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RESUMO

Para atender normas aeronduticas atualizadas e, principalmente, preservar a vida,
mecanismos que agem protegendo o ocupante durante um impacto podem ser instalados na
aeronave. Um exemplo de dispositivo desse tipo é o assento dissipador de energia. Neste
trabalho é feita a andlise cinematica e dinamica de seu funcionamento. Utilizando as equacdes
desenvolvidas, uma estrutura para um assento desse tipo € proposta e simulada
numericamente. Para isso, as aceleracées e massas sao retiradas da norma FAR 23.562, caso
b-1. Percebe-se uma proximidade entre os resultados obtidos com os previstos pelas
equacoes. As curvas de aceleracdo e velocidade do ocupante e da aeronave apresentam o
comportamento esperado, enquanto que a forca compressiva na coluna do ocupante é
estimada em 5668 N, representando uma reducdo de 8,7% em relagcdo a um resultado
encontrada na literatura para um assento sem 0 mecanismo dissipador exposto as mesmas
condi¢cdes de contorno. Por fim, é percebida uma grande influéncia da folga entre o ocupante e
a estrutura do assento sobre a forga limite do mecanismo, indicando que esse é o parametro
gue deve ser minimizado a fim de otimizar o sistema.

PALAVRAS-CHAVE: assento, aeronautico, amortecedor, impacto

ALVES, H. B. Verification of Proposal of Crashworthy Aircraft Seat. 2013. 15 pages.
Monography (Final paper in Mechanical Engineering) — Mechanical Engineering Department,
Universidade Federal do Rio Grande do Sul, Porto Alegre, 2013.

ABSTRACT

To meet updated aeronautical standards and, mainly, to preserve life, crashworthy
mechanisms may be installed in the aircraft. An example of that is the energy absorbing seat. In
this paper is made a cinematic and dynamic analysis of its operation. Using the developed
equations, a structure for this type of seat is proposed and numerically simulated. The
accelerations and masses are specified by FAR 23.562, case b-1. A small difference is noticed
between the results from simulation and the obtained from the equations. The acceleration and
velocity curves of the occupant and aircraft presented the expected behavior, while the
compressive force in the spine of the occupant is estimated in 5668 N, representing a reduction
of 8.7 % relative to a result found in literature for a non-crashworthy seat exposed to the same
boundary conditions. Finally, is perceived a strong influence of the clearance between the
occupant and the assembly over the limit force of the mechanism, indicating that this is the
parameter that must be minimized to optimize the system.

KEYWORDS: seat, aeronautical, impact, crashworthy
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LISTA DE SiMBOLOS

Simbolo Descri¢ao Unidade
Alim Aceleragdo limite do ocupante determinada pelo mecanismo m/Sz
Amax Aceleragdo maxima sofrida pelo assoalho da aeronave m/Sz

t' Momento em que o mecanismo dissipador comega a atuar S

t" Momento em que o ocupante atinge a imobilidade S

tm Momento em que o assoalho atinge Qg S

D Distancia percorrida pelo assoalho durante sua desaceleragdo m
Fungdo que representa a curva de aceleragdo do assoalho em fung¢do do m

aas(t) tempo /52

D, Distancia percorrida pelo ocupante durante sua desaceleragao m
C Curso disponivel para o mecanismo m
a,.(t) Funcdo que representa a curva de aceleragdao do ocupante em fungao do m/ ,
tempo S
Av Variacdo de velocidade apds ocorrida a desaceleragdo m/.
Dger Deflexdo eldstica da estrutura sob a carga causada pela a;;, m
f Somatadrio das folgas presentes na montagem m
Fiim Forga que a estrutura realiza sobre o ocupante sob a;;;, N
K¢ Rigidez relativa a espuma da forragdo do assento N/m
K, Rigidez relativa a estrutura do assento N/m
K Rigidez equivalente utilizada no sistema de equacgées N/m
My Massa do ocupante que é sustentada pelo assento durante sua desaceleragao kg
me Massa da estrutura mével do assento kg
P Forca realizada pelo cinto de seguranga nos pontos de ancoragem superiores N
1 (ombros)
P Forga realizada pelo cinto de seguranga nos pontos de ancoragem inferiores N
2 (sub-abdominal)
Fy Forca realizada pelo assento no ocupante N
F, Forga inercial do ocupante N
, Componente da acelerac¢do limite do ocupante determinada pelo mecanismo m
Qiim na dire¢do dos trilhos /s2
Av' Variagdo de velocidade na dire¢do dos trilhos m/.
, Componente da for¢a que a estrutura deve realizar sobre o ocupante na
Fiim S . . . . o N
direcdo dos trilhos. Equivale a forga limite do mecanismo de dissipacao.
ag.(t) Fungdo que reprgsenta acurva (.:Ie aceleracdo do assoalho na direcdo dos m/ ,
trilhos do mecanismo em func¢do do tempo S
a,,(t) Funcdo que reprgsenta acurva qe aceleragdo do ocupante na dire¢ao dos m/ ,
trilhos do mecanismo em func¢do do tempo S

Vi



1 INTRODUGAO

Durante a década de 1960 e inicio de 1970 foi feito o desenvolvimento conceitual dos
assentos amortecedores de impacto (Desjardins, 2006). Mais tarde, em 1983, os primeiros
requisitos dindmicos da norma a respeito de assentos aeronauticos comecaram a ser
desenvolvidos. Porém, até 1988, os projetos de assentos aeronduticos eram baseados, de
forma geral, apenas em fatores de carga estaticos e ndo havia preocupagao com os esforgos
sofridos pelo ocupante (Bhonge, 2008).

Aeronaves modernas sao projetadas de acordo com normas atualizadas que possuem
requisitos dindmicos a serem atendidos. Esses requisitos podem ser observados, por exemplo,
na norma FAR, secdo 562, cujo foco sdo as condigées dinamicas de um pouso de emergéncia.
Nela é determinada, entre outros fatores, a aceleracdo presenciada pelo assoalho da aeronave
e a forca compressiva maxima a qual a coluna do ocupante pode ser submetida.

A fim de atender esses requisitos, é possivel incluir a aeronave mecanismos de absor¢ao
de impacto. Um exemplo disso sdo os assentos deforméaveis. Durante um esforco maior
causado por uma colisdo, por exemplo, estes permitem a mudanca de forma da estrutura,
dissipando energia durante o movimento. O funcionamento do mecanismo de dissipa¢ao pode
se basear no escoamento do material, atrito ou até algum efeito hidraulico, como por exemplo
amortecedores telescopicos convencionais.

O efeito cinematico causado consiste em maximizar a duragao da aceleracao e minimizar
sua magnitude, diminuindo, assim, o esforco maximo sofrido pelo passageiro. Isso diminui
sensivelmente a chance de morte ou lesao, principalmente na coluna.

O dimensionamento de um mecanismo desse tipo é feito através da forca limite para seu
acionamento. Com as equacoes desenvolvidas aqui é possivel determina-la a partir de dados
da estrutura do assento, montagem e perfil de aceleragao do assoalho.

Com o mecanismo proposto, uma simulacdo dinamica estima a forgca compressiva na
coluna do ocupante. Apoés, é feita uma comparagdo com um valor disponivel na literatura para
um assento sem mecanismo de dissipagao de energia.

Dessa maneira, 0 objetivo desse trabalho consiste em verificar a reducdo na forca
compressiva maxima da coluna do ocupante durante a situacdo exposta no caso b-1 da FAR
23.562 para um assento amortecedor de impacto aqui proposto. Para tanto, sdo desenvolvidas
equacoes para o dimensionamento do assento e uma simulagao numérica é implementada.

2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Desjardins, 2006, realizou uma revisao bibliografica sobre o tema. Nela é citada uma
equacao desenvolvida para determinar o curso necessario para 0 mecanismo em fungdo da
aceleragdo maxima desejada para o ocupante. Para esse caso, a massa € considerada
concentrada e rigidamente ligada ao assoalho da aeronave, sem folgas ou flexibilidade. De
forma sucinta, é feita uma comparacdo com outra equacado onde é suposto um caso mais
critico, onde as folgas e a flexibilidade da estrutura do assento sédo suficientes para que o
ocupante comece a ser desacelerado apenas depois da aeronave ja estar imovel. Aplicando
valores arbitrarios de aceleracdo e tempo nas equagbes, € demonstrada uma diferenca de
108% no valor do curso necessario, salientando a influéncia das folgas e elasticidade nesse
calculo. Além disso, seu trabalho também explica conceitualmente diferentes tipos de
mecanismos de dissipadores de energia.

Bhonge, 2008, desenvolveu uma metodologia para certificacdo de assentos aeronauticos
nos requisitos dindmicos. Entre varios tépicos, sédo citadas as exigéncias da se¢ao 562 da FAR
e é descrito 0 comportamento da espuma do assento submetida a um carregamento rapido.

Splichal, 2011, realizou uma simulacdo dindmica de um assento aerondutico sem
mecanismo de dissipacdo seguindo especificacbes expostas pela FAR 23.562, caso b-1. O
valor coletado nesta simulagao é a forga compressiva na coluna espinhal do ocupante, que, no
caso, se enquadra no exigido pela norma.



3 FUNDAMENTOS
3.1 Conceitos Basicos

O assoalho da aeronave em um pouso de emergéncia apresenta magnitudes de
aceleracdes elevadas durante um curto periodo de tempo. Para o ocupante, essas aceleragoes
podem ser amenizadas aumentando o seu intervalo de duragdo, ja que ocupante e aeronave
devem apresentar a mesma varia¢ao de velocidade.

Uma maneira de fazer isso é permitir um maior deslocamento do ocupante durante sua
desaceleracao, pois ao fornecer mais espaco para a reducao de velocidade a aceleragao pode
ser menor (Hibbeler, 2005). Na pratica esse efeito pode ser atingido através da mudanca de
forma do assento durante o evento, permitindo que o ocupante se desloque em relagdo ao
assoalho da aeronave. Esse movimento é chamado de “curso do mecanismo”.

Um dos pontos criticos para lesées do ocupante € a coluna vertebral. Sabe-se que
aceleragbes consideraveis paralelas a ela podem causar esforcos compressivos elevados, aos
quais ela é sensivel. Isso ndo ocorre com aceleragcbes perpendiculares a espinha. Dessa
maneira, 0 movimento do assento pode proteger o ocupante ndao s6 pela amenizacao da
aceleragado, mas também, dependendo do projeto, pela mudanga da orientagdo da coluna do
individuo (Desjardins, 2006).

3.2 Mecanismos de Dissipagao de Energia

Segundo Astori et al, 2003, os mecanismos de dissipacao de energia resistem, em geral,
a uma forga limite constante durante sua atuagéo. No trabalho de Desjardins, 2006, diversos
conceitos de mecanismos de dissipacao de energia sao rapidamente explicados. Alguns deles
sao expostos na Figura 3.1, sendo, em seguida, descritos:

Tubo e Trefila Inversdo de Tubo Elemento Defarmavel Coluna Esmagavel Carte
L~ i Antes i
| , -
4| Tubo Intemo -4 |l Regido de Depois |
Trefila £ § \ || Plastificagdo i
: & | | & e
Tubg Tubo Extemo | f x _ *
Achatamento de Tubo Dobra de Cinta/Barra/Fio Tordide Rolante
Tubo Deformawvel e —~, Tomides

| Roletes 4 1_
E— -___;F____ = Cinta/Bama/Fio - - )
Antes Foletes L
Depois

Figura 3.1 - Conceitos de Mecanismos de Dissipacao de Energia (Desjardins, 2006)

Tubo e Trefila (Tube and Die): tubo serve de trilho para trefila que, para se mover, muda
a forma do tubo diminuindo seu didametro

Inversao de tubo (Inversion Tube): tubo mais fino de material dictil tem extremidade
flangeda. Através do flange se conecta a tubo mais grosso. Ao comprimir a montagem, tubo
mais fino € auto-encamisado, dissipando energia.

Elemento deformavel (Deformable Link): elemento da estrutura deforma sob
determinada carga.

Coluna esmagavel (Crushable Column): elemento é comprimido e dissipa energia ao
ser esmagado.

Dobra de Cinta/Barra/Fio (Strap/Rod/Wire Bender): elemento ductil é conduzido entre
rolos que o dobram, oferecendo resisténcia.
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Corte (Cutting/Slitting): ferramenta corre sobre trilho e corta material para se mover,
podendo, inclusive, ser do préprio trilho.

Achatamento de Tubo (Flattening a Tube): rolos posicionados sobre tubo o achatam
ao se moverem. Conceito parecido com “Tubo e Trefila”.

Toréide rolante (Rolling Torus): um tubo mais fino é forcado para dentro de outro mais
grosso. Entre a superficie externa do tubo mais fino e a superficie interna do tubo mais grosso
ha anéis (tordéides) que impedem o movimento através de interferéncia.

3.3 Curso e Forga Limite para o Mecanismo de Dissipagao

Para o calculo da forca limite do mecanismo é necessario estimar a curva de aceleracao
sofrida pelo assoalho da aeronave e pelo ocupante. A primeira pode ser determinada por a4y
e t,, valores encontrados na segao 562 da FAR, na parte respectiva a aeronave em questao.
A segunda deve ser estimada de acordo com o comportamento esperado da estrutura.

A sobreposicao das curvas de aceleracdo esperadas para o ocupante e para o assoalho
pode ser vista na Figura 3.2. A diferenca entre elas até t’ se deve a elasticidade da estrutura do
assento ou a folgas presentes na montagem, logo ndo é necessariamente linear. Em t’ a forga
limite do mecanismo é atingida, fazendo-o ceder e estabilizar a aceleragdo do ocupante em
aim- EM 2t,, a aeronave atinge a imobilidade ao sofrer uma variacdo de velocidade Av,
enquanto que o ocupante o fazemt"’.

t't 2t "

I / t (.5‘]

lim

@y \/

m
a ( fsz} 2
Aceleracdo do ocupante

Figura 3.2 - Aceleracao do ocupante e do assoalho da aeronave

Aceleragdo do assoalho da aeronave

Para definicdo completa desse grafico precisamos determinar as variaveis a;;,, t' e t",
onde a primeira € a crucial para o dimensionamento do mecanismo.

Com a curva de aceleracao do assoalho definida (ver Figura 3.2), € possivel determinar o
deslocamento realizado por ele durante a desaceleracao através da equagao 3.1:

ffOZtm Ags(t) dt = Dgs (3.1)

Conforme ja citado, afim de amenizar as aceleragbes, 0 mecanismo permite um
deslocamento maior para a desaceleragdo do ocupante. Dessa forma, a distancia percorrida
pelo ocupante durante sua desaceleragéo, D,., € calculado conforme a equagao 3.2, onde C é
o curso disponivel para 0 mecanismo:

Dye = Dys + C (3.2)

Podemos igualar D, a integral dupla da aceleragao do ocupante, conforme equacao 3.3:

[ 15" oe(®) dt = Dy, (3.3)



Ao combinar as equagbes 3.1, 3.2 e 3.3, temos a equagao 3.4:

trr

I @oc(®) dt — [[7™ ags(t) dt = C (3.4)

Sabe-se que a variagao de velocidade, Av, tanto para o ocupante quanto para o assoalho
€ a mesma. Visto que o perfil de aceleracdo do assoalho estd definido, Av é facilmente
determinado, dando origem a equacao 3.5:

Av = [Z™ ags(t) dt = [)" ape(t) dt (3.5)

Além disso, a diferenga de deslocamento entre ocupante e assoalho até t' vem da
elasticidade da estrutura do assento e das folgas presentes. Matematicamente, é a deflexao
Dqer que a estrutura apresenta quando submetida a forga limite adicionada ao somatorio das

folgas presentes, f. Dessa forma, temos a equacao 3.6:

11y @oc(t) dt = [f}) ags dt = Dges + f (3.6)

Se o projeto do assento nao prever escoamento na estrutura para a forga limite, podemos
adotar a hipétese de que a deflexdo do assento D,.r € diretamente proporcional a carga
aplicada, ja que a estrutura se mantém no regime elastico. Assim, temos a equagéo 3.7, que
relaciona a deflexao da estrutura com a forga limite Fy;,,, através da rigidez K:

A utilizacdo dessa equacao exigira duas hipéteses que, embora simplistas, sao validas
para esta aproximacgao inicial:

Hipdtese 1 - conjunto ocupante e parte mével da estrutura considerado um corpo rigido
apos eliminagao das folgas;

Hipdtese 2 - K equivale a rigidez da estrutura do assento apds estabilizada a compressao
da forracao do assento.

Com essas hipoteses, a determinacao de K pode ser feita em uma simulagao estatica da
estrutura sob um carregamento arbitrario. Além disso, o valor F;;,, pode ser substituido,
segundo a 22 lei de Newton, pelo produto entre a massa suspensa pelo mecanismo de
dissipagao e a aceleragao limite sofrida por ela, que é uma das variaveis a ser encontrada:

Fiim = (me + moc) X Aiim (38)
Das equacodes 3.7 e 3.8, temos a equagéo 3.9:

Ddef — (me‘l'mlo{c)xalim (39)

Com as equacgdes 3.6 e 3.9 temos a equagéao 3.10:

(Me+moc)Xaiim

11y e (t) dt = [fy aqs(t) dt = Tretmociin 4 ¢ (3.10)

Dessa forma, unindo as equacoes 3.4, 3.5 e 3.10 temos o0 seguinte sistema de equacgoes:



tr 2tm
ff aOC(t) dt — ff aas(t) dt — C
0 0
trr
< Av = f aoc(t) dt
0
! Y + X s
Jj aoc(t) dt — ff ags(t) dt = (me m]o(c) Alim n
\JJo 0

Através de sua resolugdo, as trés variaveis mencionadas no inicio dessa secao sao
determinadas. Utilizando o valor de a;;,,, na equacao 3.8 temos o valor da forca limite para o
mecanismo.

4 PROPOSTA DE ESTRUTURA PARA ASSENTO DISSIPADOR

A estrutura proposta para o assento (ver Figura 4.1) € composta basicamente por duas
sub-montagens:

- estrutura base: fixa a aeronave, consiste basicamente de dois trilhos paralelos a 15° com a
vertical.

- estrutura movel: possui o assento e é acoplada sobre os trilhos da estrutura base. Possui
quatro pontos para fixagao do cinto.

A estrutura movel é conectada a estrutura base por um mecanismo de dissipagdo de
energia localizado atrds do encosto. O detalhamento deste elemento foge do escopo deste
trabalho, ja que estdo disponiveis no mercado diversos modelos do mesmo, fornecendo uma
curva de forga e um curso maximo dependente das especificagdes da pega. Para este caso é
especificado um elemento dissipador que fornegca uma forga constante durante seu curso.

De acordo com Huet, 2004, o angulo do encosto deve estar entre 5° e 25° com a vertical
enquanto que o assento deve estar entre 5° e 15° com a horizontal. Nessa montagem o angulo
do encosto é 15°com a vertical e do assento € 15° com a horizontal.

Figura 4.1 - Assento amortecedor de impacto e dimensdes gerais

O material a ser utilizado para o quadro da estrutura é tubo de aluminio 6061-T6, que
apresenta tensdo de escoamento longitudinal de 241 MPa e médulo de elasticidade de 68 GPa.
As chapas sao constituidas de aluminio 2024-T3, com tensdo de escoamento minimo de
289 MPa (diregao transversal) e modulo de elasticidade de 72 GPa. Para ambas as ligas, o
coeficiente de Poison vale 0,33. Esses valores sao retirados da norma MMPDS-01, das sec¢des
3.6 e 3.2, respectivamente. Especificado o material, a montagem completa possui 12,1 kg.

A Figura 4.2 mostra a estrutura em suas duas posi¢cées extremas, antes e depois da
atuagéo do mecanismo de dissipagao:

Figura 4.2 - Estrutura em suas duas posi¢coes extremas



5 PARAMETROS DE CALCULO

Para resolver o sistema de equagdes desenvolvido na sec¢ao 3.3 e calcular a forga limite
para o elemento dissipador precisamos primeiramente determinar alguns valores relativos a
estrutura e as condicbes as quais ela estara submetida. Eles séo:

-perfil de aceleragao do assoalho da aeronave;

-curso disponivel para o mecanismo;

-massa da parte moével do mecanismo;

-massa do ocupante suspensa pelo assento;

-rigidez equivalente da estrutura.

e Perfil de aceleracéo do assoalho da aeronave

Conforme ja citado, as condigdes de contorno para o dimensionamento da estrutura
desse assento serdo retiradas da parte 23 da FAR, secao 562 (FAA, FAR 23.562, rgl.faa.gov,
acessado em 15/09/2013). Na condicdo de teste b-1 exposta por ela, situagcdo onde o
mecanismo proposto é mais atuante, a aeronave se encontra com um angulo de “pitch” de 60°
e a desaceleragao, que é horizontal, é especificada pelos seguintes valores:

Av>31 P8/ [945 My (5.1)
Amax =19 9's [186,2 m/sz] (5.2)
tm <0,05s (5.3)

Esses valores se aplicam para primeira fila de assentos, que é o caso mais critico. A
situacao descrita para o caso b-1 é esquematizada na Figura 5.1:

Figura 5.1 - Esquematizacao da condicdo exposta na FAR 23.562 (b-1)

Dessa forma temos os valores de a4 € t,,, Que, juntos, definem a curva de aceleracao
do assoalho esquematizada na Figura 3.2. Antes de prosseguir, € necessario conferir se esta
curva de aceleracao satisfaz a equacao 5.1. O Av pode ser calculado como a area sob esta
curva, logo:

Ay = (2228 1 2) ~ 9,45 MY (5.4)

e Curso disponivel
O curso a ser utilizado pelo mecanismo depende da geometria do assento. A geometria
proposta (ver secao 4) disponibiliza um curso de 174 mm. Assim:

C=0174m

e Massa da estrutura movel

Assim como o curso disponivel para o assento, esse valor depende da geometria da
estrutura. Com o material definido, é possivel calcular a massa da estrutura mével com a ajuda
do software CAD utilizado:



m, =64 kg

e Massa suspensa do ocupante

Para o calculo da forga limite, a massa do ocupante a ser usada, m,., € apenas aquela
suportada pelo assento, ou seja, a que corresponde ao tronco, bragos, cabeca e metade da
massa das coxas. De acordo com o estudo realizado por Drillis et al, 1964, temos a Tabela 1:

Tabela 1 - Percentual da massa corporal das partes do corpo nao suspensas

Percentual de massa do corpo
pé 2,75
Anteperna 9,49
Coxa 25,11

A secao 562 da FAR especifica que o individuo em questdao tem
170lb [77,11kg]. Dessa forma, m,. vale:

Mye = 77,11 X [1 - (0,0275 +0,0949 + %5“)] (5.5)
my. = 57,99 kg

e Rigidez

O valor de K depende basicamente da combinagdo entre a rigidez da espuma da
forragdo do assento e da rigidez da estrutura. A rigidez da espuma varia de acordo com sua
densidade. O comportamento caracteristico é estudado no trabalho de Todd et al, 1998, e
expoe diferentes curvas forgca X deflexao para diferentes condicées de aplicacao de carga. Este
grafico se encontra no anexo 1. Para esta aproximagao inicial o comportamento da espuma
sera considerado linear. Além disso, para determinar o valor de Ky, sera considerado que a

espuma suporta o peso do ocupante com uma deflexdo de 80mm. Assim:

57,99%9,8
K. = 57:99%9,
f 0,08

=7103,8N/,, (5.6)

O estudo da espuma também ¢ visto no trabalho de Bhonge, 2008, porém é aplicado um
carregamento em alta velocidade. Este gréafico também se encontra no Anexo 1. E perceptivel
0 comportamento ndo linear da espuma para esse caso, porém esta ndo linearidade sera
desconsiderada para essa aproximacgdo inicial a fim de ndo introduzir novas variaveis no
sistema de equacdes.

Conforme ja citado, a estrutura ndo deve escoar durante o funcionamento do mecanismo.
Desse modo, o K, pode ser calculado como a razao entre uma forga arbitraria e o consequente
deslocamento sofrido pelo C.G. do ocupante. Isso é possivel porque a rigidez da estrutura é
constante no regime elastico.

Uma simulagdo estatica por elementos finitos pode ser feita para determinar esse
deslocamento. Para isso, € necessario aplicar a for¢ca F,, respectiva a forga inercial do
ocupante na direcao exposta anteriormente na Figura 5.1, posicionada nas coordenadas do CG
da massa suspensa pelo mecanismo. A determinacao dessas coordenadas é feita utilizando os
dados expostos no trabalho de Dirillis et al, 1964, e Huet, 2004.

Essa forga inercial causa reagdes nos pontos de ancoragem do cinto de seguranga, F; e
F,, e uma reacao sobre o0 assento, F;. Elas podem ser calculadas utilizando o diagrama de
forcas exposto na Figura 5.2. As forcas de reacdo F; e F, apresentam a mesma direcao do
cinto de seguraca proximo a ancoragem. Esse angulo foi determinada no desenho criado no
CAD. F; é normal ao assento.



15°

F, \
@ 676

449

le

1
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40 B 171

Figura 5.2 - Diagrama de forgas inerciais sobre a estrutura movel

Com o equilibrio de forcas, temos:

Y E = —F, Xsin15° (5.7)
—F; — (cos40°) X F, = —F, X sin15° (5.8)
X E, = F; X cos15° (5.9)
—(sin40°) X F, + F3 = F, X cos 15° (5.10)
YM=0 (5.11)
F, X 0,227 + F, X (sen40°) x 0,171 — F, X (cos 40°) x 0,449 = 0 (5.12)
Apés simplificacoes:
F, = 0,148 X F, (5.13)
F, = 0,144 x F, (5.14)
F; =1,059 X F, (5.15)

Pelo principio da acéo e reacao, essas forgas atuam com sentido contrario na estrutura.

A simulacao é realizada em um software comercial (Dessault Systémes Solidworks Corp.,
2010). A estrutura exibida na secéo 4 sera simplificada a fim de tornar a simulagdo mais rapida.
Apesar de possuir duas ligas diferentes em sua constituicdo, o moédulo de Young é
praticamente 0 mesmo, e sera considerado 70GPa. Ha contatos entre a estrutura movel e a
estrutura base que precisam ser adicionados ao estudo. Esse recurso permite que a estrutura
movel se mova sobre os trilhos da estrutura base ainda no regime elastico. Com F, = 1000N
aplicada nas equacobes 5.13, 5.14 e 5.15, temos 0 modelo exposto na Figura 5.3.

POSICAQODOC.G.
DO OCUPANTE

ELEMENTO RIGIDO
LINK
F,

ENGASTE
Figura 5.3 - Modelo para calculo da rigidez da estrutura
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A Figura 5.3 também mostra o elemento rigido que foi anexado a estrutura sobre o
assento. Como essa simulagao nao inclui um ATD (Anthropomorphic Test Dummy), o propésito
do elemento rigido € fornecer um ponto para medicao do deslocamento do C.G. do ocupante.
Além disso, o elemento dissipador de energia foi substituido por um elemento de ligagao (“link”)
entre a estrutura base, solidaria a aeronave, e a estrutura mével.

A rigidez utilizada nas equagbes que definem a forgca limite do mecanismo é na diregéo
de seu funcionamento. Dessa forma, o deslocamento do C.G resultante deve ser decomposto
para a diregao correta. Os valores apresentados pelo Apéndice 1 representam essa projecao,
ou seja, sdo a componente do deslocamento na diregdo dos trilhos da estrutura.

O deslocamento do C.G. do ocupante na direcao de atuacdo do mecanismo foi de
0,66 mm. Assim a rigidez da estrutura K, é dada pela equacéo 5.16:

1000
K, =

_ N
= Too0e = 1515151 /m (5.16)

6 CALCULO DA FORGA LIMITE

Para o calculo da forga limite do mecanismo precisamos antes do valor da aceleracéao
a;im do assento. Para determina-la, seréo utilizadas as equagbes desenvolvidas na seg¢éao 3.3 e
os valores determinados na se¢ao 5.

Além disso, € necessario o perfil de aceleracao imposto pelo assoalho na diregdo de
escorregamento do mecanismo. Para tanto, é calculada a projecdo a 15° da aceleragao
exposta na secdo 5. Conforme a lista de simbolos, aceleragdes, velocidades e forgas
projetadas sobre a direcdo de atuacdo do mecanismo receberdo o apéstrofe em seu nome.
Assim, temos a;;,,,' representando a aceleragéo limite do ocupante na diregao de atuagdo do
mecanismo. Com isso temos o seguinte grafico:

t' 0,05 0,10 t"
t (s)
Qi
—179,8
a (m n). = Aceleracdo do assoalho da aeronave
g2

—— Areleracdo do ocupante
Figura 6.1 - Perfil da aceleracdao do assoalho e da parte movel do assento na diregao de
atuagao do mecanismo

O mesmo deve ser feito para Av:
Av' = Av X cos 15° = 8,99/ (6.1)

A curva de aceleracéo para parte mével do assento apresenta essa forma antes de t' a
fim de representar a elasticidade da estrutura e da espuma. O trecho inicial tem uma inclinacéao
pequena porque, nessa etapa, K é uma associagdo em série da Ky e K,. Como K, > K¢, esta
dltima prevalece e K~Kj.

Quando a espuma sofre uma compressao de 20 mm ela atinge seu limite e, de acordo
com a ‘“hipdtese 2”, 0 K passa a depender apenas da rigidez da estrutura. Esse efeito faz com
a taxa de crescimento da desaceleragdo do ocupante préxima a t’ seja muito elevada.



10

Dessa forma, a area desse grafico até t', equivalente a variagdo de velocidade do
ocupante, € minimizada. A fim de nao introduzir novas varidveis esse trecho do gréfico sera
considerado nulo. Essa hipétese € conservadora, ja que assume nenhuma modificacdo na
velocidade do ocupante nesse intervalo, apenas introduz uma folga entre a massa do ocupante
e 0 assoalho da aeronave, fato que é contabilizado pelas equagdes.

Outro ponto a ser salientado é que, diferente dos outros valores de velocidade e
aceleracao introduzidos no sistema de equacgdes, a acelecao limite do ocupante presente no
termo que quantifica a deflexdo elastica da estrutura, na terceira equagao do sistema, nao deve
ser projetada na dire¢cao de atuagdo do mecanismo. Isso acontece porque a rigidez é calculada
utilizando uma forgca na direcéo da aceleracgéao total do sistema (ver secéo 5). O calculo € assim
realizado porque a deflexao é influenciada tanto por forgas paralelas ao trilho quanto por forgas
perpendiculares a ele.

Dessa maneira, temos o seguinte sistema de equacdes (SI):

( trr 0,1
ff a,. (t) dt — jf aqs' (t) dt = 0,174
0 0
tr
) 8,99 = j a,. (t) dt
0
tr tr (6,4 +57,99) X 1
! - '(t) dt = 0,02
Jfo Goc'(£) dt ffo Gas' (1 1515151 +
( alim’
j - X (t" —t)2+899xt")—(0,45) =0,174
8,99 = a;;,, X (t" —t")
L(8,99 xt) —(=599,43 x t'* + 8,99 x t') = 4,40 X 107% X a;;,,’ + 0,02

Resolvendo o sistema através de um método numérico, temos:

Tabela 2 - Solucao do sistema

t' 0,035
t'’ 0,104
Qi 130,71

Utilizando a “hipdtese 17 citada na seg¢do 3.3, podemos determinar a forga limite para o
mecanismo de dissipagdo usando a aceleragédo calculada para a parte mével do assento.
Assim, a forcga limite tedrica para o mecanismo é estimada da seguinte forma:

Fim' = (Mp 4+ Mye) X agim’ = (6,4 + 57,99) x 130,71 = 8416,81N (6.2)

7  VERIFICAGAO DO ASSENTO AO ESCOAMENTO

!

F;' € a forca que o mecanismo dissipador mantém sobre a estrutura quando sua
distencgao inicia. Isso ocorre porque a;;,,’, calculada pelo sistema de equagdes, € a componente
da aceleracao na direcao dos trilhos do mecanismo. A aceleracao total ocorre a 15° dos trilhos
do mecanismo, ou 60° com o assoalho da aeronave. Dessa forma, o valor maximo teérico de
aceleracao do ocupante e de forga total sobre a estrutura valem:

’
Alim

Arim =
lim cos 15°

= 13533/, = 13,89 g's (7.1)
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Fyyp = —tm" — 8713,72N (7.2)

cos 15°

Por se tratar de uma situacédo dindmica de carregamento, a verificacdo da estrutura deve
ser realizada com Fy;, corrigida por um fator de impacto. Nesse caso, assim como em uma
tese a respeito de uma analise experimental de dormentes desenvolvida por Bastos, 1999, é
utilizado fator de impacto de 2 para a simulagéo estéatica de situacao dinamica.

Essa simulagdo estatica segue as mesmas definicdes da simulagdo exposta na segéo 5,
porém as forgas sao calculadas utilizando as seguintes equacgoes:

E, = 2 X Fy, = 17427,45N (7.3)
F, = 0,148F, = 2579,26 N (7.4)
F, = 0,144F, = 2509,55 N (7.5)

F, = 1,059F, = 18455,67 N (7.6)

E possivel perceber nos resultados expostos no Apéndice 2 que o modelo apresenta
tensdes inferiores as de escoamento citadas na se¢do 4. Assim a estrutura permanece no
regime elastico.

8 SIMULACAO NUMERICA

Visto que o caso b-1 exposto pela FAR 23.562 ndo causa nenhum efeito transversal e
que assento, ocupante e cinto de seguranca sao simétricos em relagdo ao plano longitudinal
central da montagem, a simulacdo sera simplificada para um caso bidimensional (ver Figura
8.1). A modelagem ¢é feita em um programa comercial de simulagcdo de movimento (Design
Simulation Technologies, 2010). O passo de tempo utilizado foi de 0,0001s e o erro de
integracdo maximo foi especificado em 0,002 m.

Figura 8.1 — llustracao do caso a ser analisado

A fim de simular o cinto de seguranga, o “dummy” é fixo a estrutura através do elemento
“Rope” disponivel no software. Este recurso permite uma ligagdo que resiste apenas a forgas
trativas. A espuma da forracdo do assento é substituida por uma mola e um batente enquanto
que a estrutura é suspensa por outra mola correspondente a sua rigidez elastica. Esses
recursos reproduzem o comportamento da espuma e a flexibilidade da estrutura detalhados na
secao 5.

Em t = 0s, todos os corpos estdo a 9,3 ™/ na direcdo X+ e sdo desacelerados por um
atuador de acordo com a aceleracdao especificada pela FAR. O mecanismo dissipador é
substituido por uma mola de forga constante que sé possui liberdade para extensao.

Um ATD (“Antropomorphic Test Dummy”) foi incluido a simulag@o. Ele foi desenhado
respeitando as dimensdes expostas por Huet, 2004 (ver anexo 2). Suas articulagdes foram
rotuladas e a massa de cada parte foi atribuida de acordo com a Tabela 3. A massa percentual
de cada parte foi obtida do trabalho de Dirillis et al, 1964, e a massa total do ocupante é de
77,11 kg, obtida da FAR 23.562.
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Tabela 3 - Massa de cada parte do dummy
Parte do corpo % kg
Y
és 2,75 9,40
Antepernas 9,49
Coxas 25,11 19,40
Bragos 5,26 4,10
Antebracos 3,64
~ 3,80
Maos 1,26
Cabeca 7,50 5,80
Tronco 44,99 34,70

8.1 Validagdo do modelo

A fim de verificar o modelo, a simulagdo é simplificada para assumir as mesmas
hipbteses utilizadas no desenvolvimento das equagdes. As modificagdes sao:
- “dummy” substituido por uma massa de valor igual a soma da massa suspensa do ocupante
com a massa da estrutura moével;
- rigidez da espuma e da estrutura é suprimida e a folga entre a massa e o assento passa a ser
a soma de f com a deflexao elastica da estrutura. Este calculo aparece na terceira equagao do
sistema de equacbes da secdo 6, sendo demonstrado agora pela equacao 8.1. Esse valor
representa o deslocamento da massa em relagdo ao assoalho da aeronave antes da atuagao
do mecanismo.

4,40 X 1075 X a;;,,’ + 0,02 = 0,02575m (8.1)

E feita a comparacéo entre o curso realizado pelo mecanismo e o curso de projeto, nesse
caso, C = 0,174m. Nessa simulacédo o mecanismo se extende 0,173 m. Com um erro de 0,57%,
o0 modelo é validado.

8.2 Resultados

A Figura 8.2 demonstra as posigdes do “dummy” e do assento durante a desaceleracao.
Cada quadro representa um avancgo de 0,02 s, comegando em t = 0,00s e encerrando em
t = 0,12 s. Em um projeto mais aprofundado, tal informagao poderia ser util para determinar se
ha possibilidade de colisdo do ocupante com a fileira de assentos seguinte.

&
&

t=000s / t=002s

o
)

L & &
Figura 8.2 - Sequéncia de posicoes durante a simulacao
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A Figura 8.3 exp0e os graficos de aceleragao e velocidade para o assoalho da aeronave
e para o ocupante, o primeiro em azul e o segundo em vermelho.

ACELERACAO (m/s?) VELOCIDADE (m/s)
_%8 T Y y A 1 t (Ej 10
-30 (\\ 0,05 //U,J. ’I 0,15 8 \\
:38 N\ / ] 6
-90 N\ / ] 4 \\\,‘\\\
. N\ / ]
110 7 7
-150 \/ 0 : : t(s)
-170 \/ ~—
-190 2 0 0,05 0,1 0,15
Aceleracdo do assoalho na dire¢éo dos trilhos Velocidade do assoalho na diregdo dos trilhos
Aceleragdo do ocupante na dire¢do dos trilhos Velocidade do ocupante na dire¢3o dos trilhos

Figura 8.3 - Graficos da velocidade e da aceleracao na direcado dos trilhos em funcao
do tempo

A Figura 8.4 demonstra a extensdo do mecanismo dissipador e a forga compressiva na
coluna do ocupante, ambos em funcao do tempo. A primeira curva € interessante para avaliar a
proximidade entre o curso determinado para o mecanismo durante o projeto (C) e o curso
utilizado pelo mecanismo, enquanto que a segunda curva é importante para analisar o esforco
maximo sofrido pelo ocupante.

Extensdo do elemento dissipador (m) For¢a compressiva na coluna do

ocupante (N)
0,2

6000
4000 \
2000

\

Figura 8.4 - Graficos da extensao do mecanismo dissipador e da forca compressiva na
coluna do ocupante em funcao do tempo

0,15

/
0,05 /
o/

0,1

0,1

1 tl:.S‘] 0 T T
0,15 0 0,05 0,1

t(s)

0,15

0 0,05

8.3 Discussao dos resultados

O trabalho de Splichal, 2005, apresenta uma simulagdo de um assento aerondutico sem
mecanismo amortecedor de impacto para o caso b-1 da FAR 23.562. Nela é encontrada uma
forca compressiva maxima de 6210 N na coluna do ocupante. Comparando com o resultado de
compressao maxima aqui estimado de 5668 N, (secdo 8.2) € evidenciada uma redugéo de
8,7 % nesse esforgo.

Tal reducao pode ser considerada pequena em relacao a maior complexidade do projeto
de um assento desse tipo, porém € importante ressaltar a influéncia dos valores de f inserido
no sistema de equacbes. Em um projeto mais aprofundado, otimizacées ergonémicas na
forracdo do assento de modo que a f seja minimizada sdo mandatérias. Isso garante que as
velocidades do ocupante e da aeronave se mantenham mais préximas até a atuagao do
mecanismo, otimizando seu funcionamento.

A aceleracao ay;;, € recalculada para outros valores de f para ilustrar sua influéncia. Os

resultados sao expostos na Figura 8.5. Em uma situacdo ideal, onde f = 0, a aj;, (m/sz) seria
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91,69 m/s2 , representando uma reducao de 32,2 % em relacdo ao caso aqui apresentado de

f =0,02m.

Giim (mfzsz)

180

160

140
120

100 -

80 T T 1 ﬂm)
0 0,02 0,04

Figura 8.5 - Aceleracao limite na direcdao dos trilhos em funcao da folga

Além disso, também é percebido que o0 mecanismo nao percorreu 0 curso completo,
deslocando apenas 0,1472m. Isso indica que a for¢a limite do mecanismo poderia ser
levemente menor, minimizando a a;;,, €, consequentemente, a forga compressiva na coluna.
Esse erro ocorreu, na maior parte, devido a consideragéo de aceleracao nula do ocupante até
t' na elaboragdo das equagdes. A partir do momento que foi incluida na simulagdo a reagéo
durante o carregamento da espuma e, principalmente, da estrutura, o ocupante passou a sofrer
uma desaceleracdo, mesmo que pequena, a partir de t = 0s, melhorando a eficiéncia do
mecanismo.

9 CONCLUSAO

Este trabalho apresenta um primeiro passo para o desenvolvimento de um assento
aeronautico amortecedor de impacto. O resultado fornecido pelo sistema de equagdes
desenvolvido se mostrou muito préximo ao obtido na simulagdo dindmica realizada. Dessa
forma, as equacdes e modelos aqui desenvolvidos permitem uma estimativa dos valores de
aceleragdo maxima que o ocupante sofrera e da forgca compressiva em sua coluna. Além disso,
também permitem uma analise preliminar da cinemética do movimento do ocupante e do
assento.

Para o caso b-1 da FAR 23.562, se obteve uma reducao de 8,7 % na forga compressiva
na coluna do ocupante em relagdo a um resultado encontrado na literatura para um assento
convencional. Conforme comentado na seg¢do 8.3, em um projeto mais aprofundado, esse
resultado pode ser otimizado através da minimizagcdo do valor de f do sistema. Em uma
situacao ideal onde a folga entre 0 ocupante e a estrutura seria nula, a aceleragéo limite sofrida
pelo ocupante poderia ser reduzida em 32,2% em relacdo ao caso estudado, valor que
demonstra seu potencial.

A grande influéncia da folga entre ocupante e estrutura sobre a forga limite do mecanismo
€, em parte, causada pela anulagdo do grafico de aceleragdo do ocupante até t' (ver sec¢éo 6),
que é uma deficiéncia desse modelo. Mesmo contabilizando esse trecho do grafico, a espuma
precisaria ser mais estudada, ja& que seu comportamento, na realidade, nao é linear quando
submetida a uma compressao rapida. Esse fato € citado na seg¢do 5. Além disso, numa
situacd@o real, havera atrito entre os trilnos e os guias da estrutura moével, efeito que nao foi
considerado.

Uma possivel continuagao deste trabalho é o detalhamento mais aprofundado dos pontos
citados como deficiéncia deste modelo. Outra possivel continuagéo € a implementacdo de uma
simulacao tridimensional do assento proposto. Isso permitird a simulagdo de situacdoes mais
complexas, como por exemplo aceleragdes laterais, que ndo podem ser contabilizadas pela
simulagao bidimensional.
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ANEXO 1 — COMPORTAMENTO DA ESPUMA
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(Fonte: Todd et al, 1998)
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ANEXO 2 - ANTROPOMETRIA
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Antropometria, baseada nas dimensodes do 50° percentil masculino de Kremer
(Fonte: Huet, 2004)
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ANEXO 3 — FAR 23.562

Sec. 23.562 - Emergency landing dynamic conditions.

(a) Each seat/restraint system for use in a normal, utility, or acrobatic category airplane, or in a
commuter category jet airplane, must be designed to protect each occupant during an
emergency landing when-:
(1) Proper use is made of seats, safety belts, and shoulder harnesses provided for in the
design; and
(2) The occupant is exposed to the loads resulting from the conditions prescribed in this
section.

(b) Except for those seat/restraint systems that are required to meet paragraph (d) of this
section, each seat/restraint system for crew or passenger occupancy in a normal, utility, or
acrobatic category airplane, or in a commuter category jet airplane, must successfully complete
dynamic tests or be demonstrated by rational analysis supported by dynamic tests, in
accordance with each of the following conditions. These tests must be conducted with an
occupant simulated by an anthropomorphic test dummy (ATD) defined by 49 CFR part 572,
subpart B, or an FAA-approved equivalent, with a nominal weight of 170 pounds and seated in
the normal upright position.
(1) For the first test, the change in velocity may not be less than 31 feet per second. The
seat/restraint system must be oriented in its nominal position with respect to the airplane
and with the horizontal plane of the airplane pitched up 60°, with no yaw, relative to the
impact vector. For seat/restraint systems to be installed in the first row of the airplane,
peak deceleration must occur in not more than 0.05 seconds after impact and must reach
a minimum of 19g. For all other seat/restraint systems, peak deceleration must occur in
not more than 0.06 seconds after impact and must reach a minimum of 15g.
(2) For the second test, the change in velocity may not be less than 42 feet per second.
The seat/restraint system must be oriented in its nominal position with respect to the
airplane and with the vertical plane of the airplane yawed 10°, with no pitch, relative to the
impact vector in a direction that results in the greatest load on the shoulder harness. For
seat/restraint systems to be installed in the first row of the airplane, peak deceleration
must occur in not more than 0.05 seconds after impact and must reach a minimum of 26g.
For all other seat/restraint systems, peak deceleration must occur in not more than 0.06
seconds after impact and must reach a minimum of 21g.
(3) To account for floor warpage, the floor rails or attachment devices used to attach the
seat/restraint system to the airframe structure must be preloaded to misalign with respect
to each other by at least 10° vertically (i.e., pitch out of parallel) and one of the rails or
attachment devices must be preloaded to misalign by 10° in roll prior to conducting the
test defined by paragraph (b)(2) of this section.

(c) Compliance with the following requirements must be shown during the dynamic tests
conducted in accordance with paragraph (b) of this section:
(1) The seat/restraint system must restrain the ATD although seat/restraint system
components may experience deformation, elongation, displacement, or crushing intended
as part of the design.
(2) The attachment between the seat/restraint system and the test fixture must remain
intact, although the seat structure may have deformed.
(3) Each shoulder harness strap must remain on the ATD's shoulder during the impact.
(4) The safety belt must remain on the ATD's pelvis during the impact.
(5) The results of the dynamic tests must show that the occupant is protected from serious
head injury.
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(i) When contact with adjacent seats, structure, or other items in the cabin can occur,
protection must be provided so that the head impact does not exceed a head injury
criteria (HIC) of 1,000.
(i) The value of HIC is defined as

HIC = {(:: - II){@.I_—;}T”“W]

2.5

Where:

t1 is the initial integration time, expressed in seconds, 2 is the final integration time,
expressed in seconds, and a(t) is the total acceleration vs. time curve for the head
strike expressed as a multiple of g (units of gravity).
(iii) Compliance with the HIC limit must be demonstrated by measuring the head impact
during dynamic testing as prescribed in paragraphs (b)(1) and (b)(2) of this section or
by a separate showing of compliance with the head injury criteria using test or analysis
procedures.
(6) Loads in individual shoulder harness straps may not exceed 1,750 pounds. If dual
straps are used for retaining the upper torso, the total strap loads may not exceed 2,000
pounds.
(7) The compression load measured between the pelvis and the lumbar spine of the ATD
may not exceed 1,500 pounds.

(d) For all single-engine airplanes with a ‘=2 of more than 61 knots at maximum weight, and

those multiengine airplanes of 6,000 pounds or less maximum weight with a “*2 of more than
61 knots at maximum weight that do not comply with Sec. 23.67(a)(1);
(1) The ultimate load factors of Sec. 23.561(b) must be increased by multiplying the load
factors by the square of the ratio of the increased stall speed to 61 knots. The increased

ultimate load factors need not exceed the values reached at a "*2 of 79 knots. The
upward ultimate load factor for acrobatic category airplanes need not exceed 5.0 g.
(2) The seat/restraint system test required by paragraph (b)(1) of this section must be
conducted in accordance with the following criteria:
(i) The change in velocity may not be less than 31 feet per second.
(i)
(A) The peak deceleration ( <) of 19g and 15g must be increased and multiplied by
the square of the ratio of the increased stall speed to 61 knots:

20 =19.0(Fgy f61) or go=15.0(rg, s61)

'

(B) The peak deceleration need not exceed the value reached ata ‘=2 of 79 knots.
(iii) The peak deceleration must occur in not more than time (t,), which must be computed
as follows:

F2

Where:

£7 = The peak deceleration calculated in accordance with paragraph (d)(2)(ii) of this
section; and

t, = The rise time (in seconds) to the peak deceleration.

(e) An alternate approach that achieves an equivalent, or greater, level of occupant protection to
that required by this section may be used if substantiated on a rational basis.

Amdt. 23-62, Eff. 1/31/2012

(Fonte: rgl.faa.gov, acessado em acessado em 15/09/2013)
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APENDICE 1 — RESULTADO DA SIMULAGAO PARA CALCULO DA RIGIDEZ

I (rmim)
5.574e-002
-4.817e-002
-1.521e-001

. -2.560e-001
. -3.589e-001
-4 B639e-001

-5.6V5e-0M

. -6.717e-001

. -7.756e-001

. -5.733e-001

. -9.5833e-0M

-1.087e+000

-1.191e+000

Deslocamento da estrutura em milimetros na direcédo dos trilhos para Fa=1000N
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APENDICE 2 -RESULTADO DA SIMULACAO DE VERIFICACAO DA ESTRUTURA

wan Mizes (NN
289.000.000,0
I 264 9166720
. 205333440
. ME.T50.000,0
- 192 6666720
. 168.553.344 .0
- 144.500.000,0
- 120416 672,0

. 963333360

. ¥2.250.000,0
45166 6650

24 083.334 0

nn

Distribuicao de tens6es na estrutura para forca limite aplicada com fator de impacto de



