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RESUMO

Este trabalho tem como objetivo avaliar a viabilidade da elaboracdo de um protétipo de sistema
avidnico capaz de identificar impactos mecanicos em aeronaves de asas rotativas (helicdpteros),
comumente utilizadas em operacdes militares e policiais em ambientes hostis. A deteccdo do impacto
pode ser identificada devido a vibracdo dispersada pela energia transmitida na fuselagem da aeronave,
uma vez identificada, a vibracdo € analisada e interpretada e por meio de uma interface € transmitida
ao piloto e tripulantes tais informac6es, imprescindiveis para a seguranca do voo. Para isso empregou-
se o software Vibration Meter, Vibrometer, Photon Il e Matlab para captagdo, anélise e producéo dos
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dados de vibracdes da célula das aeronaves: Eurocopter monomotor turbo-eixo AS350 B2 Esquilo,
possuidor do motor Turbomeca Arriel 1D1 e da aeronave bimotora Eurocopter AS365 N2 Dauphin,
equipada com dois motores turbo-eixo 1C2 do mesmo fabricante. Para analise de vibracdo do GMP
(Grupo Motopropulsor) foi utilizado a ferramenta especial, Bruel & Kjaer Integrating Vibration
Meter, Type 251, S/N 2617813. Ap0s a interpretacdo dos dados obtidos foi possivel concluir a
viabilidade da identificagdo de vibragdes anormais nas aeronaves de asas rotativas, sua importancia
para seguranca de voo e na manutencdo preditiva, preventiva e corretiva.

Palavras-chave: Aeronave de asas rotativas, Impacto de alta energia, Vibragao.

ABSTRACT

This work aims to evaluate the feasibility of developing a prototype of an avionic system capable of
identifying mechanical impacts in rotating-wing aircraft (helicopters), commonly used in military and
police operations in hostile environments. The detection of the impact can be identified due to the
vibration dispersed by the energy transmitted in the fuselage of the aircraft, once identified, the
vibration is analyzed and interpreted and, through an interface, such information, essential for flight
safety, is transmitted to the pilot and crew. . For that, the software Vibration Meter, Vibrometer,
Photon Il and Matlab were used to capture, analyze and produce the vibration data of the aircraft cell:
Eurocopter single-engine turbo-axis AS350 B2 Esquilo, with the engine Turbomeca Arriel 1D1 and
the twin-engine aircraft Eurocopter AS365 N2 Dauphin, equipped with two 1C2 turboshaft engines
from the same manufacturer. For the vibration analysis of the GMP (Motopropulsor Group), the
special tool, Bruel & Kjaer Integrating Vibration Meter, Type 251, S/ N 2617813 was used. After
the interpretation of the data obtained, it was possible to conclude the feasibility of identifying
abnormal vibrations in aircraft. rotating wings, their importance for flight safety and predictive,
preventive and corrective maintenance.

Keywords: rotary wing aircraft, high energy impact, vibration.

1 INTRODUCAO

Em aeronaves de asas rotativas (helicopteros) notam-se algumas peculiaridades que saltam
aos olhos guando o tema manutencdo € abordado. A manutencdo no meio aeronautico é primordial
para manter a aeronavegabilidade das aeronaves e para garantir a seguranca de voo. A aviacdo é um
transporte que prioriza redugdo de tempo, ou seja, adiantar um percurso onde seria demorado por via
terrestre ou nautica. O meio de transporte aéreo € um sistema complexo e critico quando se fala em
seguranca. Na atividade de manutencdo aeronautica, que visa manter a aeronavegabilidade das
aeronaves, apresenta atividades com requisitos considerados decisivos, no qual um desvio de
funcionamento ou procedimento pode resultar em sérias consequéncias a todos envolvidos no
processo. Os requisitos basicos para a atividade aérea incluem a prote¢do ao ser humano, ao meio
ambiente e dos recursos materiais (Oliveira, 2018).

O componente principal da estrutura do helicoptero € a fuselagem que serve como plataforma
dos sistemas do helicoptero, a tripulacdo e aos passageiros e, ainda, a carga. E toda fuselagem deve
ter um formato aerodinamico dimensionado para uma melhor relacdo sustentacdo/velocidade.
(Machado et. al, 2011).
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Geralmente em sua constituicdo sdo empregados varios materiais, como: aluminio, ago
inoxidavel, colmeia de aluminio (Honeycomb), fibra de vidro, liga de aluminio, duraluminio e
materiais compostos como o Makrolon e Kevlar que devem suportar a diferentes esforcos durante a
operacao da maquina voadora, além de serem leves e resistentes (Machado et. al, 2011).

Estes componentes estruturais sdo dimensionados para suportar a determinado tipo de
esfor¢cos como tenséo, torgao, cisalhamento ou uma associagdo de esforgos estruturais combinados,
0s quais sdo comumente conjugados a uma trelica que ampara as cargas finais, em que na maioria
das vezes 0s membros estruturais suportarem esforgcos de tensdo ou compressdo, ao inves de flexdo o
que contribui para a fragilidade contra coques mecanicos de alta energia, a exemplo de choques
derivados de projeteis de arma de fogo e aos casos de colisdes com aves (Machado et. al, 2011).

O perigo aviario € um problema crescente para a industria aeronautica. O avido ganhou um
papel importante ndo s6 para passageiros e trafego de carga, mas também em diversas operagdes
militares. Consequentemente colisdes entre aeronaves e aves sdo preocupantes em todo o mundo
pelos custos envolvidos, diretos e indiretos, e ainda pela seguranca de passageiros e tripulagdes. O
sucesso de operagOes aéreas militares muitas vezes &€ comprometido pelo mesmo problema
(Mendonga, 2009).

Ao associar os fatores estruturas, ao emprego operacional da maquina, e sua evolucdo,
podemos atestar que atualmente sdo capazes de elevar diversos pesos, operam em situagdes adversas
gracas a sofisticados equipamentos optronicos e aviénico de controle de navegacdo e proporcionam
uma interacéo e adaptacgéo na area militar com os modernos e sofisticados armamentos, caracteristicas
essas imaginaveis aos seus primeiros idealizadores (Machado et. al, 2011). Contudo, nem todas as
aeronaves utilizadas pelas forcas publicas contem protecdo contra choque de alta energia, blindagem
ou sdo adaptaveis a tal.

Coloca as aeronaves asas rotativas pelas forcas publicas como uma ferramenta ideal para as
operacdes policiais, de busca e salvamento, de defesa civil e de transporte de executivos, devido a
sua ampla flexibilidade, atuando como apoio principal nas ocorréncias de alta complexibilidades,
situadas muitas vezes em ambientes hostis (Machado et. al, 2011).

Assim, mudam-se 0s eventos e permanecem a importancia da utilizacdo dessas maquinas nas
mais diversas circunstancias de controle da desordem social. Os helicdpteros destacam-se como uma
das principais ferramentas utilizadas pelas forcas policiais brasileiras, atuantes em ambientes hostis
anadlogos aos de guerra, porém sdo raras as maquinas que possuem uma estrutura- célula- e um
eletrbnica adaptados a este cenario (Machado, 2012).

Os avancos diarios na microeletrdnica somados a realidade da seguranca publicam em areas

de risco braseiras com a omissdo do Estado aos Direitos Humanos, trouxeram davidas a respeito da
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questdo das operagBes ofensivas versus as defensivas; promovendo uma possivel vulnerabilidade das
aeronaves as defesas antiaéreas combinados com os altos custos unitarios das aeronaves que podem
levar a uma reavaliagdo das prioridades tradicionais para as aeronaves ndo adaptada a realidade de
seus empenhos (Minayo, 2006).

O problema poderia ser minimizado com a instalagdo no painel de instrumentos da aeronave
de um equipamento preventivo, que antecipe a identificagdo de um problema mecanico, estrutural ou
elétrico antes que um desses sistemas perda sua eficiéncia de voo. O aumento exponencial dos custos
em tecnologias aeroespaciais que elevam o preco das aeronaves na ordem de milhGes de dolares,
muitas vezes ndo vem acompanhado do verdadeiro prop6sito de cada aeronave, o que pode inviabiliza
em um futuro préximo o nimero de aeronaves disponiveis, e até a disposicdo de engaja-las em
combate, conforme o agravamento da desordem social.

Dessa maneira, destaca-se a importancia deste trabalho cujo objetivo é avaliar a viabilidade
da elaboracdo de um protdtipo de sistema aviénico capaz de identificar impactos de alta energia
contra aeronaves de asas rotativas (helicopteros), comumente utilizadas em operacfes militares e
policiais em ambientes hostis, tendo como objetivo especifico analisar as vibracdes presentes na
fuselagem da aeronave e as derivadas de impactos de alta energia atraves de simula¢des no laboratorio

de vibragéo.

2 METODOLOGIA

Foi realizado uma reviséo bibliografica de obras acerca do assunto, estudos dos manuais mais
recentes cedidos pelo fabricante, inspecGes referentes ao funcionamento do motor e a analise da
vibracdo das aeronaves empregadas.

Para isso, associou-se a literatura cientifica encontrada, com as publica¢Ges técnicas dos
fabricantes junto ao emprego dos softwares Vibration Meter, desenvolvido pela Netigen, que utiliza
a escala Richter ML para estabelecer seus padrdes de captacdo e Vibrometer que adota uma escala
desenvolvida pela United States Geological Survey que mapeia 0s picos de aceleracdo e velocidade
em uma escala de intensidade similar & escala de Mercalli. Os softwares foram instalados em um
microcomputador conjugado a uma plataforma adaptada para a captacdo e analise dos dados de
vibracdes da célula das aeronaves, Eurocopter monomotor turbo-eixo AS350 B2 Esquilo, possuidor
do motor Turbomeca Arriel 1D1 e da aeronave bimotora Eurocopter AS365 N2 Dauphin, equipada
com dois motores turbo-eixo 1C2 do mesmo fabricante.

Para analise e afericdo de vibracdo do GMP (Grupo Motopropulsor) foi utilizado a ferramenta
especial, Bruel & Kjaer Integrating Vibration Meter Type 251, S/N 2617813, calibrada e certificada
em 11/10/2018 pelo fabricante, configurada na posi¢do de RMS MAX/ 1 Segundo, por Peak, junto
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ao acelerdmetro Bruel & Kjaer, tipo 8324 desenvolvido para monitoramento vibragfes constantes em
ambientes muito quentes e/ou umidos e empoeirados, atuando na faixa de frequéncia 1 Hz - 10 000
H, faixa de temperatura - 196 °C a + 480°C, sinal de saida 1 pC / ms, classe de protecdo IP67,
devidamente instalado na base de apoio fixacdo do coroa de parafusos entre os modulos 3 e 4 do
motor e paralelo aos sensores de temperatura e fogo no motor, estando a Aeronave AS350 B2 com a
manete de vazdo de combustivel na posi¢do Iddle em solo, com NR (rotacéo do rotor principal) em
300 rpm, e ao final, realizou-se a Engine Power Check — EPC (verificagdo de poténcia do motor) em
voo, com intuito de analisar se seus parametros de funcionamento estdo de acordo com 0s
especificados pelo fabricante.

As captacdes das vibracOes da célula das aeronaves estudadas foram feitas durante voo sobre
bairros adjacentes da Cidade de Belo Horizonte e em solo durante giro de Manutenc¢ao no Aeroporto
de Pampulha/MG. A indicacéo no instrumento de Delta Ng na parte inferior PMD (Poténcia Maxima
de Decolagem) do AS350 B2 igual a 101,4% e do AS365 N2 igual a 101,6%, em todos os motores a
reacao; temperatura ambiente em 27°C; ambas as aeronaves com a manete de vazdo de combustivel
de seus motores na posicdo Iddle e posteriormente na posi¢do Flight. Foi certificado que durante o
periodo de captacdo dos dados ndo haviam aeronaves fazendo taxi ou procedimentos de pousos ou
decolagens no aeroporto e o0 tempo estava em boas condi¢c6es climaticas.

Apos analise e captacdo desses sinais, foram feitas simulacdes em um laboratério das
vibracbes encontradas na parte inferior da aeronave célula com a utilizacdo de um excitador de
vibracéo acoplado em placa de fibra de fibra de vidro, com composicéo similar a carenagem inferior
da cabine das aeronaves analisadas. A placa foi fixada de fora rigida em um suporte estrutural fixa
(previamente produzido) e empregado a técnica de analise estrutural - Structural Health Monitoring
(SHM).

Para o emprego da técnica de SHM, foram fixados com cianoacrilato, trés extensdmetros da
marca Single Sensor SMART LayerR, em trés pontos escolhidos aleatoriamente na placa de fibra de
vidro onde foi empregado um excitador com cabecote de uso geral, movel, calibrado de acordo com
as vibracGes encontradas no presente estudo e comparado com os dados obtidos por (Perdomo, 2004)
de 9mm/s?, em sua pesquisa sobre as vibragdes em helicopteros. Para determinar experimentalmente
o0s impactos de alta energia, foi utilizado o ensaio de batida com martelo (Impact Hammer Test), com
ponta densa, junto a um hardware e software analisador de vibracdo, gravacdo e pos-processamento
de sinais da LDS Dactron modelo Photon Il devidamente instalado em um microcomputador, além
dos equipamentos de inducéo e conversao de sinais.

O ensaio de Impact Hammer Test (IHT) consiste em excitar o sistema utilizando-se um

martelo ou uma ferramenta especial e analisar a resposta, medida normalmente por um acelerdmetro
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fixo em regides especificas do conjunto, nos dominios do tempo e da frequéncia (Vargas, 2016).

Figura 1: Bancada de vibragdo com Structural Health Monitoring, Impact Hammer Test.

-

Fonte: Autores

Apos feitas as simulagdes, os dados foram gravados e posteriormente manipulados através do

Matlab, obtendo os gréaficos para analise.

3 RESULTADOS E DISCUSSAO

A analise da vibracao da aeronave AS350 B2 utilizando os softwares Vibrometer e Vibration
Meter foi realizada com a aeronave energizada, GPU (Ground Power Unit) conectada, bombas
auxiliares elétricas do GMP acionadas. Bomba 01, indicando 0,4 bar e bomba 02 com indicacédo 0,6
bar de acordo com avidnico da régua de instrumentos da aeronave.

Foram definidos quatro momentos distintos de voo a saber:

Momento I: manete de vazdo de combustivel na posicdo lddle em solo, elevada em 1/3 do
curso (faixa de partida), equivalente a 30° no Control Lever do FCU (Fuel Control Unit), NR em 300
rpm informado pelo sistema eletromecénico do Captor Magnético em conjunto com a roda fonica
instalada no interior da transmisséo principal, delta Ng de 67-70% e torque de 14%.

Momento Il: manete de vazdo de combustivel na posi¢do Flight em solo, elevada em 2/3 do
total do curso. NR em 385 rpm com variagdes de + 4 ou -5. Delta Ng = 83,1% e torque igual a 25%.

Momento I11: Com a manete de vazdo de combustivel na posi¢do Flight em voo. NR em 391
rpm com variacdes de + 4 ou -5. Delta Ng = 98% e torque em 72% a 4.500 ft.

Momento IV: manete de vazdo de combustivel na posi¢do Flight em solo NR em 390 rpm
com variacdes de + 4 ou -5. Delta Ng = 83,1 e torque em 25%. Reducdo do motor, estabilizacdo em
30 segundos e corte, sem acionamento do freio rotor.

O torque apresentado no momento | igual a 14% afere com os parametros originais do motor,

sendo certificado em teste de bancada e inserido no Log Card do Modulo 05, conferido esses 14%

Braz. J. of Develop., Curitiba, v. 6, n. 7, p. 50218-50231, jul. 2020. ISSN 2525-8761



JRrazilian Journal of Development

em uma pressdo equivalente a 52,53kPa ou 7,54 PSI. Dados arquivados devidamente no “Livret
Moteur Engine Loog Book™ do motor da aeronave, comprovando assim a integridade estrutural dos
componentes presentes e seus rolamentos internos.

Utilizando se o software Vibrometer foram encontrados os seguintes resultados conforme
figura 2, e analisado as possiveis influéncias das variaveis dos sistemas célula e GMP, sobre as
vibracOes encontradas em cada resultado obtido pelo software

Figura 2: Resultados obtidos utilizando o software Vibrometer
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Fonte: Autores

No momento I, o resultado apresentado pode ser diretamente associada a quantidade de
combustivel injetado inicialmente pelos bicos injetores na camera de combustdo no modulo 03 do
motor, que apds centelha dos ignitores ocorre a combustdo da mistura ar/combustivel, ou seja, uma
quantidade menor de combustivel disponivel, teremos menor rotacdo do N1 (conjunto da geradora de
gases) e consequentemente do N2 (conjunto da turbina de forca), fornecendo menor rotacdo de NR
(rotacdo das pas do rotor principal) derivando em uma menor forca de arrasto e um torque aproximado
de 14% do total, derivando em uma baixa vibracdo na célula da aeronave.

E necessario lembrar que esses resultados s&o obtidos das vibracdes derivadas do acionamento
do motor por meio do starter-gerador localizado na caixa de acessérios no modulo 01 do motor, que
promove 0s primeiros movimentos de rotacdo do compressor axial de 1 estagio e 0 monobloco do

compressor centrifugo que possuem palhetas de perfil evolutivo que proporciona um aumento de
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pressdo interna da camera de combustdo anular de fluxo direto e atua diretamente no processo de
injecdo de combustivel, ignicdo e combustdo da mistura ar/combustivel no modulo 03 do motor. A

figura 3 apresenta o esquema do sistema de fluxo de combustivel e seus mecanismos de controle.

Figura 3: Sistema de fluxo de combustivel e seus mecanismos de controle.
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Fonte: Autores

No segundo momento, (momento II) o resultado é obtido em consequéncia do aumento da
rotacdo das partes moveis do motor assim como da pressdo da caAmera de combustdo durante a fase
de admissao, pois, no ciclo de Brayton do compressor até a cAmera de combustao tem se um aumento
da pressdo e da temperatura com entropia constante e inicio da rotacdo dos rotores. Devido ao
deslocamento ao manete de vazdo de combustivel pelo piloto para 2/3, em que ocorre o fechamento
gradativo das valvulas do mecanismo de injecdo primaria de combustivel na camera de combustéo e
0 aumento da alimentagcdo do motor pela roda de injecdo na parte interna da camera de combust&o;
ao final a aeronave se mantem na posic¢ao de giro no solo, apresentando maior vibracdo devido ao
aumento da rpm de NR.

Observa-se no momento Il que as vibracdes derivadas dos sistemas de rotores, GMP e das
forcas fisicas relacionadas a aerodinamica de voo da aeronave; como o motor é regido pelas leis do
ciclo de Brayton, apds a sua partida o sistema tende a manter pressdo interna constante, que através
das variacdes de N1 e N2 (NTL) afim de proporciona um valor fixo de rpm para NR em diferentes
torques e regimes de voo, resultantes do arrasto das pas do rotor principal e suas variacdes de angulos
de ataque, reduzindo assim os fatores adversos que poderiam influenciar no sistema. Haja vista que
o valor de NR em condic¢des normais de voo tende a ter variagdes de + 4 ou —5 rpm, o que corresponde
as variacOes de rotacdo da N1 (turbina geradora de gases) com a N2 (turbina de forca) necessarias
para proporcionar uma rotacdo final constante de N2.

Deve-se considerar que a aeronave € equipada com sistema de antecipador que permite uma
resposta rapida das tomadas de forca exigidas pelas mudancas rapidas de angulacdo do ciclo e do
coletivo pelo piloto, proporcionando uma interferéncia imediata sobre o FCU, possibilitando a
estabilidade sobre do sistema em diferentes manobras de voo e apresentando uma baixa variacdo da
vibracdo da célula da aeronave durante o voo e durante o giro em solo com manete vazdo de
combustivel na posi¢do Flight.
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J& no momento IV, pode-se associar as vibragdes livres, quando um sistema mecanico que em
determinado momento é desligado em funcionamento deixando seus componentes vibrar livremente.
Fato comumente relacionado aos fenémenos vibracionais ocorridos durante o procedimento de corte
(desligamento) do GMP das aeronaves de asas rotativas. Durante o pouso as hélices continuam se
movimentando naturalmente em velocidade desacelerada. O sistema mecénico entdo ird vibrar em
uma ou mais "frequéncias naturais” tendendo a zero.

Através da analise dos gréaficos presentes na figura 2 € possivel determinar os tipos e as
intensidades vibragdes presentes nas aeronaves associando as partes moveis do motor, seu sistema de
transmisséo, e as forgas aerodinamicas atuantes e diferenciando-os de um impacto de alta energia.

A aeronave é submetida a esforgos perioddicos (vibragdes) provenientes de fontes de excitacdo
como: rotor principal, rotor de cauda, arvores de transmissdes, grupo motopropulsor e estabilizadores
horizontal e vertical (Vieira e Serapido, 2003).

Todas as fontes citadas podem excitar a célula do helicoptero, que, por sua vez, reage segundo
suas proprias caracteristicas (flexao e torcdo), desencadeando assim certo modo vibratério, que sera
percebido pelos tripulantes (conforto) e pelos diversos equipamentos dispostos sobre a aeronave
(fadiga de material).

A deformacéo da célula comporta pontos de maxima amplitude e de amplitude nula, causando
niveis de vibracdo diferente em cada parte da aeronave durante seu voo. Contudo, essa gama de
informacGes pode ser restringida ao empregar a técnica de SHM e um ponto fixo da estrutura da
aeronave em determinados periodos de tempo.

Ao se utilizar o software Vibration Meter, foram encontrados os seguintes dados

demonstrados na figura 4.

Figura 4: Resultados obtidos utilizando o software Vibration Meter
Momentos de voo

I 11 111 IV

Not felt for people Some dishes, windows broken Some dishes, windows broken

Fonte: Autores
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Os resultados utilizando o software Vibration Meter, apresentaram indicagfes semelhantes ao
software Vibrometer, contudo o programa foi capaz de identificar de forma mais apuradas as
vibracBes existentes na maquina em diferentes condicbes de opera¢des, como exemplo da nédo
interferéncia vibracional das bombas de combustiveis elétricas alimentas diretamente pela (Ground
Power Unit), o que pode ser justificado pelo isolamento do sistema de reservatorio de combustivel a
parte estrutura da aeronave. No momento 1V ndo houve acionamento do freio rotor da aeronave, o
que explica a diferenca desse resultado quando comparado com o obtido no software Vibrometer.

Os resultados da analise de vibragcdo do GMP por meio da ferramenta especial, Bruel & Kjaer
utilizada junto ao acelerémetro Bruel & Kjaer, tipo 8324, teve o valor igual ao encontrado por
(Perdomo, 2004) de 9mm/s2. Ja para aeronave N2 Dauphin, os valores da analise de vibragio de
célula obtidos com os softwares Vibration Meter e Vibrometer foram despreziveis motivando a
inviabilidade dessa pesquisa para este tipo de aeronave e para 0 GMP foram inferiores aos do
monomotor apresentado, fatos estes que pode estar relacionado a quantidade de pas no rotor principal
e as caracteristicas de seus rotores, uma vez que o Dauphin possui 4 pas no rotor principal e rotor
traseiro do tipo Fenestron enquanto o0 AS350 B2 possui 3 pas e rotor principal e com rotor e cauda
do tipo convencional.

O sistema Fenestron foi desenvolvido pela empresa francesa Aerospatiale, porém atualmente
seus direitos estdo reservados ao grupo Eurocopter. O sistema é composto por um rotor de cauda
totalmente carenado (fan-in-fin), que proporciona maxima seguranca aos seus operadores. Por
estarem protegidas pela carenagem, estas pas contém somente 0 comando de mudanca de passo e ndo
promovem o movimento de batimento como os rotores convencionais, devido a inexisténcia da
dissimetria de sustentacdo em seu movimento. O acondicionamento das pas e as instalacdes de
defletores guias difundem o ruido em diversas frequéncias decorrendo em um o sistema mais
silencioso e com melhor performance (Machado, 2012). No grafico 1 observa-se a margem de torque

do N1 do motor Arriel 1D1 e o seu historico de poténcia efetiva de trabalho dos Gltimos meses.

Gréfico 1: Torque Marginal
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Foram feitos gréficos de EPC, onde se pode observar possiveis interferéncias vibracionais em
decorréncia de alguma falha de seus componentes internos ou de fixa¢éo estrutural. O grafico 2
apresenta os dados de EPC.

Grafico 2: Dados de EPC da Eurocopter -AS350 B2
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O monitoramento dos dados de GMP apresentados permite rastrear os parametros de vida Util
do motor e implementar agdes de manutencdo preditiva para evitar eventos ndo planejados como
remocdo prematura dos motores, realizando tarefas de manutencdo apropriadas no tempo certo,
protegendo o equipamento e alcangando o potencial méaximo de vida, com uma solucgdo eficiente na
manuteng&o preditiva.

Ao empregar a técnica de SHM e Impact Hammer Test, na placa de fibra de vidro, simulando
as diversas condi¢cdes de voo, e manipulacdo dos referidos dados no software Matlab, pode-se
identificar o momento exato da forc¢a transitoria, e suas interferéncia dentre as demais comumente

existente no sistema, conforme pode ser observado no grafico 3.

Grafico 3: Interferéncia do teste IHT sobre a “Baseline” da aeronave AS350 B2.
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Os sinais obtidos em uma das simulac6es pelo Software Photon I, demonstrando a resposta
vibracional captada pelos acelerdmetros perante a inser¢do de uma oscilagio de 9mm/s? no sistema
estudado e o momento do Impact Hammer Test (IHT) aos 0,9 segundos aproximadamente,
promovendo variagdes significativas da “Baseline” (Identidade vibracional da maquina) do sistema
mecanico perante “damage index” (interferéncia vibracional produzida no sistema) inserida,

conforme pode ser observado na figura 5.

Figura 5: Vibragao simulada na estrutura de forma genérica.
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A figura 5, obtida pelo Software Matlab demonstra uma excitagdo caracterizada por uma
liberacdo de energia grande em um intervalo curto de tempo em um sistema previamente excitado.
Inimeros exemplos podem descrevem este tipo de for¢a: explosdo, impacto, colapso estrutural de um
sistema mecanico.

Durante os 4,3 segundos do inicio da simulacdo, podemos observar uma vibracdo ndo
deterministica na placa de simulacdo, proveniente do acionamento do excitador de vibracdo, em um
sistema em repouso, simulando assim a atuacdo do Starter-gerador no GMP da aeronave durante a
partida do motor. Logo apos, o sistema entra em equilibrio dito “Baseline” € emprega um movimento
harmdnico, simulando um voo em situacdo de EPC, que sofre interferéncia aproximadamente aos
10,4 segundos; devido a inser¢do da forca periddica derivada do Impact Hammer Test, simulando um
impacto de alta energia na fuselagem inferior da aeronave, e posteriormente a sua interferéncia no
sistema devido as atuacdes das forcas de reflexdo, difracdo e difuséo envolvidas, derivadas de uma
estrutura de fixacdo rigida, até que apos os 16 segundos o sistema entra em um novo movimento

harmonico.

4 CONCLUSAO

O presente trabalho apontou a possibilidade da deteccdo de impactos de alta energia pela
analise vibracional das estruturas das aeronaves através da captacdo da vibracdo transmitida na
fuselagem. A onda vibracional gerada “damage index” pode sobrepor as “baseline” das aeronaves
possibilitando assim a interpretacdo do impacto. Como esse resultado fica notavel a viabilidade para
0 desenvolvimento de um sistema de deteccdo, nas aeronaves comumente utilizadas pelas forcas
publicas, que devido a suas atribuicdes promovem voos em ambientes hostis susceptiveis a serem
atingidas por choques mecanicos de alta energia, passaros, objetos arremessados nas mesmas, ou até
disparo de arma de fogo de alta energia.

O objetivo central do trabalho foi atingido, contudo, é necessario salientar que apesar da
aeronave N2 ser biturbina, e teoricamente deveria possui uma vibracdo maior que o AS350 B2
monoturbina, esta possui 4 pas no rotor principal e rotor traseiro do tipo Fenestron, o que pode ter

interferido na captacdo das frequéncias oscilatérias dos softwares utilizados na pesquisa.
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