca (M.S) para retentores % de volta.

Tabela 9 — Valores de margem de seguranca (M.S) para rebites MS20427.



SUMARIO

1. INTRODUGAD. ...ttt ettt sttt st 11
2. O PROJETO AERONAUTICO ..ot 11
2.1, ALIONAVE EMPIEJAUA ... .ccvveveeieiteeieeie s e ste et e e s e e este et e st e e e e araesreeaesnaesreeeeas 11
2.2. INCUDAAOrE NEONALAL.........eeieieieiiee e e 12
2.3. Suporte da incubadora e Sua fIXaGa0 ..........ccccvereiieiiiii 13
2.4. Tramites de homologag&o junto ao drgéo regulamentador............cccccoeevriiiincninee 14
2.5. Materiais Para 8BrONAULICA.........cuevruerieieierie ettt 14
2.6. CaITEGAMENTOS ...ttt b bbb e nn e 15
2.7. Método dos elementos FINITOS.........cceiiiiiiiiese e 16
3. METODOLOGIA. ...t e e rae e e nnee e e 17
3.1. Composicgéo de peso e centro de gravidade do equipamento instalado.................... 17
3.2. Margem de seguranca para analise estrutural dos fixadores ..........c.ccccocevvvvvrivinnnns 18
3.3. MateriaiS ULIIIZAOO0S. ........ooeeieeiecie et eas 18
3.4. Modelagem comMpPULACIONAL..........cc.ooviiiiiiiiiee e 19
4, RESULTADOS ...ttt st e et snae e e nnae e e naee e e 20
4.1. ANALISE A0S FIXAUAOTES. ... ecveerieieieciecie sttt r e reereene e 23
4.2. Envelope de VOO da 8BIONAVE ..........cccoviiiiiieie et 24
5. CONCLUSAO. ..ottt 25
REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS ..ottt ssesssenes 26
APENDICE Aottt 28

APENDICE Bi....ooooeoeoe oo e e e e e e e et et e e et et e et et e e et et e s et e e et e e e s et e e s e e e et e e er e e es et ee e e e erane 29



1. INTRODUCAO

A industria aeronautica destaca-se por buscar sempre a exceléncia em seu desenvolvimento
e aprimoramento constante, de modo que parametros cruciais para a dindmica de um voo
estejam sempre em consonancia com o projeto ideal de uma aeronave e seus subsistemas.
Torna-se assim crucial que o projeto de uma aeronave ou equipamento que a compde preze
sempre pela seguranca de sua operacao, reducdo de peso e volume, aeronavegabilidade e demais
parametros pertinentes a aviacao e a industria aeronautica.

As aeronaves, entre elas, as aeronaves de asas rotativas, popularmente conhecidas como
helicopteros, tém chamado a atencdo do meio aeronautico por conta de sua versatilidade
operacional, haja visto a ampla procura de 6rgdos governamentais por meios de transportes
aéreos que disponham de capacidade aeromédica e capacidade de atuacdo como uma plataforma
de seguranca aérea e dissuasdo estratégica. Helicopteros, adequadamente adaptados a estas
novas condicOes operacionais, provam ser a plataforma correta para o desempenho destas novas
funcdes no teatro de operagdes atual. A decolagem e aterragem vertical, caracteristicas
presentes na esmagadora maioria de modelos de helicdpteros, bem como a sua elevada
velocidade e capacidade de voo pairado, tornam este, um veiculo extremamente agil e adequado
ao atendimento de ocorréncias médicas, policiais e transporte de pessoal. No caso de algumas
aeronaves destinadas ao emprego aeromédico existe a possibilidade de instalacdo de
equipamentos médicos unicos, destinados a atender ocorrénciasmédicas de natureza especifica,
ampliando suas operacOGes. Nestes casos algumas adaptacfes podem ser necessarias,
necessitando o desenvolvimento de projetos aeronauticos personalizados.

Neste contexto, o presente trabalho tem por objetivo apresentar e analisar um suporte
estrutural previamente projetado, que visa conectar, por meio de engates rapidos, uma
incubadora neonatal a uma maca aeromédica equipada em uma aeronave do modelo
AgustaWestland AW119 Koala, atendendo as normas pertinentes. Trata-se de uma analise de
caso real, que esta sendo desenvolvido por uma empresa aeronautica gaucha.

Além da andlise estrutural do equipamento € necessario que a pe¢a proposta atenda a
determinados requisitos de seguranca, aeronavegabilidade, peso e balanceamento para que
esteja apta a ser instalada no interior da aeronave, sobre a maca médica. A peca devera suportar
esforcos em suas direcBes verticais, horizontais e laterais e deverd também sercomposta por
fixadores adequados a sua montagem, bem como materiais que visem fornecer as propriedades
mecanicas desejadas ao projeto.

2. OPROJETO AERONAUTICO

Nesta secdo sdo apresentadas as informacOes da aeronave, da incubadora, da maca
aeromédica, e do dispositivo objeto de estudo, que cumprira a funcao de suporte da incubadora.
Além das informagdes destes equipamentos, sdo apresentados 0s requisitos obrigatorios e
desejaveis para o projeto aeronautico. Por fim, sdo apresentadas informagfes complementares,
gue norteiam o estudo, como tramites de homologacao, carregamentos,materiais, e métodos de
calculo.

2.1. Aeronave empregada
A aeronave escolhida para a instalacdo do suporte de incubadora e demais itens que

compBem a configuragdo EMS (Emergency Medical Service), € o modelo AW119 Kx da
Leonardo Helicopters. O modelo é uma aeronave monomotor leve, propelida por um dnico
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motor Pratt & Whitney Canada PT6B-37A, capaz de propulsionar a aeronave a velocidade de
243 km/h em voo de cruzeiro. O peso (vazio) da aeronave é de 1,483 Kg e seu peso maximo de
decolagem é de 2,850 Kg. A aeronave possui capacidade de transporte para 2 tripulantes e 6
passageiros, porém este numero pode ser alterado conforme a configuracdo interna escolhida
para a aeronave, que poderd priorizar o atendimento e transporte aeromédico em detrimento do
transporte de pessoal em sua configuragdo com mais lugares disponiveis. (LEONARDO
HELICOPTERS, 2022)

As configuracGes aeromédicas de arranjos internos possiveis para a aeronave sdo duas:
Quatro assentos para passageiros e uma Unica maca posicionada a esquerda da cabine de
passageiros e tripulacdo de dois ocupantes; dois assentos para passageiros centralizados e duas
macas posicionadas a esquerda e a direita da aeronave e tripulacdo de dois ocupantes. A
aeronave conta com duas portas deslizantes em suas laterais para acesso a cabine de tripulantes
e espaco interno capaz de acomodar uma gama de equipamentos de suporte a vida.

2.2. Incubadora Neonatal

O modelo de incubadora neonatal escolhido € o modelo IT-158 TS da fabricante FANEM,
destinada ao transporte de prematuros de baixo peso ou recém-nascidos com graves
enfermidades. Suas dimensdes sdo de 56,5 cm de largura, 102 cm de profundidade e 88,3 cm
de altura. Seu peso total com acessorios agregados é de 100,03 Kg (Suporte da incubadora =
6,34 Kg; Incubadora = 86,70 Kg; Paciente = 7,00 Kg). (FANEM, 2009).

Figura 1 — Esquema de montagem do suporte da incubadora (1) junto a maca aeromédica (3) e
incubadora (2).

Fonte: o proprio autor.

Dentro da aeronave, adaptada a configuracdo aeromedica para quatro passageiros e uma
maca médica, a incubadora devera ser encaixada ao suporte da incubadora que por sua vez
estara conectado a maca do helicoptero. Conforme a necessidade apresentada, a incubadora
devera ser conectada a maca por dispositivos de engate e desengate rapido, sem necessidade
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de uso de ferramentas especificas (Figura 1). Para tal, o suporte da incubadora sera utilizado
com intuito de realizar a interface de fixacdo entre incubadora e maca.

2.3. Suporte da incubadora e sua fixacéo

O suporte da incubadora e o seu sistema de fixacdo estdo instalados na maca aeromedica
original da aeronave. Este dispositivo é o objeto de andlise deste estudo, e encontra-se em
desenvolvimento pela AEROMOT Aeronaves e Motores. O Suporte tem a funcéo de criar uma
provisdo de montagem rapida para uma incubadora modelo 1T-158-TS. A fixagdo do suporte,
feita por chapas de aco dobradas 4130, € realizada utilizando os cintos de seguranca presentes
na propria maca. O suporte & acomodado na superficie plana da maca, e utiliza os orificios
originais do manipulo de transporte da maca para bloquear movimentos nos eixos de voo
longitudinal e transversal da aeronave. Para este bloqueio, 4 batentes de nylon ligados ao
suporte da incubadora realizam este travamento (Figura 2).

Figura 2 — Eixos horizontais travados pelo batente de nylon do suporte da incubadora.

Fonte: o proprio autor.

A placa principal do suporte possui duas pecas em perfil U dobradas em chapa de a¢o 4130
em cada uma de suas extremidades. Suportando a massa da incubadora, ha duas pecas de
aluminio fixadas no interior do perfil U.

Para limitar o movimento na direcdo superior (vertical), existem 4 retentores de ¥4 de volta
aeronduticos (Figura 3), ligados a um suporte metalico, que travam a incubadora na posi¢édo
através de sua estrutura de protecéo.

Figura 3 — Eixo vertical travado pelo retentor de ¥ de volta do suporte da incubadora.
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Fonte: o proprio autor.

2.4. Tramites de homologacao junto ao 6érgao regulamentador

Conforme a legislacdo da ANAC (Agéncia Nacional de Aviacdo Civil) e do ministério da
salde, para que uma aeronave seja homologada para emprego em operacdes aeromédicas e de
transporte hospitalar, seus equipamentos médicos deverdo também ser homologados pela
ANAC. A portaria n® 2048 de 2002 do ministério da saude estabelece a classificacdo dos tipos
de ambulancia, sendo o tipo E, as aeronaves empregadas no transporte aeromédico.

TIPO E — Aeronave de Transporte Médico: aeronave de asa fixa ou rotativa
utilizada para transporte inter-hospitalar de pacientes e aeronave de asa rotativa
para acOes de resgate, dotada de equipamentos médico homologados pelo
Departamento de Aviacdo Civil —- DAC. (BRASIL, 2002)

O processo de homologacéo do suporte da incubadora deve passar pela comprovacao de suas
capacidades estruturais, mediante a realizacdo de analises estruturais através da utilizacdo do
método de elementos finitos. A partir da analise realizada, o relatério de analise estrutural
podera ser redigido e deve descrever as fundamentacdes da fixacdo estrutural do equipamento
aplicado na modificacdo, neste caso, 0 suporte da incubadora, bem como apresentar o
cumprimento dos requisitos de acordo com 0 MOC (Means of Compliance) para os fixadores e
pecas estruturais utilizadas na modificacdo, de acordo com os requisitos afetados, com base no
RBAC/FAR 27. (FAA, 2023).

Os locais de instalagdo dos equipamentos ndao devem interferir nos comandos de voo e néo
devem ser expostos a uma grande variacdo de temperatura, para além do intervalo estabelecido
pelo fabricante.

Além da elaboragdo do relatorio estrutural, para a certificagdo da estrutura projetada junto
ao orgdo regulamentador, um relatério de peso e balanceamento deve também ser elaborado
com objetivo de definir e apresentar um peso de decolagem estabelecido ap0s a instalacdo da
modificacdo e a nova posicdo do centro de gravidade. O relatério deve mostrar 8 ANAC que
as alteragdes ndo excedem o peso ma&ximo permitido e que a nova posicdo do centro de
gravidade, ndo compromete a aeronavegabilidade da aeronave.

2.5. Materiais para aeronautica

Os materiais comumente utilizados na aviacdo geral dividem-se as entre ligas de aluminio,
as ligas de titanio e os materiais compositos. Este Ultimo grupo abrange uma grande variedade
de materiais e consiste, basicamente, na juncdo de ao menos dois materiais para que oresultado
seja a obtencdo de um produto final com caracteristicas estruturais especificas, a fim de se
atender a uma determinada funcionalidade. Os exemplos de materiais compdsitos usualmente
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utilizados na aviacdo sdo a fibra de vidro, a fibra de carbono, a fibra de aramida, entre outros.

Os materiais utilizados s&o escolhidos com base em suas propriedades mecanicas
especificas, que conciliam baixo peso a uma alta resisténcia mecanica especificas aliados
também a alta resisténcia a corrosdo. Estas caracteristicas conferem a aeronave a resisténcia
mecanica necessaria para resistir as altas cargas mecéanicas decorrentes de um voo e
possibilitam a construcdo de uma aeronave mais leve se comparadas a uma aeronave construida
com materiais mais pesados, propiciando uma maior economia de combustivel e
consequentemente, elevando sua autonomia e capacidade de carga.

Um fator a se frisar, principalmente em relacéo as ligas de aluminio, é o seu baixo custo e
boas caracteristicas de trabalho, como por exemplo, sua boa usinabilidade, boa forjabilidade e
boa estabilidade dimensional, quesito essencial & aviagdo. As ligas de titdnio por sua vez,
possuem um custo mais elevado com relagéo as ligas de aluminio, o0 que acaba restringindo o
seu uso as aplicacbes onde ha a necessidade de altas resisténcias mecanicas e leveza.

Para determinadas aplicaces, ligas de aco também sdo empregadas na aviacdo na forma de
fixadores e componentes empregados sob condigdes severas de carga e temperatura, Como por
exemplo, na fabricacdo de estruturas de trens de pouso. Em uma aeronave de asas rotativas
adaptada a funcdo EMS, ligas de aco sdo utilizadas na construcao de suportes metalicos que
visam fixar equipamentos médicos a estrutura da aeronave, visto que ligas de aco sdo mais
baratas que ligas de aluminio e ndo comprometem o peso total da aeronave pois sdo utilizadas
em menor quantidade

2.6. Carregamentos

Uma aeronave esta sujeita a variados esfor¢os que atuam nas direcdes vertical, laterais e
longitudinais da aeronave. O principal esfor¢o atuante em uma aeronave € o seu proprio peso,
que incide na direcdo vertical com sentido para baixo, em dire¢do ao solo. Em uma aeronave
do tipo asa fixa, este esfor¢co seré oposto a sustentacdo gerada pelas asas e pela fuselagem da
aeronave. A sustentacdo gerada pela aeronave, por sua vez, se torna possivel gracas a poténcia
gerada pelo seu propulsor, que projetara a aeronave a uma determinada velocidade e, como
produto do angulo de ataque das asas com relacdo ao fluido, do perfil aerodinamico da asa, da
densidade do fluido e da area de superficie da asa, gerara a sustentacdo necessaria para manter
a aeronave em voo. Como resultante do deslocamento da aeronave no ar, um arrasto
aerodindmico também é gerado e devera ser contraposto pela poténcia do propulsor.

Uma aeronave de asas rotativas esta sujeita aos mesmos esforcos de uma aeronave de asas
fixas. De acordo com a norma RBAC/FAR 25.337 (FAA, 2023), uma aeronave de asas rotativas
deve ser projetada para suportar fatores de cargas de manobras entre -1,0g € 3,5 g.

De acordo com a norma RBAC/FAR 27.341 (FAA, 2023), cargas referentes as rajadas de
vento também devem ser consideradas e sdo calculadas considerando rajadas de vento verticais
de 9,14 m/sem condi¢bes de velocidades criticas, considerando a aeronave na condicéo
pairada (movimentos verticais) e em condic¢des de avanco.

Os requisitos de resisténcia das estruturas empregadas sao especificados em termos de cargas
limite (as cargas maximas a serem esperadas em servigo) e cargas finais (cargas limite
multiplicadas por fatores de seguranca prescritos). A analise estatica da instalacdo considera
exclusivamente os efeitos das cargas inerciais sobre a massa dos equipamentos. Para a
fundamentacéo dos calculos, as cargas causadas pelos fatores de carga maximos especificados
nos regulamentos sao calculadas quando estes atuam sobre a massa de cada unidade instalada
na aeronave. Os coeficientes de carga estdo descritos na Tabela 1.
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Tabela 1 — Fatores de carga segundo normativa.

LOADING
LOADING TYPE | DIRECTION
1-LIMIT -F.S 3- ULTIMATE 4 - SPECIAL 5—-CRITICAL VALUE

FWD - - 16.00
EMERGENCY DOWN - - 20.00
LANDING SIDE - . - - 8.00
(27.561 amdt.32) (0] - - 4.00

AFT - - 1.50

FWD - - -

DOWN 3.50 5.25 5.25
MANEUVERING

SIDE - - - -
(27.337 amdt.0) 1.50

upP 1.00 1.50 1.50

AFT - - -

FWD 1.06 1.59 1.59

DOWN 0.36 0.55 0.55
GUST

SIDE - - - -
(27.341amdt.0) 1.50

up 0.36 0.55 0.55

AFT - - -

Fonte: (FAA, 2023)

De acordo com a norma RBAC/FAR 27.561 (FAA, 2023), os valores de carregamento
criticos para pousos de emergéncia sdo valores finais e ndo devem ser ponderados por um fator
de seguranca adicional. Contudo, no intuito de projetar um equipamento com um fatorde
seguranca considerado seguro ao 6rgdo regulamentador, o fator de seguranca de 1,5 sera
aplicado as tensdes maximas para cada caso de acordo com a norma RBAC/FAR 27.303 (FAA,
2023).

Conforme a Tabela 1, os valores para 0s carregamentos criticos a serem considerados séo
os valores apontados para aterragens de emergéncia, pois este é considerado o pior caso a ser
enfrentado por uma aeronave durante o seu funcionamento: 16g para frente (FWD), 20g para
baixo (DOWN), 8g para os lados (SIDE), 4g para cima (UP) e 1,5g para baixo (DOWN). Estes
valores sdo usados para determinar a carga incidente nos suportes de equipamentos médicos e
elétricos na cabine de passageiros e seus fixadores.

A estrutura devera estar apta a suportar tais condi¢es sem deformacdes acima de seu regime
elastico ou danos permanentes a sua construcdo, de acordo com a norma RBAC/FAR 27.305
(FAA, 2023), e sendo assim, em qualquer carga aplicada até as cargas limite, a deformacéo do
equipamento ndo deve interferir em seu funcionamento seguro.

2.7. Método dos elementos finitos

O método dos elementos finitos é uma abordagem especialmente Gtil no que diz respeito a
concepcao do projeto de uma aeronave. Permite estimar dimensdes de interesse baseado em
valores de tenséo, deslocamento e deformacéo desejados.

A andlise numérica, realizada por meio do método dos elementos finitos, € um método ja
consolidado e de amplo emprego na industria aeronautica. Quando adequadamente empregado,
reduz a necessidade de construcdo de um modelo experimental, ainda que para determinados
casos, a construgdo de um modelo experimental seja também necessaria para corroborar 0s
resultados obtidos.
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O MEF possui aplicacdes extremamente abrangentes que vdo desde seu uso na analise
estrutural de elementos aeronauticos a analise realizada na simulacdo térmica em um circuito
eletronico. E consenso que o método, incorporado em algoritmos computacionais ainda nos
anos 60 abreviou em anos o desenvolvimento de setores industriais vitais, diminuindo o custo
e 0 tempo do desenvolvimento de novos produtos.

De forma geral, 0 método pode ser dividido em seis passos (Bhatti, 2005):

I. Desenvolvimento das equagdes dos elementos;
ii. Discretizagdo do dominio da solu¢cdo em uma malha de elementos finitos;
iii. Montagem das equacdes do elemento;
iv. Introducéo das condicGes de contorno;
v. Solucdo para as incognitas nodais;

3. METODOLOGIA

A metodologia empregada neste trabalho é composta de duas etapas. Em um primeiro
momento sdo avaliados 0 peso e centro geométrico do conjunto, as margens de seguranca dos
fixadores segundo norma, os materiais as serem empregados na analise. Por fim, é apresentada
a metodologia da andlise estrutural por elementos finitos.

3.1. Composicao de peso e centro de gravidade do equipamento instalado

A determinacdo da composicao do peso e do centro de gravidade do equipamento instalado
tem por objetivo definir o peso de decolagem final da aeronave bem como a posicao do centro
de gravidade da aeronave, atualizado com as alteracbes decorrentes da instalacdo de
equipamentos. As alteracbes ndo devem exceder 0 peso maximo permitido para a aeronave
assim como o seu centro de gravidade devera operar dentro dos limites operacionais aprovados
para 0 modelo de aeronave conforme o TCDS (Type Certificate Data Sheet) dos helicopteros
elegiveis para utilizacéo.

A andlise de peso é realizada através da analise em software CAD 3D, verificada por
pesagem realizada pelo requerente e registrada no registro de peso e balanceamento daaeronave
apos a implementacdo da alteracdo. O centro de gravidade é determinado de acordo com a
definicdo FAA Rotorcraft Flying Handbook (FAA, 2000). Para esta determinagdo, é
considerado o ponto de referéncia (lateral e longitudinal) da aeronave definido no manual do
fabricante, de modo a definir a distancia do ponto de referéncia a todos os componentes
instalados na aeronave através do software CAD 3D. Da mesma maneira, a massa de cada
componente instalado também é determinada para que cada respectivo momento de inércia de
massa possa ser calculado.

Figura 4 — Pontos de referéncia da aeronave AW119 Koala.

STA 3280

3054
3773

2090
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S_I"“ 9830

Fonte: (AGUSTAWESTLAND AW119Kx THF).
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Com os dados de momentos de inércia disponiveis, define-se entdo o momento de inércia
resultante (considerando o peso de decolagem da aeronave somado ao peso dos equipamentos
instalados) e o centro de gravidade lateral e longitudinal através da divisao do momento de
inércia resultante pela massa total registrada.

3.2. Margem de seguranca para analise estrutural dos fixadores

Para a andlise dos fixadores, sdo consideradas as cargas equivalentes aos fatores criticos de
carga inercial, multiplicadas pela massa definida e aplicadas sobre o centro da massa do
equipamento. O CG (Centro de Gravidade) do conjunto formado pelo suporte da incubadora é
obtido através do software CAD, a partir do qual € posicionado perpendicularmente em relacéo
as suas faces de fixacdo e de acordo com a posicdo de cada uma. Para a analise de tensdo dos
fixadores, o braco de alavanca é considerado devido a posi¢cdo do CG ponderada pelas distancias
entre os pontos de fixacao.

Considera-se a margem de seguranca (M.S.) como um fator de ajuste, conforme RBAC/FAR
27.625 (FAA, 2023). Para medir estas cargas, é adotado a equacao 1, conformelS N° 21-021
(ANAC, 2014):

A5 @

Sendo F o nimero de fixadores presentes na estrutura analisada, Fr, 0 carregamento de maior
valor entre o carregamento de ruptura a tracéo e ao cisalhamento, Pr, 0 carregamento de maior
valor entre os carregamentos de tensdo e cisalhamento aplicados aos fixadores e FF o fator de
ajuste (fitting factor) considerado na norma.

3.3. Materiais utilizados

O material selecionado para a confeccéo do suporte da incubadora foi 0 ago 4130, escolhido
por conferir alta resisténcia mecanica aliado a boa tenacidade, sendo também um aco bastante
utilizado em aplicacBes aeroespaciais. O aco 4130 foi escolhido em detrimento ao aluminio
devido ao seu baixo custo em relacdo a este e a ndo necessidade de se obter um baixo peso do
conjunto visto que o suporte da incubadora ndo possui grandes dimensdes que acarretariam em
um grande aumento de sua massa. O aluminio, porém, também foi utilizado para compor outras
pecas do conjunto mesmo que em menor quantidade. A liga selecionada foi a 7075 T6, por
possuir alta resisténcia mecéanica e resisténcia a corrosdo. Foi escolhida por aliar estas
qualidades descritas a uma baixa densidade de massa em relagdo ao aco, o que confere a liga
um baixo peso comparado ao peso que a mesma peca possuiria caso fosse confeccionada pelo
aco 4130, por exemplo. As propriedades destes materiais sdo apresentadasna Tabela 2.

Tabela 2 — Propriedade dos materiais usados neste projeto.
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Propriedades do ago 4130 Propriedades do aluminio 7075 T6
Limite de escoamento 4,6e+08 N/m*2 Limite de escoamento 5,05e+08 N/m*2
Limite de resisténcia a | 5,6e+08 N/m*2 Limite de resisténcia a | 5,7e+08 N/m*2
tracao: tracao:
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Moddulo elastico: 2,05e+1 N/m*2 Moddulo elastico: 7,2e+10 N/m*2
Razao de Poisson: 0,285 Razao de Poisson: 0,33

Densidade massica: 7.850 kg/m*3 Densidade massica: 2.810 kg/m"3
Madulo de | 8e+10 N/m*2 Modulo de | 2,69e+10 N/m*2
cisalhamento: cisalhamento:

Fonte: (SILVA; MEI, 1988)
3.4. Modelagem computacional

Para a analise estatica das partes estruturais do trabalho proposto, é utilizado o método dos
elementos finitos. Com o MEF, pode-se considerar as condi¢des de contorno nos pontos de
fixacdo do equipamento, a massa do objeto analisado, sua geometria de fixagéo, a ligacdo de
pontos rigidos (rebites/parafusos) e os contatos das superficies. Os elementos de fixacdo serdo
suprimidos nesta analise e 0 modelo 3D é entdo simplificado para que a malha gerada seja mais
precisa. As tensdes no MEF sdo analisadas de acordo com o critério Von Mises e o fator de
seguranga € calculado levando em consideracdo o ponto de tensdo méxima na estrutura.

Apbs finalizar a topologia final durante o projeto conceitual dos itens que compdem o
suporte da incubadora, etapa preliminar da analise proposta neste trabalho, desenvolveu-se 0s
modelos para os itens no software CAD Solidworks, e a partir desta etapa, a analise de
elementos finitos foi realizada. A anélise numérica foi realizada com modelos fisicos idénticos
aos concebidos nos projetos, tanto em massa quanto geometricamente.

A andlise em elementos finitos, também realizada no software Solidworks foi realizada
considerando-se que a estrutura de suporte esta fixada por meio cintos de seguranca, presentes
na maca aeromédica da aeronave, e que limitam o movimento do conjunto na direcdo superior.
Os elementos utilizados na discretizacdo do dominio das chapas do suporte da incubadora séo
elementos de casca triangulares lineares de 3 nés.

No local onde as chapas planas e as chapas dobradas séo fixadas por meio de elementos de
fixacdo a outras chapas e ao elemento de aluminio, foram consideradas ligac6es rigidas entre
estes (Contato por cola). A massa total da incubadora foi aplicada por meio de coordenadas ao
seu centro de gravidade correspondente e a carga inercial do conjunto foi aplicada como uma
forca de gravidade externa, onde para cada direcdo avaliada, um fator de multiplicagcéo foi
aplicado a aceleracdo da gravidade (9,82 m/s"2) visando atender aos requisitos de seguranca da
RBAC/FAR 27.561 (FAA, 2023), de forma que 0 equipamento suporte os esforcos mecanicos
aplicados na simulacdo numérica sem falhar.

As direcOes consideradas para a aceleracdo da gravidade na simulacdo numérica,
relacionam-se com os eixos lateral, longitudinal e vertical da aeronave, considerando-se a
posicao de instalacdo do suporte da incubadora dentro do helicoptero.

O critério escolhido para a analise da estrutura foi o critério de falha de Von Mises, o qual
avalia a falha por inicio de escoamento segundo a energia de distorcdo (desviadora) presente na
estrutura. Para as diferentes situacdes de carregamento, a sensibilidade de malha foi aferida de
modo que os valores de tensdo analisados em um ponto critico da montagem, convergissem a
medida que o nimero de elementos utilizados na simulagdo aumentasse. Os graficos de tensdo
pelo nimero de elementos encontram-se no Apéndice B.



4. RESULTADOS

Para o primeiro caso considerado, aplicou-se o vetor de aceleracdo gravitacional
perpendicularmente ao plano horizontal do suporte para baixo de modo que o carregamento
registrado em pousos emergenciais na direcdo INFERIOR (20,00 g) pudesse ser avaliado,
conforme normativa apresentada na Tabela 1. Para este caso, a incubadora, que possui na parte
inferior de sua estrutura 4 pinos guia, é suportada e limitada em seus movimentos horizontais
pelas duas barras de aluminio 7075 T6, furadas com 4 furos que balizam os pinos guia até a
posicdo final da incubadora no suporte. Nota-se que a estrutura ndo é tdo requisitada
estruturalmente haja visto que abaixo do suporte esta localizada a maca da aeronave, que com
sua superficie superior, sustenta toda a chapa de suporte da incubadora. A tensdo maxima
verificada na estrutura é de 10,38 MPa no ponto indicado na Figura 6, abaixo do limite de
escoamento do material das chapas e das pecas de aluminio, sendo assim, para esta
configuracdo, a estrutura esta apta a suportar estes esforcos.

Figura 5 — Anélise das tensdes com carregamento na direcdo INFERIOR.

von Mises (N/mm”2 (MPa))
1,038e +01
.,: 9,339 +00
- 8301e+00
. 7,263e+00
_ 6,226e+00
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L 4,151e+00

_ 3,113e+00

©Max:|1,038e +01 I 2,075 +00

1,0382+00

1,189%-04

Fonte: o proprio autor.

No segundo caso considerado, o vetor de aceleracdo gravitacional aplicado lateralmente ao
plano do suporte de modo que o carregamento registrado em pousos emergenciais na direcao
LATERAL (8,00 g) pudesse ser avaliado. Para este caso, como no caso anterior para a diregéo
PARA BAIXO, a incubadora também é limitada em seus movimentos horizontais pelas duas
barras de aluminio 7075 T6. A tensdo méxima verificada na estrutura é de 9,16 MPa, no ponto
indicado na Figura 7, abaixo do limite de escoamento do material das chapas de aco e dos
elementos de aluminio, estando a peca apta aos esfor¢os que sera submetida.

Figura 6 — Analise das tensdes com carregamento na dire¢cdo LATERAL.
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Fonte: o proprio autor.
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No terceiro caso considerado, aplicou-se o vetor de aceleracdo gravitacional
perpendicularmente ao plano horizontal do suporte para cima de modo que o carregamento
registrado em pousos emergenciais na direcdo SUPERIOR (4,00 g) pudesse ser avaliado. Neste
caso, porém, a incubadora fixa-se ao suporte por meio de 4 retentores de ¥4 de volta parafusados
ao suporte que limitam o movimento da incubadora na direcdo vertical para cima.O suporte por
sua vez, fixa-se na maca aeromeédica por meio dos cintos de seguranga presentes na propria
maca e, desta forma, as condi¢des de contorno estdo aplicadas nos pontosonde as tiras do cinto
mantém o suporte junto a maca e onde a incubadora é fixada ao suporte por meio dos retentores
de ¥4 de volta, como visto na Figura 8. A tensdo maxima verificada na estrutura é de 58,67 MPa,
indicada na Figura 8, abaixo do limite de escoamento da chapa de ago que compde o suporte.

Figura 7 — Andlise das tensfes com carregamento na dire¢do SUPERIOR.

wvon Mises (M/mm*2 (MPa))
5,867 +01
'_ 5,281e+01
. 4,6%e+01
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Fonte: o préprio autor.

No quarto caso considerado, o vetor de aceleracdo gravitacional é aplicado
longitudinalmente ao plano do suporte de modo que o carregamento registrado em pousos
emergenciais na direcdo TRASEIRA (1,50 g) pudesse ser avaliado. Para este caso, a incubadora
é limitada em seus movimentos horizontais pelas duas barras de aluminio 7075 T6. A tenséo
méaxima verificada na estrutura é de 11,77 MPa, no ponto indicado na Figura 9, abaixo do limite
de escoamento do material das chapas de ago e dos elementos de aluminio, estando a peca apta
aos esforgos que serad submetida.
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Figura 8 — Andlise das tensGes com carregamento na direcdo TRASEIRA.
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Fonte: o proprio autor.

No quinto caso considerado, o vetor de aceleracdo gravitacional é também aplicado
longitudinalmente ao plano do suporte de modo que o carregamento registrado em pousos
emergenciais na direcdo FRONTAL (16,00 g) pudesse ser avaliado, como no caso anterior para
a direcdo TRASEIRA. A tensdo maxima verificada na estrutura é de 128,0 MPa, no ponto
indicado na Figura 10, abaixo do limite de escoamento do material das chapas de aco e dos
elementos de aluminio, estando a peca apta aos esforcos que sera submetida

Figura 9 — Andlise das tenses com carregamento na direcdo FRONTAL.
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Fonte: o proprio autor.
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Os dados analisados mostram que o minimo valor de fator de seguranca obtido ¢ de 3,5 para
a direcdo FRONTAL. Como nestes casos ja se consideram a cargas majoradas pelos fatores de
seguranga, é possivel concluir que, o modelo de suporte pré-concebido cumpre os requisitos da
norma RBAC/FAR 27 (FAA, 2023), tendo ainda espaco para melhorias. Identificou-se nesta
primeira analise que os raios de concordancia podem ser modificados de modo a melhorar a
distribuicdo de tensdes ao longo da chapa.

4.1. Analise dos fixadores

Para a analise das tensdes e cisalhamento nos fixadores analisados, a massa considerada
para o conjunto total foi 100,043 kg, composta de:

e Suporte da incubadora (6,343kg);
e Incubadora (86,7kg);
e Paciente (7kQ).

Para a analise destes fixadores, um fator de ajuste de 1,15 foi considerado conforme
RBAC/FAR 27.625 (FAA, 2023).

Os valores calculados para os fixadores utilizados na montagem do suporte da incubadores
estdo apresentados na Tabela 3.

Tabela 3 — Valores de margem de seguranca (M.S) para os fixadores do suporte da
incubadora’.
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ORIENTACAO FWD DOWN SIDE upP AFT
Cr 16 20 8 4 1,5
NAS1351 46,7 - 94,4 - 507,6
MS24694 SERIES 0,9 0,5 2,8 6,6 19,3
. MS21042 SERIES 1,6 1,1 4,3 9,6 27,2
TENSAO
NAS1351 SERIES 14,5 11,4 30 61 164,2
1/4 DE VOLTA 4,3
MS20427 LS 3,9 2,9 - 18,5 51
NAS1351 o 4,4 - 9,7 - 56,2
MS24694 SERIES 3,4 - 7,9 - 46,3
MS21042 SERIES - - - - -
CISALHAMENTO
NAS1351 SERIES - 2,1 6,7 14,5 -
1/4 DE VOLTA - - - - -
MS20427 21,2 16,8 43,4 87,9 236

Fonte: o proprio autor.

As margens de seguranga (M.S) foram calculadas considerando o nimero total de fixadores
existentes na estrutura. Analisando os dados apresentados, € possivel concluir que,
relativamente as cargas de tracéo e de cisalhamento dos fixadores e respeitando as quantidades
de fixadores indicadas como quantidade minima de acordo com a norma RBAC/FAR 27.625
(FAA, 2023), a estrutura cumpre com 0s requisitos do RBAC/FAR 27

1 Os valores de cisalhamento e de tensdo ndo apresentados na tabela 4, ndo contribuem efetivamente

sobre as dire¢Bes as quais foram desconsiderados.



(FAA, 2023). Os demais valores de margem de seguranca, quantidade de fixadores por modelo
e carregamento de ruptura a tracdo e ao cisalhamento para os parafusos do suporte da
incubadora encontram-se no Apéndice A.

4.2. Envelope de voo da aeronave

O envelope de voo do CG da aeronave refere-se aos parametros operacionais e capacidades
de um modelo de aeronave especifico, levando em consideracdo a massa dos componentes
instalados na aeronave e a sua propria massa. O envelope de voo do CG estabelece os limites
fisicos de distribuicdo de cargas na aeronave de forma a manter pesos e o0 centro de gravidade
da aeronave dentro dos limites especificados pelo fabricante.

A Figura 10 apresenta a posicao do suporte da incubadora e incubadora dentro do envelope
de voo da aeronave configurada para o peso maximo de decolagem e atesta que para estes
dois casos, a incubadora e seu suporte ndo comprometem a aeronavegabilidade do helicoptero.

Figura 10 (Gross Weight x Longitudinal Station) — Envelope de voo longitudinal do CG com
posicionamento do equipamento de suporte da incubadora e incubadora neonatal (esquerda) e
envelope de voo lateral do CG com posicionamento do equipamento de suporte da incubadora
e incubadora neonatal (direita).
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GW [kg]

o
=5

3,392m
2850 kg 3,580 m

3,280m 2850ke

2531kg

3,284m
2160kg
3,457 m

1812k 2528

1725kg

300m  3100m  3200m  3300m 3400m 3500m  3600m  3,700m

STA [m]

3200 kg -0,05m
2850kg

0,05m
2850 kg

-0,06m
2450 kg

GW [kg]

0,06m
2450kg

-0,06m
1725kg

010m -008m -006m -004m -0,02m 0Q00m 002m

STA [m]

Fonte: o proprio autor.
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5. CONCLUSAO

No presente trabalho foi possivel avaliar a constru¢cdo de um suporte de incubadora e
mensurar 0s seus parametros estruturais de forma a certificar que o modelo atendesse as normas
aeronauticas pertinentes. Ademais, a construgdo do suporte para a incubadora permite que a sua
montagem na maca aeromedica da aeronave seja feita mediante a utilizacdo dos cintos de
seguranca da prépria maca e a montagem da incubadora em seu suporte seja feita através da
utilizagdo dos 4 retentores ¥4 de volta instalados no suporte. Estas modificacfes permitem que
0 conjunto seja instalado rapidamente e sem a necessidade de utilizacdo de ferramentas
especificas.

Observou-se também, que o suporte, ao ser submetido aos esforcos recomendados na norma
RBAC/FAR 27.561 (FAA, 2023), provou-se estruturalmente seguro visto que para nenhum
resultado registrado na simulacdo numérica, a maxima tensdo registrada na estrutura
ultrapassou o limite de escoamento dos materiais utilizados na constru¢cdo do modelo,
mantendo-se assim, um coeficiente de seguranca maior que 1,5 para todos 0s casos testados,
conforme determinado pela RBAC/FAR 27.303 (FAA, 2023).

O suporte da incubadora provou-se estruturalmente apto de acordo com a regulamentacéo
aerondutica e suficientemente pratico para utilizacdo aeromédica. O seu conjunto provou
também estar contido dentro do envelope de voo do modelo de aeronave escolhido, ou seja, sua
instalacdo tanto na posicao longitudinal quanto lateral, ndo compromete a aeronavegabilidade
do helicéptero. Porém, apesar se ndo estar no escopo deste estudo baseado puramente na norma
apresentada, visto a natureza de aplicacdo do equipamento, julga-se importante realizar uma
andlise de rigidez do suporte para avaliar a magnitude dos deslocamentos que poderiam causar
aceleracOes indesejadas no paciente. Para isto, sugere-se no futuro complementar o estudo com
uma andlise estatica de deslocamentos, e uma andlise dindmica para verificar possiveis
excitacdes criticas que podem amplificar ainda mais os deslocamentos.

Para trabalhos futuros, propde-se ainda a experimentacao de outros materiais na construgédo
do suporte da incubadora a fim de que sua massa final seja diminuida sem atenuar a sua
resisténcia e aumentar exponencialmente o seu custo final. Além disso, a chapa que une a
estrutura do suporte pode ser revisitada e seu desenho alterado de modo que furos possam ser
feitos em sua geometria com intencdo de reduzir a massa final do conjunto.
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APENDICE A

Valores de margem de seguranga, quantidade de fixados por modelo e carregamento
de ruptura a tracdo e ao cisalhamento para os parafusos do suporte da incubadora.

Tabela 4 — Valores de margem de sequranca (M.S) para parafusos NAS1351.

NAS1351 SERIES
CARGA
. TENSAO CISALHAMENTO
DIRECAO Cr
Ftu Pts Fsu Psr
Hf M.S #f M.S
[Ibf] [Ibf] [Ibf] [Ibf]
FWD 16 | 8 | 4534 661,5 46,7 8 2720,4 3530,1 4,4
DOWN 20 | - - - - - - - -
SIDE 8 | 8| 4534 330,7 94,4 8 2720,4 1765,1 9,7
up 4 | - - - - - - - -
AFT 1,5 | 8 | 4534 62,0 5076 | 8 2720,4 331,0 56,2
Fonte: o proprio autor.
Tabela 5 — Valores de margem de sequranca (M.S) para parafusos MS24694.
MS24694 SERIES
CARGA
- TENSAO CISALHAMENTO
DIRECAO Cr
Ftu Pts Fsu Psr
Hf M.S | #f M.S
[Ibf] [Ibf] [Ibf] [Ibf]
FWD 16 | 12 | 2500 13708,7 0,9 12 | 1500 3530,1 3,4
DOWN 20 | 12 | 2500 17135,9 0,5 - - - -
SIDE 8 |12 | 2500 6854,3 2,8 | 12| 1500 1765,1 7,9
up 4 |12 | 2500 3427,2 6,6 - - - -
AFT 1,5 | 12 | 2500 1285,2 19,3 | 12 | 1500 331,0 46,3
Fonte: o proprio autor.
Tabela 6 — Valores de margem de sequranca (M.S) para porcas MS21042.
MS21042 SERIES
CARGA
- TENSAO CISALHAMENTO
DIRECAO Cr
Ftu Pts Fsu Psr
#f M.S | #f M.S
[Ibf] [Ibf] [Ibf] [Ibf]
FWD 16 | 12 3470 13708,7 1,6 - - - -
DOWN 20 | 12 3470 17135,9 1,1 - - - -
SIDE 8 | 12 3470 6854,3 4,3 - - - -
UP 4 | 12 3470 3427,2 9,6 - - - -
AFT 1,5 | 12 3470 1285,2 27,2 - - - -

Fonte: o préprio autor.




Tabela 7 — Valores de margem de sequranca (M.S) para parafusos NAS1351.

NAS1351 SERIES
CARGA
- TENSAO CISALHAMENTO
DIRECAO Cr
Ftu Pts Fsu Psr
Hf M.S #f M.S
[Ibf] [Ibf] [Ibf] [Ibf]
FWD 16 | 4 | 6550 1470,9 14,5 - - - -
DOWN 20 | 4 | 6550 1838,6 11,4 4 | 3930 4412,7 2,1
SIDE 8 | 4| 6550 735,4 30,0 4 | 3930 1765,1 6,7
up 4 | 4| 6550 367,7 61,0 4 | 3930 882,5 14,5
AFT 1,5 | 4 | 6550 137,9 164,2 - - - -
Fonte: o proprio autor.
Tabela 8 — Valores de margem de sequranca (M.S) para retentores ¥4 de volta.
RETENTORES % DE VOLTA
CARGA
~ TENSAO
DIRECAO Cr
Ftu Pts
Hf M.S
[Ibf] [Ibf]
FWD 16 - - - -
DOWN 20 - - - -
SIDE 8 - - - -
upP 4 4 700 457,2 4,3
AFT 1,5 - - - -
Fonte: o proprio autor.
Tabela 9 — Valores de margem de sequranca (M.S) para rebites MS20427.
MS20427 SERIES
CARGA
_ TENSAO CISALHAMENTO
DIRECAO Cr
Ftu Pts Fsu Psr
Hf M.S | #f M.S
[Ibf] [Ibf] [Ibf] [Ibf]
FWD 16 | 40 | 439 3133,2 3,9 40 | 263 411,8 21,2
DOWN 20 | 40 | 439 3916,5 2,9 40 | 263 514,7 16,8
SIDE 8 - - - - 40 | 263 205,9 43,4
upP 4 | 40| 439 783,3 185 |40 | 263 102,9 87,9
AFT 1,5 | 40 | 439 293,7 51,0 | 40 | 263 38,6 236,0

Fonte: o préprio autor.

APENDICE B

Neste apéndice sdo apresentados os resultados do estudo de malha.

Gréafico 1 — Valores de tensdo (MPa) x N° de elementos para direcio FRONTAL (esquerda) e
direcdo LATERAL (direita).
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Fonte: o proprio autor.

Gréafico 2 — Valores de tensdo (MPa) x N° de elementos para diregio DOWN (esquerda) e
direcdo BACK (direita).
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Fonte: o proprio autor.
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