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RESUMO

Este trabalho, tomou como referéncia as dimensdes do projeto da equipe AeroTau —
Equipe de AeroDesign da Universidade de Taubaté do ano 2018 para a competicao
de ambito internacional SAE BRASIL AeroDesign. Tem o intuito de analisar e
comparar geometrias de sec¢des transversais da longarina da asa em fungao do seu
material, dimensdo e manufatura para melhor desempenho na competicdo. A
longarina da asa, sendo o principal componente estrutural de uma aeronave deve ser
o primeiro elemento estrutural a ser dimensionado, pois € o componente estrutural
que suportara os esforgcos durante o percurso de voo. Inicialmente foi realizado o
levantamento das forcas referente a sustentacao e arrasto na asa, as quais provocam
esforgos transversais e longitudinais, momentos torcores e fletores. Foi aplicado como
principal critério para a analise, o momento fletor e o torgor os quais s&o os maiores
responsaveis pela instabilidade e fratura da asa ao longo de seu envelope de voo.
Serao realizados os levantamentos teoricos de quais geometrias poderiam fornecer
melhor eficiéncia estrutural. E importante que a escolha também seja baseada nos
recursos disponiveis pela equipe e que seja de facil manuseio com ferramentas
comuns, custo e de facil manufatura. A sele¢cdo dos materiais deve-se ser criteriosa,
uma vez que suas propriedades especificas irdo influenciar diretamente na resisténcia
e no peso da estrutura. O dimensionamento foi feito analiticamente utilizando o
método de anadlise de tensao, as deflexées foram obtidas numericamente utilizando o
método elementos finitos para se obter um projeto de longarina de uma asa que
melhor atenda aos requisitos de projeto e tenha uma maior eficiéncia na competicao.
Sendo assim, se chegou em uma configuracdo que esteja de acordo com os
equipamentos e investimentos disponiveis pela equipe e que mesmo assim forneca
uma aeronave eficiente com ganho significativo em carga paga pela 6tima relagao
resisténcia/peso para melhor colocagdo na competicdo SAE BRASIL AeroDesign
2019.

Palavras-chave: AeroDesign. Cargas. Esforgos solicitantes. Estruturas. Longarina.

Vigas.



ABSTRACT

This work took as reference the dimensions of the AeroTau - AeroDesign Team project
of the University of Taubaté of the year 2018 for the international competition SAE
BRASIL AeroDesign. It is intended to analyze and compare geometries of cross
sections of the wing spar according to its material, size and manufacture for better
performance in the competition. The wing spar being the main structural component of
an aircraft must be the first structural element to be dimensioned, since it is the
structural component that will withstand the forces during the flight path. Initially, the
forces were surveyed for lift and drag on the wing, which provoke transverse and
longitudinal forces, twisting moments and bending moments. It was applied as the main
criterion for the analysis, the bending moment and the torser which are most
responsible for the instability and fracture of the wing along its flight envelope.
Theoretical surveys will be carried out of which geometries could provide better
structural efficiency. It is important that the choice is also based on the resources
available to the team and that it is easy to handle with common tools, cost and easy to
manufacture. The selection of materials should be judicious, since their specific
properties will directly influence the strength and weight of the structure. The sizing
was done analytically using the stress analysis method, the deflections were obtained
numerically using the finite element method to obtain a wing girder design that best
meets design requirements and has a higher efficiency in competition. Therefore, it
was arrived at in a configuration that is in accordance with the equipments and
investments available by the team and that nevertheless provides an efficient aircraft
with significant gain in load paid by the excellent relation resistance / weight for better
placement in the competition SAE BRASIL AeroDesign 2019.

KEYWORDS: AeroDesign. Applicant efforts. Beams. Loads. Longarina. Structure.
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1 INTRODUGAO

Em busca de inovagdes de projeto, solugdes de engenharia e interagdes entre
os estudantes de diferentes cursos e diversas faculdades a Society of Automotive
Engineers SAE BRASIL, empresa que visa a disseminagao da tecnologia e inovagao,
realiza desde 1999 em Sao José dos Campos, Sao Paulo Brasil, a SAE BRASIL
AeroDesign (Figura 1). Uma competicdo de engenharia com o intuito de se projetar
uma aeronave radio controlada, com o propdsito de se realizar todas as missoes
impostas pela competicdo. Com cerca de 100 equipes por ano oriundas de diversos
paises da América Latina e que sao divididas em 3 categorias: Micro, Regular e Aberta.
Cada categoria possui requisitos especificos. De maneira geral, a Categoria Regular,
possui maiores restricdes, enquanto as categorias Aberta e Micro as equipes tém

maior liberdade de projeto.

Figura 1 - Equipes na competicido SAE BRASIL AeroDesign 2018

Fonte: AEROTAU (2018)

As avaliagdes e classificagcdo das equipes sao realizadas em duas etapas:
Competicdo de Projeto e Competicdo de Voo, onde os projetos sdo avaliados
comparativamente por engenheiros da industria aeronautica com base na concepgéao

e desempenho dos projetos.
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Com o objetivo de promover a interacao entre diferentes cursos de diferentes
faculdades, a competicdo estimula a busca por conhecimento, a troca de informacgoes
e experiéncia entre as equipes para uma melhor relacdo de companheirismo e
trabalho em equipe, e como resultado, melhorando o aperfeicoamento de projeto e
obtendo inovagdes nas aeronaves.

Ao participar da competicdo SAE BRASIL AeroDesign o estudante se envolve
com um caso real de desenvolvimento de projeto aeronautico, desde sua a concepgao,
projeto detalhado, construcéo e testes, por isso com a mudanga de regulamento todos
0s anos, faz com que a busca para aperfeicoamento e avanco da tecnologia das
equipes, sempre se mantenham crescentes ao longo dos anos. Novas metodologias
de projeto tém surgido para que as aeronaves se tornem cada vez mais resistentes e
leves, por isso é fundamental o desenvolvimento de um projeto competitivo e eficiente,
almejando assim uma posicao entre as melhores equipes da competicao.

A Universidade de Taubaté (Unitau) tem uma equipe que participa da
competicdo SAE BRASIL AeroDesign desde 2006 na classe Regular, denominada
AeroTau (Figura 2), e no ano de 2018 implementou a classe Micro para agregar mais
estudantes no processo e difundir conhecimento tanto tedrico quanto na pratica
aeronautica a seus alunos. Portanto, os estudos deste trabalho e a metodologia de

projeto utilizadas poderao servir de incentivo e base para ambas as equipes.

Figura 2 - Equipe AeroTau 2018

WIS PSP TS

o, |

EALS

Fonte: AEROTAU (2018)
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Para a categoria Regular da competicdo SAE BRASIL AeroDesign 2018, na
qual o trabalho sera fundamentado, tem como requisitos de projeto da aeronave radio
controlada a limitagdo da soma da envergadura com o comprimento da aeronave deve
ser de no maximo 3.5 metros. Tendo como limitagdo, uma pista na qual a aeronave
precise decolar em até 60 metros e pousar em até 120 metros.

Ja as restricées para o ano de 2019 sao ainda mais desafiadoras, a soma da
envergadura com o comprimento ndo pode ultrapassar 3.7 metros e o comprimento
de pista para pouso € de 100 metros e para a decolagem 50 metros.

Um dos principais componentes da aeronave radio controlada € a asa,
constituida estruturalmente pela sua longarina, nervuras, revestimento e por sua
superficie de comando denominada aileron. A longarina é responsavel por receber a
maioria dos esfor¢os dos outros componentes constituintes da asa e ainda gerar
sustentacao para que a aeronave decole e realize o percurso de voo e pouse de forma
segura e confiavel. De modo, que nao ocorra falhas ou quebras de componentes
durante todo o percurso, ocasionando o descumprimento dos requisitos minimos de
seguranga implicando em penalidades ou até mesmo invalidagées do voo, caso isso
venha ocorrer. Diferentemente do projeto estrutural da asa de uma aeronave
convencional que apresenta um sistema fail safe, com longarinas primarias e
secundarias, o projeto da asa para esta competicao apresenta um sistema safe life.
Dessa forma, a asa apresenta somente uma longarina principal com coeficiente de
seguranga, nao possuindo sistema redundante em caso de falha deste, tornando o
projeto ainda mais desafiador.

Sabendo-se disso, a asa da aeronave precisa ser bem projetada, dimensionada
e testada, afim de se obter uma estrutura que seja resistente e ao mesmo tempo leve,
agregando assim, maior valor ao projeto, devido ao seu baixo peso vazio, e assim
buscando uma melhor colocagdo na competicdo. Tendo como objetivo a melhor
eficiéncia estrutural para a aeronave, foram realizados estudos das cargas atuantes
através de calculos analiticos em condi¢cao de equilibrio estatico, na envergadura da
asa (comprimento total da asa de uma ponta a outra) do projeto AeroTau 2018. Sendo
as cargas atuantes devido a sustentacao e arrasto, que geram os esforgos cortantes,
os momentos fletores e os momentos torgores. Em seguida, foi dimensionada a
melhor sec¢ao transversal de longarina que se adeque ao projeto. A mesma foi
analisada em programa de elementos finitos com diferentes geometrias de se¢des

transversais para a mesma condigdo de carregamento. Com o intuito de comparar
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qual atende os requisitos de projeto com melhor resisténcia/peso, com uma melhor
manufatura e apos todas validagdes sera possivel ser feitos testes em voo pela equipe.

Segundo Rodrigues (2015) a longarina € o principal componente estrutural de
uma aeronave, e é extremamente importante pelo fato dela ser responsavel por
moldar a geometria da asa e suportar a maior parte dos esfor¢cos de torgcéo e flexao
causados pelas forgas de sustentacdo e arrasto sofridos em voo. Na maioria dos
casos € um dos componentes que mais agregam peso a estrutura final do avido e sua
otimizagdo € fundamental para que a equipe consiga uma aeronave eficiente e
competitiva.

Espera-se que com o estudo de novas formas geométricas de longarina possa
proporcionar melhorias significativas em sua resisténcia, assim como seu menor
volume e peso, proporcionando uma melhor eficiéncia estrutural da aeronave,
facilidade de manufatura e proporcionando um melhor desempenho da equipe na

competicao.

1.1 OBJETIVOS

1.1.1 Objetivo Geral

Este trabalho tem como objetivo geral, analisar as cargas atuantes na asa em
condigdes criticas de voo e avaliar diferentes geometrias de longarina da asa de uma
aeronave radio controlada, em fungdo do tamanho disponivel no perfil e do tipo de
material que sera usado na equipe Aerotau 2019.

A longarina sera escolhida através de calculos analiticos, numéricos e tera
como critério primordial ser projetada para suportar as cargas de tragdo, compressao,
torcao e flexdo, aos quais ira ser exposta durante todo o percurso de voo. Além disso,
a mesma deve apresentar facilidade construtiva e a melhor relagado de resisténcia
peso, para que se possa obter um ganho seguro em peso estrutural. Visando sempre

a melhor colocagao da competicao.

1.1.2 Objetivos Especificos

Além do ganho na eficiéncia estrutural, este trabalho tem como intuito:



1)

2)

3)

4)

5)
6)

7)
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Servir de inspiracao e de guia para novos ingressantes na area de cargas
e estruturas nas equipes de AeroDesign;

Calcular a melhor geometria de sec¢ao transversal para aeronave da equipe
AeroTau 2019;

Aplicar conhecimentos adquiridos durante a graduacgao para analise das
forcas atuantes na aeronave;

Utilizar os conhecimentos adquiridos para modelagem numérica para
analise dos deslocamentos e tensdes através do método de elementos
finitos;

Proporcionar uma aeronave competitiva;

Fazer da area de cargas e estruturas da equipe referéncia para que os
futuros membros optem pelas mesmas e assim agreguem ainda mais valor
gerando um ciclo continuo;

Agregar conhecimento e deixar um know-how amplo e de facil

entendimento para os membros que ainda iram fazer parte da equipe.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 LONGARINA

A longarina € um dos principais componentes da aeronave, fundamental e
indispensavel utilizada na montagem da asa de uma aeronave, geralmente com
elevada resisténcia e a maioria delas fabricada com ricas ligas metalicas. Na industria
aeronautica e aeroespacial usa-se geralmente ligas de aluminio, devido as suas
otimas propriedades mecanicas como tenacidade, fluéncia, baixo peso e excelente
resisténcia a corrosdo. Os materiais s&o selecionados criteriosamente por oferecerem
propriedades bom comportamento mecanico as quais sao submetidos durante o voo
da aeronave. Além das grandes tensdes oriundas dos pousos e decolagens e por
suportarem os altos indices de vibragdo sem comprometer a segurancga da aeronave.
A maioria € fabricada com metais de alta resisténcia e geralmente é fixada a
fuselagem por encaixes de asa, vigas simples ou em ftrelica. E responsavel por
transmitir a fuselagem da aeronave todos os carregamentos de sustentagao gerada
aerodinamicamente pelo intradorso e extradorso, oriundas da diferenca de pressao
da asa. Atendendo o principio de Bernoulli, onde em seu extradorso a velocidade do
fluido é maior, sendo assim a pressao € menor e no intradorso, ocorre o inverso, a
velocidade do fluido € menor e a pressao exercida nele € maior (Figura 3), fazendo
com que ocorra uma resultante de forcas e consequentemente, com que o aviao
ganhe sustentacdo (ANDERSON, 2004).

Figura 3 - Escoamento no perfil aerodinamico

+velocidade -pressao

— —
< ———

-velocidade +pressao

Fonte: PULLIN (1976)
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A asa de uma aeronave pode ser classificada de acordo com sua fixagao na
fuselagem, podendo ser alta, média ou baixa. Avides com um unico par de asas, que
é o foco deste trabalho, sdo denominados monoplanos (DA ROSA, 2006). Os
principais elementos estruturais de uma asa s&o as nervuras, a longarina e a
entelagem, além de conter o bordo de ataque e o bordo de fuga.

Geralmente, a longarina esta disposta longitudinalmente da sua raiz até a ponta
da asa, suportando todo o peso dos tanques de combustivel, no caso de grandes
aeronaves, e demais pecgas integrantes da asa da aeronave inclusive as superficies
de comando responsaveis pela manobrabilidade no eixo longitudinal da aeronave. As
nervuras dao o formato aerodinamica do perfil a asa e transmitem os esforcos do
revestimento para a longarina. O bordo de ataque representa a parte dianteira da asa
da aeronave e o bordo de fuga representa a parte traseira e serve como bergo para o

alojamento dos ailerons e/ou dos flaps, conforme ilustrado na Figura 4.

Figura 4 - llustracdo dos componentes da asa

Nervura

Bordo de Fuga

Longarina

Bordo de Ataque

Fonte: AEROTAU (2018)

2.2 CARGAS NA ESTRUTURA

A fungcédo de um engenheiro de cargas e estruturas dentro de uma empresa de

desenvolvimento aeronautico € ampla e multidisciplinar. As informagdes necessarias
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para a determinagao das cargas atuantes em uma aeronave sao provenientes de
diversas areas da empresa, desde setores comerciais até setores técnicos como
aerodinamica, desempenho, e controle e estabilidade. A forma como a carga de
sustentacao é distribuida sobre uma asa finita € uma das questdes mais importantes
para o calculo de esforgcos sobre estes componentes. A forma desta distribuicao
definira a forma das distribuicdes dos esforgos transversais, longitudinais, momento
fletor e momento torgor (ISCOLD, 2001). Na analise de desempenho de um aviao, o
arrasto gerado representa grande influéncia na area de aerodinamica e cargas.

Como forma de se estimar o arrasto de uma aeronave, € importante citar que
existem duas fontes de geracdo das forcas aerodindmicas em um corpo que se
desloca através de um fluido. Essas fontes sao: a distribuicio de pressao e as tensdes
de cisalhamento que atuam sobre a superficie do corpo, sendo assim, existem dois
tipos caracteristicos de arrasto, o de pressao que ocorre devido ao desbalanceamento
de pressao existente sobre a superficie da aeronave e o arrasto de atrito proveniente
das tensdes de cisalhamento que atuam sobre a superficie da aeronave. Todo e
qualquer outro tipo de arrasto citado na literatura aeronautica é proveniente de uma
dessas duas formas (RODRIGUES, 2015).

Para o calculo de cargas na asa é necessario se obter primeiramente o
diagrama V-n da aeronave. Este diagrama consiste em uma combinagao de
velocidade e fator de carga para diferentes condigbes de voo especificado pelos
regulamentos. Uma vez que o diagrama V-n da aeronave é determinado, € possivel
calcular as condicbes de carregamento na asa (ISCOLD, 2001). Em seguida,
determina-se qual das condicbes analisadas € a mais critica, portanto, tendo esta
como condicdo de projeto. Obtida a condi¢cdo critica de projeto € necessario
determinar a forma como essa carga € distribuida sobre a asa.

O envelope de manobra foi construido a partir das analises de cruzeiro e de
manobra, que determinaram a velocidade maxima em voo reto nivelado do avido
como sendo Vmax, assim como a velocidade de manobra Va segundo a Equacgéo (1) e
o fator de carga para a mesma n= 2.

Determinou-se a velocidade de cruzeiro Ve segundo a Equagao (2) e a
velocidade de mergulho da aeronave Vg4 conforme a Equacgao (3). A velocidade de

estol Vestol exemplificada através da Equacgéao (4).
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Va = Vestot v/ Mmax (1)

V.=09.V, (2)

Vp = 1,25.V, 3)
2.W

Vestol - \/p. S. V4. Clijax (4)

2.3 METODO DE SCHRENK PARA A DISTRIBUICAO DE CARGAS

A distribuicdo de sustentagdo ao longo da envergadura de uma asa com uma
forma geométrica qualquer pode ser obtida através de um modelo simplificado
denominado aproximacao de Schrenk. Normalmente, este método é aplicado durante
o projeto conceitual de uma aeronave com asas de baixo enflechamento e de
moderado a alto alongamento. O método basicamente representa uma meédia
aritmética entre a distribuicdo de carga originada pelo modelo de asa em questao e
uma distribuicao eliptica para uma asa de mesma area e mesma envergadura, a qual
apresenta as melhores caracteristicas estruturais e aerodinamicas, porém seu uso é
restrito devido a dificuldade de manufatura (SCHRENK, 1940).

A forca de sustentacdo atuante no ponto de manobra da aeronave pode ser

calculada pela solucado da Equacéo (5):

L =N W (5)

A relacao de afilamento dessa asa € dada pela Equacgéo (6):

y (6)

Cr

Para uma distribui¢cao eliptica tem-se a partir da aplicacdo da Equagao (7):



24

LOE==L. [1- (2—"“)2 (7)

b-11

Para a asa trapezoidal em estudo a partir da aplicagao da Equacgao (8), tem-se

que:

LT = (131)19 [1 + (%y (4- 1))] (8)

Pela aproximacao de Schrenk, a forga de sustentacdo nessa estagao da asa é

representada pela Equacao (9):

L(Y)T+L(Y)E

LTS = H0 (9)

2.4 TEORIA DE VIGA
2.41 Teoria de Viga de Euler-Bernoulli

A teoria do feixe de Euler-Bernoulli € uma simplificagdo da teoria linear da
elasticidade que fornece um meio de calcular as caracteristicas de carga e deflexao
das vigas. Abrange o caso de pequenas deflexdes de um feixe (isto €, um corte
através do feixe em algum ponto ao longo de seu comprimento) que sdo submetidas
apenas a cargas laterais. E, portanto, um caso particular da teoria do feixe de
Timoshenko. As duas principais suposicoes feitas pela teoria do feixe de Bernoulli-
Euler sao que as sec¢des planas permanecem planas e que os angulos de inclinacao
deformados (declives) sdo pequenos (Figura 5). Essa suposicao é geralmente valida
para vigas de flexao, a menos que a viga sofra tensdes de cisalhamento ou de torgéao
significativas em relacdo as tensdes de flexdo (TIMOSHENKO, 1940).
Matematicamente falando:

a) os deslocamentos verticais w (eixo z) dos pontos contidos em uma secao

transversal sao pequenos e iguais ao deslocamento vertical do eixo da viga
(Equacdes 10 e 11);

b) o deslocamento lateral v (eixo y) € nulo;
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c) secgbes normais ao eixo da viga continuam planas e ortogonais ao eixo da

viga apo6s a deformacao.

u(x,vy,z)= —z.0(x) (10)
d’w _ Mf
dx? ~ EIf (11)

Figura 5 - Teoria de Viga de Euler-Bernoulli
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Inertia: 1,
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Fonte: TIMOSHENKO (1940)

2.4.2 Teoria de Viga Timoshenko

A teoria de viga de Timoshenko foi desenvolvida por Stephen Timoshenko no
inicio do século XX. O modelo leva em conta a deformacédo de cisalhamento e os
efeitos de flexdo rotacional, tornando-o mais adequado para descrever o
comportamento de feixes grossos, feixes compostos de sanduiche ou feixes sujeitos
a excitagao de alta frequéncia quando o comprimento de onda se aproxima da
espessura do feixe (TIMOSHENKO, 1940). Sendo assim:
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a) os deslocamentos verticais w (eixo z) dos pontos contidos em uma segao
transversal sao pequenos e iguais ao deslocamento vertical do eixo da viga
(Equacbes 12 e 13);

b) o deslocamento lateral v (eixo y) € nulo;

c) secbes normais ao eixo da viga continuam planas, mas nao

necessariamente ortogonais ao eixo da viga apés a deformacéao (Figura 6).
u(x,yz)= —z.0(x) (12)

dw
9=a+@ (13)

Figura 6 - Teoria de Viga Timoshenko
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2.5 TEORIA DA PLACA

Dentre os varios tipos de elemento existentes para o calculo estrutural, o
elemento de placa e de casca foi alvo de extensa pesquisa. O elemento de casca
apresentam uma maior aplicabilidade em casos praticos de engenharia pois podem
representar geometrias de superficie de uma maneira mais facil que elementos de
placa, ja que os nds dos elementos de casca n&o precisam estar no mesmo plano. As
placas sao elementos estruturais planos, submetidos a carregamentos transversais
ao seu plano, com espessura muito menor que suas demais dimensodes. O problema
de flexdo de placas depende da espessura da placa quando comparada as outras
dimensdes e as mesmas devem ser classificadas em trés problemas distintos
(TIMOSHENKO, 1940). Sendo eles:

a) Placas finas com pequenos deslocamentos transversais;

b) Placas finas com grandes deslocamentos transversais;

c) Placas espessas.

Segundo Robert (1984) a consideracdao de placa fina com pequenos
deslocamentos transversais € valida quando os deslocamentos transversais da placa
sdo pequenos, comparados a espessura. Por isso, pode se obter uma aproximacgao
do comportamento de flexdo da placa, levando em conta somente deformacoes
devido a flexdo, tomando as seguintes consideragoes:

a) O plano médio da placa pode ser considerado indeformavel, permanecendo

neutro durante a flexao;

b) Retas normais ao plano médio da placa indeformada deverdao continuar
sendo consideradas normais ao plano médio deformado (desprezando
assim as distorgdes yxz € Yyz);

c) As tensdes 0z sdo desprezadas.

Para placas finas com grandes deslocamentos transversais (placas esbeltas),
consideram os efeitos da nao-linearidade geométrica em sua formulagao, incluindo o
efeito dos carregamentos no plano da placa. Solug¢des a partir desta teoria podem ser
aplicadas em analise de estabilidade elastica de placas e servem de base para
geracao de formulas muito utilizadas na analise de flambagem de chapas em projeto
de estruturas metalicas (ROBERT, 1984). Em alguns casos, a consideragdo das

hipéteses anteriormente mencionadas nao traduz satisfatoriamente o fendmeno
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analisado, principalmente quando a espessura da placa aumenta e quando ha
situagdes de carga concentrada. Nestes casos, a teoria de placas espessas deve ser
aplicada. Esta teoria considera o problema de flexdo de placas, um problema
tridimensional da teoria de elasticidade, o que leva a uma analise de tensdes muito
mais complexa. Por se tratar de um caso, na qual engloba placas finas e espessas
com pequeno deslocamento transversal, a teoria de placas espessas foi a mais
adequada para a aplicacao deste trabalho. Para a teoria de placas espessas foi
tomado as seguintes consideragdes:

a) O plano médio da placa pode ser considerado indeformavel, permanecendo
neutro durante a flexao. O que € valido se os deslocamentos transversais
sao pequenos quando comparados a espessura da placa;

b) Retas normais a superficie de referéncia indeformada permaneceréo retas
apo6s a deformacgao, porém, ndo mais serao necessariamente normais ao
plano médio;

c) A componente de tensdo normal € desprezivel.

2.5.1 Compésito Laminado

Segundo Kaw (2006) lamina é uma unica camada plana de fibras unidirecionais
dispostas em uma matriz. Uma lamina representa uma camada fina de um material
compdésito, neste caso da fibra de carbono que geralmente tém uma espessura na
ordem 0,2 milimetros cada. Um laminado € construido empilhando varias dessas
laminas na dire¢ao da espessura. Estruturas mecanicas feitas desses laminados, sao
submetidas a varias cargas, como flexdo e tor¢gdo. O desenho e analise de tais
estruturas laminadas exige conhecimento das tensdes e seus esforgos para que as
fibras figuem postas na direcdo onde se exige mais resisténcia.

O laminado normalmente é composto de um grupo de camadas de compdésitos,
unicas unidas umas as outras. Cada camada pode ser identificada por sua localizagao
no laminado, seu material e seu angulo de orientagcdo com um eixo de referéncia
(PETERS, 1998). As equacgobes de tensdo/deformagao foram desenvolvidas para uma
unica lamina. Uma estrutura real, no entanto, ndo consistira de uma unica lamina, mas
de um laminado, isto &, consiste em mais de uma lamina unida por sua espessura.
Desta forma, a quantidade de camadas escolhidas, implicara na resisténcia para a

distribuicdo de cargas ao longo das mesmas. As propriedades mecéanicas de uma
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lamina estao diretamente ligadas com a direcado em que os laminados estao dispostos,

como ilustrado na Figura 7.

Figura 7 - llustragdao do Laminado

Thickness

Fonte: FEMAP User guide v11.2.2 (2015)

As propriedades sao severamente limitadas quando os laminados sao dispostos
na direcao transversal. Ao empilhar varias camadas unidirecionais, pode ocorrer de
ser um otimo laminado para cargas unidirecionais. No entanto, para requisitos de
cargas distribuidas e rigidez, isso nao seria desejavel. Sendo assim, cada lamina tem
fibras orientadas de maneira distinta. Desta forma, obtendo-se para as diversas
direcdes, resisténcia e rigidez diferentes. Se o arranjo do laminado nao for simétrico
em relagao a superficie media do mesmo, pode ocorrer um acoplamento entre seus
modos de deformacao, sendo que o principal acoplamento é aquele entre deformacéao
normal e flexao (KAW, 2006).

2.6 INTRODUCAO AO METODO DE ELEMENTOS FINITOS

Com o passar dos anos as analises estruturais de geometrias mais complexas
passaram a ser executados por ferramentas mais sofisticadas para calculo, por
programas de simulagdo que empregam o Método de Elementos Finitos (MEF). Os
elementos finitos foram desenvolvidos, devido a grande dificuldade algébrica e

demanda de tempo, na busca de tensdes, forcas e deformacdes em estruturas onde
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era necessario se fazer com menor tempo e com maior grau de precisdao e
confiabilidade (RAYMER, 1992).

O Método de elementos finitos MEF é um método amplamente difundido na
engenharia, por ser uma ferramenta para resolver equagdes diferencias parciais e
equagdes integral-diferencial. A expressao elemento finito se refere que cada
elemento possui um tamanho finito e com numero finito de graus de liberdade, ou seja,
a solucdo aproximada utilizando polindmios simples, frequentemente lineares ou
quadraticos, em vez de fazer uso de equagdes complexas (TAYLOR, 2000). O avango
da tecnologia possibilitou a engenharia a simulagcdo computacional com a finalidade
de se ter o melhor resultado de analise de estruturas mesmo antes das mesmas serem
construidas. A complexibilidade dos calculos necessarios para se realizar estudos e
analises de estruturas complexas e de diferentes geometrias fez com que fosse
necessaria uma ferramenta de facil acesso e que proporcionasse um resultado com
alto grau de precisdo. Ela nos fornece resultados tanto de analises estaticas, quanto
dinamicas, como por exemplo de tensao, deformacéao, deslocamento de uma estrutura,
analise modal, aeroelasticas em equipamentos ou produtos sob analise. De maneira
geral, ela nos fornece resultados utilizados para identificar a durabilidade do
componente, identificar pontos de concentracdo de tensdo, entender o
comportamento da estrutura diante de um carregamento e fazer com que possamos
otimizar pegas antes mesmo de fabrica-las. Nado é a toa que atualmente todas as
grandes industrias de desenvolvimento de produtos possuem softwares de analise
pelo MEF como base e apoio para a engenharia de produto.

O programa de pré e p6s processamento FEMAP Finite Element Modeling And
Postprocessing® versao 11.2.2, juntamente com o solver NX NASTRAN v10.2 é uma
ferramenta de analise também fundamentada no método de elementos finitos
possuindo ampla aplicacdo em analises estruturais, dinamicas dentre outras, obtendo
respostas numéricas confiaveis (TAYLOR, 2000).

O FEMAP é comunalmente empregado na industria e principalmente no ramo
da aeronautica, pois possui a capacidade de resolver equacdes diferenciais, que
consiste em discretizar o sistema sob analise em varios elementos constituindo a
malha da geometria, com grande precisdo. O elemento é subdividido em pequenas
fragdes de modo com que o seja tratado como discreto e ndo mais com continuo, as

quais sdo denominados elementos finitos (ONATE, 2009).
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A partes criticas da aeronave estruturalmente devem ser projetadas para
suportar as cargas e resistirem aos esforgcos solicitante, em geral os membros
estruturais precisam suportar as cargas de tragao, compresséo, tor¢ao e flexdo onde
0 uso de elementos finitos pode ajudar a encontrar com maior facilidade os pontos

com maiores concentradores de tensdo (DA ROSA, 2006).

2.7 DIMENSIONAMENTO SEGCAO TRANSVERSAL LONGARINA

As longarinas de pequenas aeronaves normalmente sao feitas de geometria
transversal quadrada ou circular, as quais sao de facil manufatura e suportam bem os
esforcos devido sua caracteristica macica e simétrica. Entretanto, as mesmas
apresentam alto valor relativo de peso o que implica na diminui¢do do rendimento da
aeronave. Todavia, se as mesmas apresentarem se¢des vazadas ou até mesmo uma
mudanca de geometria, como por exemplo em “C”, “I” ou Retangular, podem ter uma
melhor eficiéncia e ainda possibilitar a diminuigdo de peso estrutural (HIBBLER, 2010).
Contudo, outro ponto a se levar em consideragao € a dificuldade de manufatura que
a equipe iria se deparar. Tendo em vista, as diferentes se¢goes geométricas e deveram
ser calculadas, comparadas criteriosamente umas com as outras, com o objetivo de
se chegar ndo somente na que apresentaria melhor desempenho ou a que se encaixe
melhor nos parametros de projeto, mas a que seria possivel de fabricar pela equipe.
Tendo isto em vista, foram realizadas as analises de seis geometrias de longarinas
diferentes, sendo elas:

a) circular macica;

b) circular vazada;

c) quadrada maciga;

d) quadrada vazada;

e) geometria em “C”;

f) retangular.

Para todas as geometrias analisadas se faz necessario o uso do mesmo
material a fibra de carbono, com a matriz de resina para que se possa comparar

apenas a geometria € nao as propriedades especificas.
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2.8 CRITERIO DE FALHA

Um projeto bem-sucedido de uma estrutura requer o uso eficiente e seguro de
materiais. Teorias precisam ser desenvolvidas para comparar o estado de tensao em
um material para critérios de falha.

Para um laminado, as tensdes estao relacionadas com a forgca de cada lamina
individual. Isto permite um método simples e econdmico para encontrar a forca de um
laminado (ANGELICO, 2009). Vérias teorias foram desenvolvidas para estudar a falha
de uma lamina angular. As teorias sao geralmente baseadas nos critérios de falha de
materiais metalicos que € baseada na descoberta das principais tensées normais e
das tensodes de cisalhamento maximas. Estas tensées maximas, se maiores do que o
limite de resisténcia correspondentes, indicam falha no material. No entanto, em uma
lamina, as teorias de falha ndo sdo baseadas em tensdes normais principais e tensoes
de cisalhamento maximas. Em vez disso, eles sdo baseados nas tensdes locais, pois
uma lamina é assumida ortotropica e suas propriedades sao diferentes em diferentes
angulos das fibras, ao contrario de um material isotropico. No caso de uma lamina
unidirecional, existem dois eixos de material, sendo assim, um paralelo as fibras e
uma perpendicular as fibras.

Desta maneira, existem quatro limites de resisténcia normal para uma lamina
unidirecional, resisténcia a tragao resisténcia a compressdo, em cada uma das
direcdes dos dois eixos do material. O quinto parametro de resisténcia é a resisténcia
ao cisalhamento de uma lamina unidirecional (ROBERT, 1984). Os cinco parametros

de tensdo de uma lamina unidirecional como ilustrado na Figura 8, portanto:

Figura 8 - Plano de Tensées

Fonte: KAW (2006)
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a) (o@)ult = Resisténcia a tracdo longitudinal final (na direcio 1);

b) (of)ult = Resisténcia final a compressio longitudinal (na direcio 1);

c) (ol)ult = Resisténcia a tracio transversal final (na direcio 2);

d) (of)ult = Resisténcia a compressio transversal final (na diregio 2);

e) (z,,)ult = Resisténcia ao cisalhamento final no plano (no plano 12);

Ao contrario dos parametros de rigidez, esses parametros de resisténcia néao
podem ser transformados diretamente para uma lamina angular. Assim, as teorias de
falha sdo baseadas em primeiro encontrar as tensdes nos eixos locais e, em seguida,
usando esses cinco parametros de forca de uma lamina unidirecional para descobrir
se uma lamina falhou. A seguir, serdo discutidas algumas teorias comuns de falha,

também utilizadas pelo MEF.

2.8.1 Teoria de Falha de Maxima Tensao

Segundo Kaw (2006) é relacionada com a teoria do maximo estresse normal
por Rankine e a teoria do maximo estresse de cisalhamento por Tresca, esta teoria é
similar aquelas aplicadas aos materiais isotropicos. As tensées que atuam sobre uma
lamina sao determinadas em termos de tensées normais e de cisalhamento nos eixos
locais. A falha é prevista em uma lamina, se qualquer das tensdes normais ou de
cisalhamento nos eixos locais de uma lamina for maior que o limite de resisténcia
minimo correspondentes da Iamina unidirecional.

Dadas as tensdes ou deformacdes nos eixos globais de uma lamina, pode-se

encontrar matricialmente as tensdes nos eixos do material seguindo a Equacgao (14).

ox ol
oy |=[T]? 02] (14)
@y 712
A lamina é considerada falhada se satisfazer as Equagodes (15 a 17):
—(eHult < o < (e)ult, ou (15)

—(eHult < o, < (e)ult,ou (16)
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_(le)ult < T12 < (le)ult (17)

Com a teoria de falha maxima de tensao, pode ser determinado se uma lamina
falhou devido violagédo das condigdes das Equagdes (15 a 17). No entanto, isso nao
fornece informagdes sobre o quanto a carga pode ser aumentada, se a lamina é
segura ou quanto a lamina falhou. A definicdo de relacao de for¢a (SR) € util aqui. A

relacao de forga é definida como na Equacéao (18):

Maxima Carga que pode ser Aplicada
SR = gee s £ (18)

Carga Aplicada

O conceito de razao de forca € aplicavel a qualquer teoria de falha. Se SR> 1,
entdo a lamina é segura e a tensao aplicada pode ser aumentada por um fator de SR.
Se SR <1, a lamina nao € segura e a tenséo aplicada precisa ser reduzida por um

fator de SR. Um valor de SR = 1 implica a carga de falha.

2.8.2 Teoria de Falha de Maxima Deformacao

Esta teoria baseia-se na teoria da tensdo maxima normal de Venant e na teoria
da tensdo maxima de cisalhamento de Tresca, aplicada a materiais isotropicos.

As deformacgdes aplicadas a uma lamina sao resolvidas para deformagdes nos
eixos locais (KAW, 2006). A falha prevista em uma lamina, se qualquer das tensdes
normais ou cisalhamento nos eixos locais de uma lamina igualarem ou excederem os
limites de deformagdes correspondentes da lamina unidirecional. Dadas as
tensdes/deformagdes em uma lamina angular, pode-se encontrar as deformagdes nos
eixos locais. Uma lamina é considerada falha, caso as Equacdes (19 e 20) forem

satisfeitas:

—(Hult < € < (€Dult,ou (19)

—(Hult < €, < (ED)ult (20)
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Os limites de deformagdes podem ser encontrados diretamente a partir dos
parametros de resisténcia final e dos modulos elasticos, supondo que a resposta de
tensdo-deformacgao seja linear até a falha. A teoria da maxima falha de deformagéo é
semelhante a teoria da falha maxima de tensdo, uma vez que nao ocorre interagao

entre varios componentes da deformacao.
2.8.3 Teoria de Falha de Tsai-Hill

Segundo Peters (1998) esta teoria baseia-se na teoria de falha de energia de
distorcdo Von Mises para materiais isotrépicos aplicados a materiais anisotrépicos. A
energia de distor¢ao €, na verdade, uma parte da energia de deformagao total de um
corpo. A energia de tensdao em um corpo consiste em duas partes. Uma parte devido
a uma mudanca no volume, que € chamada de energia de dilatagao e a outra é devido
a uma mudanca na forma, e € denominada de energia de distorcdo. Assume-se que
a falha no material ocorre apenas quando a energia € maior do que a energia de falha
do material. Hill adotou o critério de rendimento de energia distorcida de Von Mises
para materiais anisotropicos.

Entdo, Tsai adaptou-a a uma lamina unidirecional. Baseado na teoria da
energia de distor¢ao. Por isso, foi proposto que se uma lamina falha, se satisfazerem

a Equacéo (21):

(Gz +Gz)0-12 + (Gl +Gg)0-22 + (Gl +Gz)0-32 - 2630-10-2 - 2620-10-3 - 2620-3 +
2G, 153 + 2G5 5 + 2G5, < 1 (21)

Os componentes G1, G2, G3, G4, G5 € Gs do critério de resisténcia dependem
dos limites de resisténcia do material e sdo encontrados da seguinte forma Equacgdes
(22 a 25):

1 1

2
G1 =3 ([(azT Jult]?  [(oT )

(22)

Gzz

N |-

([(alT)lult]Z) (23)
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1

Gs = 3 ([(a{)uu]z) (24)

6o =3 () (25)

[, utt]”

Porque a lamina unidirecional é considerada sob tens&o plana, isto €, 03 =131

=123 = 0, entdo a Equacao (21) é reduzida para a Equagéao (26):

01 2 0107 02 2 T12 2
[(a{)ult] N [(a{)zuzt] + [(azT)uzt] + [(tlz)ult] <1 (26)
2.8.4 Teoria de Falha de Tsai-Wu

Segundo Robert (1984) esta teoria de falha é baseada na teoria de falha de
energia de tensao total de Beltrami. Tsai-Wu aplicou a teoria da falha a uma Iamina

assumindo o estado plano de tensbées. Uma lamina é considerada falha, se:

Esta teoria de falha é comparada a teoria da falha de Tsai-Hill, pois distingue
diferenga entre tensdes de tragdo e compressao de uma lamina.
Os componentes H1, H2, Hs, H11, H22 € Hes da teoria de falhas sdo encontrados

usando os cinco parametros de resisténcia de uma lamina unidirecional Equacgdes (28

a 34), seque:
1 1
17 Ghuie ~ (@Dult (28)
1 1
M2 = o ~ o (29)
1
Hyy = ——rr (31)

— (eDuit(@Cyuit
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Hy; = 1—(Hy + Hy)o — (Hy; + Hy)o?] (32)

1
207 |

1
H,=———«++—
22 (a;)ult(ag)ult

(33)

Hee = —m (34)

(z,,)%ult
2.9 ANALISE ESTATICA

A anadlise estrutural esta voltada principalmente com o estudo do
comportamento de uma estrutura fisica, quando submetido a forgas. Por isso, do
ponto de vista estatico pode ser definido como o arranjo de forgcas atuantes sobre
determinado corpo em repouso de modo que a resultante dessas forgas tenha modulo
igual a zero. Sendo assim, o corpo tende a permanecer em repouso.

A Federal Aviation Administration (FAA), 6rgao homologador de aeronaves no
continente americano a qual é responsavel pelo regimento de todos os aspectos e
normas da aviagdo civil, descreve como requisito de seguranga para
dimensionamento estrutural, na norma prescrita na Federal Aviation Regulations FAR
Part 23.303 para aeronaves de até 19,000 libras, o fator de seguranca de 1,5 (Federal
Aviation Administration, 2011).

Se faz necessario 0 uso da norma FAR para o dimensionamento para que o
projeto se torne seguro e esteja dentro das normas de homologagéao, e assim se ter a
comprovacao dos calculos pelo MEF onde as tensdes provenientes da analise estatica

das asas devem ser menores do que as tensao do material.
2.9.1 Analise de Tensao e Deformacao

Tensao € uma grandeza vetorial que foi introduzida na resisténcia dos materiais
em 1822, por Augustin Louis Cauchy. E definida como sendo a resisténcia interna de
um corpo qualquer, a aplicacido de uma forca externa por unidade de area.

Basicamente existem componentes de tragdo e compressao que atuam em
cada molécula constituinte dos materiais. Entretanto, as combina¢des dos tipos de

tensao podem ocasionar tensdes de flexao e cisalhamento também. De maneira geral,
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a tensdo normal é relativa a efeitos puramente de tragdo ou compressao e ocorre
quando uma barra é submetida a uma for¢ga normal atuando na dire¢gao do seu eixo,
isto é, perpendicular a sua segao transversal. A tensao de flexdo ocorre quando um
elemento é submetido a uma forga, atuando perpendicularmente ao seu eixo,
produzindo uma flexdo no mesmo. Sendo que, a viga € inicialmente reta, homogénea
com comportamento elastico linear. E a tensdo de cisalhamento ocorre quando uma
peca é submetida a uma forga, atuando transversalmente ao seu eixo, produzindo um
cisalhamento. A analise de tensdes na longarina € um fato de grande importancia na
industria aeronautica, as quais necessitam suportar todos os esforgos cortantes
longitudinais (BROTERO; VIEIRA; ALVRENGA,1941).

Ao se projetar uma viga, é essencial prever as deformacgdes (flechas) de seu
eixo longitudinal que serdo causadas pela atuacdo de cargas transversais. A
deformagao de uma estrutura esta diretamente ligada as propriedades mecanicas do
material utilizado, sendo assim para cada carga que esta sendo aplicada, ocorre a
variagdo de deformagéo da viga que esta sendo analisada. De maneira geral, o MEF
fornece os valores de deformagéao ao longo de toda a estrutura para uma condigao de

contorno predeterminado no pré-processamento.

2.9.2 Relagoes entre tensdao, Deformacao e Deslocamentos

Segundo (KAW, 2006) para se descrever o estado tridimensional de tenséo,
pode-se observar um elemento infinitesimal na forma de um paralelepipedo (dx, dy, dz)
com as faces paralelas aos planos de coordenadas, como mostra a Figura 9. Os
componentes X, Y e Z das tensdes normais sdo designados por Ox, Oy € Oz,
respectivamente. As tensdes de cisalhamento levam dois subscritos. O primeiro
subscrito se refere a diregcdo da normal da superficie, enquanto que o segundo indica
a direcao da componente do das tensoes.

As componentes de tensdo que geram tracdo sao positivas e as que geram
compressao sao negativas. O estado tridimensional de tensdo em qualquer ponto de
um corpo elastico é definido por um tensor com nove componentes de tensao, que na

forma matricial € dado pela Equacgao (35):
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OX Tyxy Txg
o= |(Tyx 0V Tyz (35)
Tzx Tzy OZ
Devido a simetria do tensor de tensoes, tem-se a Equacéo (36):
Txy = Tyxr Tz = Tzx €Tyz = Ty (36)

Figura 9 - Estado triplo de tensoes
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Fonte: KAW (2006)

As tensdes estao diretamente ligadas as deformacgdes, as quais dependem da
rigidez do material, para este trabalho foi usada no dimensionamento e analises fibra
de carbono com alto mdédulo de elasticidade ou médulo de Young (E). Esse modulo
de resisténcia do material a uma deformacgao elastica representa a resisténcia do
material a deformacao onde quanto maior o médulo de elasticidade do material mais
rigido sera a estrutura e menor sera a deformacao elastica da aplicacido a uma dada
tensdo (CALLISTER; RETHWISCH, 2015).

2.10 ANALISE DINAMICA

2.10.1 Analise de Vibracao



40

Durante todo o percurso de voo a aeronave esta sujeita a um certo grau de
vibracdo. Todos os componentes comuns, possuem diferentes frequéncias naturais,
que podem ser isoladas e identificadas.

Anadlise modal € o estudo das propriedades dinamicas sob excitagao
por vibragdes. Corresponde a analise modal o campo de medi¢des e a analise da
resposta da dinamica estrutural. Como resultado obtemos as frequéncias naturais da
estrutura e seus modos que sao formas assumidas pela estrutura em cada uma das
frequéncias naturais. A amplitude de cada componente de vibragado distinto, devera
permanecer constante ao longo do tempo. Esse fenbmeno deve ser estimado para
evitar fenbmenos aeroelasticos durante o percurso de voo da aeronave, como por
exemplo flutter. A maior parte dos componentes e estruturas estao sujeitas a um certo
grau de vibragao e seu projeto requer saber seu comportamento vibratério que sao
extremamente importantes devido a demanda por estruturas cada vez mais leves e
esbeltas no setor aeronautico. Sendo assim, quando uma forga externa age sobre
uma estrutura, o mesmo esta suijeito tipo de vibragao forcada (SHABANA, 1951).

Para um sistema com k graus de liberdade, as equagbdes de movimento que
governam o comportamento do mesmo sao fornecidas por um conjunto de k equacoes
diferenciais de segunda ordem ordinarias. Uma das analises conhecidos usado para
resolver este tipo de problema é a analise modal, onde as equagdées de movimento
sao desacopladas através de uma transformacao linear, levando a um sistema de k
equagdes diferenciais de segunda ordem independentes e a solugdo dessas
equacdes € equivalente a solucao de k sistemas de um grau de liberdade. Apesar de
a construcao e resolugao da equacao de movimento nao ser o foco do trabalho, ela
foi de extrema importancia para conhecer os fundamentos sobre os modos de
vibragdo e como o programa de elementos finitos entende e trabalha essas equacgoes

matriciais.


https://pt.wikipedia.org/wiki/Vibra%C3%A7%C3%A3o
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3 METODOLOGIA

3.1 CALCULO DE CARGAS

A primeira etapa para o calculo de cargas é a determinag¢ao do diagrama V-n
da aeronave. Para isto, utilizou-se os dados oriundos da aerodinamica e desempenho,
juntamente com o regulamento FAR Part 23, para a determinacdo do diagrama
(Federal Aviation Administration, 2011). O fator de carga limite depende da categoria
da aeronave, Raymer (1992) sugere os seguintes valores de n, demostrados na
Tabela 1.

Tabela 1- Fatores de carga em funcao da categoria do aviao

Categoria do Aviao n positivo n negativo
Pequeno Porte 25<n<3,8 -1<n=<-15
Acrobatico 6 -3
Transporte Civil 3<n<4 -1sns<-2
Cacas Militares 6,5<n<9 -3sn<-6

Fonte: RAYMER (1992)

Levando em conta um aeromodelo, a categoria que mais se adequaria ao
projeto seria a de uma aeronave de pequeno porte. Contudo, devido ao fato de a
aeronave radio controlada nao ter o objetivo de transportar pessoas, foi feito um
levantamento dos fatores de carga utilizados por outras equipes que se adaptam bem
ao projeto e optou-se por utilizar npes = 3,0 € nneg = -1,2, reduzindo o fator de carga
para aeronaves radio controladas. Como pratica de segurancga, foi determinado que
nut=1,5.nim. Apds recebido o envelope de voo da area de desempenho e estimado as
velocidades do diagrama de manobra e de rajada e dimensionado o Diagrama V-n
para se obter os limites estruturais da aeronave, conforme exemplificado no Gréfico 1.
Enquanto, a Tabela 2 exibe as velocidades da aeronave aos quais se chegaram.

O ponto A do grafico é frequentemente chamado de ponto de manobra. Neste
ponto, tanto a sustentacdo quanto o fator de carga atingem os seus valores maximos.
A velocidade Va, neste ponto, € chamada de velocidade de manobra. Esta € a
velocidade na qual sob o fator de carga maximo pode-se atingir a deflexdo maxima

das superficies de controle sem que isto cause danos estruturais.



Grafico 1 - Diagrama V-n de manobra e rajada
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Manobra

Fator de Carga (n)

Diagrama V-n de Manobra e Rajada

Velocidade (m/s)

30

Fonte: Elaborado pelos autores

Para o calculo desse diagrama considerou-se que as velocidades de manobra

e rajadas propostas. Desta forma, a velocidade de manobra foi considerada critica e

utilizada para estimar a velocidade de cruzeiro e velocidade de mergulho, conforme

demonstrado na Tabela 2.

Tabela 2 - Velocidades

Velocidades

Estol 12,09 [m/s]
Maxima 24 [m/s]
Mergulho 30,24 [m/s]
Manobra positivo 18,22 [m/s]
Manobra negativo 15 [m/s]
Cruzeiro 21,6 [m/s]

Fonte: Elaborado pelos autores
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3.2 CALCULO DOS ESFORGOS SOLICITANTES

Nesta se¢ao ira antes de mais nada ser apresentada o projeto estrutural da asa
(Figura 10 e 12) com as devidas dimensdes, em milimetros, conforme exemplificados
na Tabela 3. Dados da asa referentes a cada segcdo em especifico, na qual irdo ser
baseados os calculos dos esforgcos atuantes e para que posteriormente se

dimensionar da melhor forma a longarina.

Figura 10 - Projeto da asa

Fonte: AEROTAU (2018)

Foram obtidas cargas de sustentagdo (carga vertical) e de arrasto (carga
horizontal), apds se receber dados preliminares da analise de aerodinamica, como por
exemplo, a distribuicdo de sustentacdo e arrasto (Grafico 2 e 3) ao longo da
envergadura para que se possa calcular a distribuicdo de sustentacao e arrasto da

asa provocando cortantes e momentos na estrutura (Figura 11).
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Figura 11 — Esforgos solicitantes

Linha Neutra

Cortante Vertical

Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 12 - Dimensoées de cada sec¢ao da asa
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Fonte: AEROTAU (2018)
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Tabela 3 - Parametros de cada secdo da asa

12 secao 22 segao 32 secao 42 secao Asa Total
C: 0,47 [m] 0,47 [m] 0,4 [m] 0,27 [m] 0,47 [m]
Cp 0,47 [m] 0,4 [m] 0,27 [m] 0,155 [m] 0,155 [m]
b 0,516 [m] 0,287 [m] 0,287 [m] 0,126 [m] 2,43 [m]
Cma 0,47 [m] 0,44 [m] 0,34 [m] 0,22 [m] 0,423 [m]
S 0,243 [m?] 0,125 [m?] 0,096 [m?] 0,027 [m?] 0,98 [m?]

Fonte: AEROTAU (2018)

A Tabela 3, exemplifica parametros como por exemplo, corda raiz, corda de
ponta, area, enflechamento, envergadura, coeficiente aerodindmico de cada secao da
asa separadamente. Devido ao fato de o projeto aerodindmico da asa ter diferentes
secoes, optou-se por estimar suas cargas separadamente e ao final fazer o somatério
dos valores de cada secao.

Os Graficos 2 e 3, recebidas de aerodinamica tem como finalidade mostrar a
distribuicdo de sustentacao e a distribuicdo de arrasto em relagao ao angulo de ataque
do perfil em questdo. Adotou-se o dimensionamento analitico da distribuicdo de

cargas para Clmax, sendo a = 14,5°.

Grafico 2 - Distribuicao de sustentacao na asa

Distribuicao de sustentacao ao longo da envergadura
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Fonte: AEROTAU (2018)
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Grafico 3 - Distribuicao de arrasto na asa

Distribuicao de arrasto ao longo da envergadura
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Fonte: AEROTAU (2018)

Foram escolhidos a distribuicdo de sustentacdo e arrasto na condi¢cao de

maximo Cl e Cd, devido ao fato ser serem as condicdes extremas, além disso, foi

adotado para a estimativa da distribuicdo de cargas a velocidade Va.

3.2.1 Distribuicao de Cargas pelo Método de Schrenk

O calculo da distribuicdo de cargas seguindo a metodologia de Schrenk foi
utilizada para calculo de cargas atuantes na asa da aeronave, ndao sendo muito
recomendada para aeronaves que nao sejam de asa trapezoidal devido a
porcentagem de erro. Entretanto, ela ira ser apresentada apenas para métodos
comparativos. Considerando uma aeronave que possui uma asa trapezoidal com as
seguintes caracteristicas geométricas: b = 2,43m, C, =0,155m e Cr = 0,47m.

Sabendo-se que esta aeronave foi projetada para algar voo com um peso total
de Maximum Take-Off Weight (MTOW) = 157,856N, sem fator de carga, seria um total
de 17,6 quilogramas de massa entre aeronave e carga paga, onde quanto maior a

carga paga maior sera a pontuacgao nas baterias de voo, que o motor poderia fornecer
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de empuxo para realizagdo minima de voo fazendo com que seja um parametro

maximo de carga restringido pela area de desempenho.

Grafico 4 - Distribuicao de cargas pelo método de Schrenk

Distribuicao de cargas pelo método de Schrenk
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Fonte: Elaborado pelos autores

Em condigbes de atmosfera aproximada do local do voo em S&o José dos
Campos (p = 1,18 kg/m?) a velocidade do ponto de manobra para o Clmax € 0 maximo
fator de carga obtidos no diagrama V-n s&o respectivamente Va = 19m/s € nmax = 2,5.
Foi calculada com base no local de voo a distribuicdo segundo Schrenk (1940), sendo
assim, admitindo para a asa da aeronave como sendo trapezoidal. Entretanto, como
o ultimo projeto da asa tem quatro se¢des diferentes conforme ilustrado na Figura 11.
Calculou-se a perda de area de asa, na qual chegou se a aproximadamente 26%.

Realizou se distribuicdo de cargas pelo método de Schrenk (Grafico 4). Adotou
se para os calculos comparativos um erro de aproximadamente 26% a mais da carga

atuante em relagao a distribuicao de Schrenk.

3.2.2 Distribuicao de Cargas pelo Método Adaptado
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Em um projeto estrutural de aeronaves, a longarina recebe ao longo de seu
trajeto de voo cargas aerodindmicas distribuidas ao longo de toda sua estrutura.
Estimar essas cargas é de extrema importancia, pois a partir delas que serao gerados
os graficos de cortantes e momentos. Sendo assim, através da Equagao (37), foi
obtida a forga para cada ponto de sustentag¢ao ao longo da envergadura. No Microsoft
Excel 2016, foi feito um grafico da distribuicdo de cargas tanto verticais referentes a
sustentagdo, quanto as cargas horizontais referentes ao arrasto (Grafico 5 e 6) e
encontrado a equagéao de tendéncia ou equacao geral da distribuigdo de carga (q).

O fator de carga € uma variavel representada pela aceleragao da gravidade.
Basicamente, para um fator de carga n = 2, significa que para uma determinada
condigdo de voo a estrutura da aeronave estara sujeita a uma forga de sustentagao
dada pelo dobro do peso. Por isso, nos graficos dos esforgos solicitantes foi-se
apresentado uma comparacgao entre dois fatores de carga. O intuito € diminuir o fator

de carga de maneira segura, pois ela influencia diretamente no peso da estrutura.

1
F = 2 *pox V:zz * Chord * Clméx * Nmax (37)

Grafico 5 - Distribuicdao de cargas verticais na semi envergadura
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Fonte: Elaborado pelos autores
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Grafico 6 - Distribuicao de cargas horizontais na semi envergadura

Distribuicao de cargas horizontais na semi envergadura
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Fonte: Elaborado pelos autores

Apos estimado a distribuicdo de cargas ao longo da envergadura, gerou-se no
Microsoft Excel 2016, uma equacao de tendéncia, que sera utilizada para encontrar a
distribuicdo da cortante e momento fletor na estrutura.

A tabela 4, demostra a comparagao da estimativa de cargas pelos dois métodos
citados, onde foi adotado a estimativa de carga através do método adaptado para dar

continuidade e se obter os esforgos cortantes e momentos.

Tabela 4 - Comparacao das cargas na asa

Cargas na Asa
Schrenk Adaptado Unidade
225,3874 317,7219 N/m

Fonte: Elaborado pelos autores

3.2.3 Esforgo Cortante e Momento Fletor na Semi Asa

A forga cortante representa a soma algébrica de todas forgas contidas no plano,

perpendicular ao eixo da peca. Produzindo esforco que tende a deslizar uma secao
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em relacao a outra, provocando tensdes de cisalhamento. Através da Equacao (38)
obteve-se a distribuicdo do esforgo cortante, exemplificada no Grafico 7.

O Momento Fletor representa a soma algébrica dos momentos relativos a
secOes no eixo da pecga, gerados por cargas aplicadas transversalmente ao eixo
longitudinal. Produzindo esfor¢o que tende a curvar o eixo longitudinal, provocando
tensdes normais de tracdo e compressao na estrutura (LOMAX, 1996). Ap6s se obter
a distribuicdo de esforgo cortante, foi utilizado a Equacéao (39) afins de se encontrar a
distribuicdo de momento fletor ao longo na semi envergadura, como demostrado no
Grafico 8.

Comparou se os fatores de carga com n= 2 e n= 2,5 com o intuito de se analisar
a viabilidade de se reduzir o fator de carga tendo como objetivo reduzir o peso
estrutural da aeronave, para se ter uma melhor relagao resisténcia peso e assim se

conseguir uma melhor colocagao na competicao, sem se reduzir a segurancga.

Q=/q. (x).dx (38)

Mf = [Q.dx (39)

Grafico 7 - Distribuicao de esforgo cortante na semi asa
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Fonte: Elaborado pelos autores
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Grafico 8 - Distribuicdo do momento fletor na semi asa
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Fonte: Elaborado pelos autores
3.2.4 Momento Torgor

O Momento Torgor (Mt) representa a soma algébrica dos momentos gerados
por cargas contidas perpendicular ao eixo que nao estejam contidas no Centro de
Pressao (Cp), produzindo esforgos que tendem a fazer rotacionar a secao em torno
do eixo longitudinal da asa, provocando tensdes de tragao e compressao.

Para o calculo do momento torcor, foi dividido a asa em quatro sec¢des e
calculado a corda média aerodinamica e o coeficiente de momento para cada se¢ao
(RAYMER, 1992). Posteriormente, somou se os momentos gerados em cada segao,

utilizando a Equacéo (40):
Mt=§*p*Vaz*Cma*c*S (40)

Para o calculo do momento torgor, foi necessario pegar os valores do
coeficiente de momento da asa, advindos de aerodinamica. Obtendo a distribuicao de
momento torgor ao longo da envergadura, como demonstrado na Tabela 5. Por fim,

determinou-se o0 momento torgor maximo na semi envergadura.
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Tabela 5 - Tor¢ao nas segoes da semi asa
Torcao na semi asa

Secao 1 Secao 2 Secao 3 Secao 4
M [N.m] 7,823 -0,1109 -0,5793 -0,1072
p [kg/m3] 1,1887 1,1887 1,1887 1,1887
Va [m/s] 18,2 18,2 18,2 18,2
¢ 0,47 0,44 0,34 0,22
S [m?] 0,2425 0,1248 0,0961 0,0267
Cm 0,0235 -0,0117 -0,1031 -0,106
Mt semi-asa [N.m] 7,0254

Fonte: Elaborado pelos autores

3.2.5 Cargas nas Nervuras

Foram estimadas para o tamanho de asa e pelas divisbes na mesma, oito
nervuras na semi asa transferindo todos os momentos e forgcas do revestimento,
entelagem, para a longarina. A nervura em estudo para jun¢ao da longarina entelagem
tem 2,5 milimetros de espessura € de madeira balsa, cortada a laser para garantir a
melhor precisdo nas dimensodes, do bordo de fuga ao bordo de ataque, preenchendo
todo comprimento longitudinal da asa.

Foi realizado uma distribuicdo de cargas desde o centro da aeronave até a
metade da primeira nervura para conhecer a carga atuante na primeira nervura. Da
metade da primeira nervura até a metade da segunda nervura para estimar a carga
na segunda nervura e assim por diante, até a ultima nervura da ponta de asa da
longarina.

Pelo tamanho da semi asa e pelas forcas atuantes a estimativa era de que a
mesma teria apenas seis nervuras, porém, com requisito de aerodinamica de quatro
secoes foi necessario se fazer mais duas nervuras para cada semi asa. Do ponto de
vista estrutural, houve aumentando o peso devido o acréscimo de quatro nervuras.
Entretanto, do ponto de vista aerodindmico houve diminuicdo do abaulamento,
garantindo a maxima precisdo no escoamento do ar pelo perfil, garantindo assim a
maxima sustentacdo desejada. O mesmo procedimento foi adotado para estimar as
cargas horizontais referentes ao arrasto. A carga concentrada e os momentos gerados,
devido a sustentacdo e o arrasto estimadas nas nervuras da asa, sdo demostradas

nas Tabelas 6 e 7.
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Tabela 6 - Cargas nas nervuras da semi asa

Cargas devido a sustentagao nas nervuras

1 2 3 4 5 6 7 8 Unidade
46,45 33,03 22,31 20,30 19,22 19,57 10,23 1,52 N
Cargas devido ao arrasto nas nervuras
1 2 3 4 5 6 7 8 Unidade
2,69 2,73 2,35 2,09 2,14 2,07 1,78 1,15 N

Fonte: Elaborado pelos autores

Tabela 7 - Momentos fletores nas nervuras da semi asa

Momento fletor devido a sustentacao

1 2 3 4 5 6 7 8 Unidade

72,10 59,44 60,51 33,17 21,72 9,38 8,43 1,06 N.m

Momento fletor devido ao arrasto

1 2 3 4 5 6 7 8 Unidade

6,58 5,49 4,71 1,96 1,33 0,88 0,61 0,35 N.m

Fonte: Elaborado pelos autores

3.3 CALCULO DA GEOMETRIA TRANSVERSAL DA LONGARINA

3.3.1 Materiais

O setor aeronautico tem aumentado a cada ano a demanda por estruturas com
materiais cada vez mais leves e resistentes como os compdésitos com a fibra de
carbono. Isso se deve ao ganho em otimizagao de projeto, ou seja, melhora na
autonomia, peso e um consumo menor de combustivel da aeronave. O material
composito € projetado de maneira que, em servigo, a matriz transfira as solicitagcoes
mecanicas para o reforco (CHAVES; KIECKOW, 2014). O resultado € um material
cujas propriedades mecanicas sao dadas por um balanceamento entre as
propriedades dos dois constituintes e suas propor¢oes, de modo que seja obtido um
novo material, capaz de ser utilizado em aplicagdes para as quais seus constituintes
isolados nao seriam recomendados.

Compasitos carbono utilizam fibras de carbono como reforgo em uma matriz de
resina, sao usados em altas temperaturas e apresentam baixa fluéncia, baixa

densidade, boa resisténcia a tracdo e compressao, alta resisténcia a fadiga, alta
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condutividade térmica e alto coeficiente de atrito. As desvantagens incluem alto custo,
a dificil manufatura de grandes pecas, baixa resisténcia ao cisalhamento e
suscetibilidade a oxidagbes a altas temperaturas.

As fibras de carbono, possuem ligagbes covalentes orientadas no eixo
longitudinal (no sentido da fibra), com isso, seus valores de tracdo aumentam. Elas
podem ser classificadas como continuas (longas) ou descontinuas (curtas) e podem
ser produzidas e comercializadas em diferentes configuragdes: fibras longas e
continuas enroladas em carretel, tecidos com fibras bidirecionais, ou mantas, com
fibras curtas em diregcbes randémicas. Cada configuracao resultara em um material
compoésito de propriedades diferentes. A escolha da configuracdo mais adequada
dependera da aplicacdo do material e do método de fabricagdo do mesmo. Para
aplicagdes estruturais € recomendado o uso das fibras continuas, por apresentarem
maior area superficial, proporcionando maior adesdo com a matriz e maior eficiéncia
na transferéncia de solicitagdes mecanicas entre matriz e reforgo.

Como objetivo da competicao é inovagao para se ter uma aeronave eficiente e
que se destaque entre as demais € necessario se usar materiais com alto
desempenho mecanico, como os materiais compésitos. O material disponivel para
confeccdo da longarina disponibilizado pelo patrocinador € a manta de fibra de
carbono (na configuragao Plain, devido a malha da trama com o urdume), a qual exibe
excelente moédulo de elasticidade, médulo de rigidez e apresenta uma baixa
densidade, fazendo com que a parte estrutural tenha uma o6tima relacio
resisténcia/peso. A resina Epoxi sera usada de matriz para unido das camadas da
manta para formagao do compadsito. Devido as excelentes propriedades mecanicas, a
longarina foi dimensionada para este material.

As nervuras serdo de madeira balsa, madeira a qual € muito usada no
aeromodelismo pela baixa densidade e pela alta maleabilidade além de ser muito facil
de se trabalhar.

A entelagem é de plastico termorrigido, na qual quando aquecido oferece
rigidez a estrutura deixando os componentes da asa unidos e direcionando as forgas
de sustentacdo para as nervuras e consequentemente para a longarina. Um dos
requisitos utilizados para escolha da entelegem é que ela ndo se deforme e nao se

abaule, para que a asa mantenha seu perfil aerodinamico.
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As propriedades dos materiais foram fornecidas pelos patrocinadores da
madeira balsa e da manta de fibra de carbono, e pelos revendedores da resina e da

entelegem, exemplificadas na Tabela 8.

Tabela 8 - Propriedade dos materiais

Propriedade dos materiais

Material Densidade Tensao Limite Moédulo de Moédulo de
[g/cm?] de Ruptura Elasticidade Rigidez [MPa]
[MPa] [MPa]
Fibra de
Carbono 1,7 1500 510000 92000
Madeira
Balsa 0.22 20.6 5000 3500
Entelagem 0.1 - 5000 3500
Resina Epoxi 1,03 60 3,5 -

Fonte: Dados fornecidos pelos patrocinadores e revendedores - elaborado pelos autores

A manta de fibra de carbono tem cerca de 0,2 milimetros de espessura e para
formar a dimensao da longarina € necessaria que a cada camada da manta seja
adicionado uma resina colante, Epoxi, sem propriedades mecanicas significativas,
porém quando unida a matriz o material compdsito exibe excelentes propriedades
mecanicas.

As nervuras sdo unidas a longarina com a resina, e a entelegem se funde com

a nervura devido a adicao de calor, tornado a construgao mais facil e pratica.

3.3.2 Dimensoes das Nervuras

As nervuras da aeronave do projeto tém alturas diferentes devido ao seu perfil
aerodinamico e enflechamento da asa. Portanto, as nervuras proximas a raiz da asa
tém maior altura e vao diminuindo até a ponta da asa. Mesmo gerando forca de
sustentagdo menor nas extremidades a altura do perfil influéncia diretamente no
tamanho e na geometria da longarina, que deve ser colocada a 25% da corda do perfil,
localizagdo no Cp em voo reto nivelado (PULLIN, 1976), para que a aeronave fique

mais estavel e ndo tenha problemas de torgéo.
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Altura do perfil aerodinamico na ponta de cada sec¢ao e dimensdes da secao,

sdo demonstradas na Tabela 9.

Tabela 9 - Dimensoées do perfil na semi asa

12 Secao 2?2 Secao 32 Secao 42 Secao
Nervura 1 2 3 3 4 5 5 6 7 7 8
Altura
perfil 53.8 53.8 53.8 53.8 52.3 4925 4925 40 30 30 18
[mm]
Tamanho
secao 516 287 287 124.41
[mm]

Fonte: Elaborado pelos autores

As cargas cortantes referentes a sustentacdo e arrasto foram aplicadas na
longarina em seu ponto de fixagcdo com as nervuras para que a analise se torne mais
similar possivel ao que acontece em voo, pois a forga exercida na entelegem é toda
passada as nervuras e assim ao componente estrutural (longarina). A Figura 13

exemplifica a distancia de todas as nervuras desde sua raiz até a ponta.

Figura 13 - Distancia do centro da aeronave até as nervuras, em milimetros
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Fonte: AEROTAU (2018)



57

3.3.3 Geometrias

Com os devidos momentos fletores atuantes no inicio de cada secao, foi
possivel se fazer o estudo com base no modulo de resisténcia da melhor geometria
transversal possivel para o projeto da equipe Aerotau no ano de 2019. Alguns fatores
foram levados em conta como o material utilizado, a manufatura e o custo que o
remeteria a mais para a equipe.

Foram realizados estudos de caso de anos anteriores de equipes que ficaram
entres as primeiras na competicdo de 2018 e se chegou a conclusdo que as melhores
geometrias para serem estudas e analisadas seriam: circular macicga, circular tubular,
a quadrada, quadrada tubular, em “C” e retangular.

Foram analisados seis tipos de segbes transversais (Figura 14), as quais
poderiam ser de melhor manufatura e principalmente a que teriam menor peso, e

entao calculado a que melhor se adapta ao projeto.

Figura 14 - Secoes geométricas transversais

B
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Fonte: Elaborado pelos autores
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3.3.4 Modulo de Resisténcia

O Mddulo de resisténcia a flexao Wf € a caracteristica geométrica da seg¢ao de
uma viga que se opde a flexdo. Representa em termos numéricos como determinado
tipo de secao reage ao esforgo, ou seja, representa a resisténcia da segéo em relagéao
ao esforgo de flexdo. Para cada tipo de segado transversal estudada tem-se uma
equacao diferente para se calcular o valor de WH.

A determinagdo da geometria mais eficiente para a seg¢ao transversal da
longarina implicou em uma analise em relagao a area e a resisténcia. A menor area
de secao resulta em menor volume da longarina e consequentemente em menor
massa, devido ao uso do mesmo material. Foi considerado a tensdo admissivel do
material em questéo, usando um coeficiente de seguranga de 1.5, requisito da norma
FAR Part-23 a qual define como minimo necessario para que a estrutura suporte as
tensdes de maneira segura (Federal Aviation Regulations, 2011), podendo ser
calculado seguindo a metodologia descrita por (HIBBLER, 2010) utilizando as

Equacdes (41 e 42).

Oadm Z_: (41 )
M
Gaam = 277 (42)

Foi possivel se verificar a melhor geometria através da analise do modulo de
resisténcia Wf. Desta forma, compara-se as equacgdes do mddulo de resisténcia para
diferentes se¢des transversais em fungao da Cadm.

Para sec¢des circulares usou-se as Equacodes (43 e 44):

wf ==L (43)

32

_ m.(D*-d*%)
Wftubular - 32.D

(44)

Para se¢des quadradas usou-se as Equacoes (45 e 46):
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A3
Wf == (45)
4_ 4
W frubutar = A6_Aa (46)
Para se¢des em geometria C usou-se a Equacgao (47):
Wf, = B.H?~(B-e).h* (47)

6.H

Porém, a altura do perfil a 25% da corda (Tabela 9) é um fator limitante, devido
a isso foi necessario se fazer um estudo tomando esse fator como limitagdo. Apds o
dimensionamento da longarina que melhor se aplica aos requisitos de projeto foi-se

verificado como seria a manufatura para a producdo da mesma.

3.3.5 Dimensionamentos das Sec¢oes

A semi asa possui 4 segbes e optou-se em fazer a longarina da semi asa
dividida em 8 segdes, calculando a geometria para o centro da aeronave (local critico
de tenséo) e para as 8 nervuras da semi asa para acompanhar ao maximo o Cp que
fica em torno de 25% da corda, dependendo do angulo de ataque da aeronave, para
que a torgdo seja minimizada. Essa escolha fez com que tenhamos mais pontos
concentrados de tensdes pela angulagao entre as mesmas. Entretanto com a escolha
de uma geometria adequada pode-se aumentar a seguranca e também diminuir a
torgado sem agregar peso.

O dimensionamento de cada secao nas nervuras € o minimo modulo de
resisténcia que o a longarina precisa ter naquela se¢ao, nao tomando como referéncia
os esforcos de cisalhamento devido a analise ser baseada na teoria de viga de Euler-
Bernoulli que despreza cisalhamento transversal e tendo como fundamento que a
longarina ndo recebe diretamente as forgcas de cisalhamento, as quais vao todas para
o revestimento e nervuras, necessitando uma analise do conjunto para que a longarina

receba os esforcos reais aplicados apenas no seu centro de cisalhamento.
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3.4 MODELAMENTO E ANALISE EM ELEMENTOS FINITOS

A analise de MEF foi feita com o auxilio do programa FEMAP Finite Element
Modeling And Postprocessing® versao 11.2.2, juntamente com o solver NX Nastran.
No qual, foi possivel se fazer uma analise mais precisa de estruturas mais complexas
facilitando e/ou comprovando calculos analiticos, onde pode-se obter uma
comparacgao de dados com o objetivo de se observar o comportamento da estrutura.

Foram feitas analises estaticas de tensdo para poder observar onde sao as
areas com maiores concentradores de tensdo. Analise de deformacao, onde vai ser
verificado quanto a estrutura ira se deformar e por fim, uma analise modal que consiste
no estudo das propriedades dindmicas sob excitagao por vibracoes.

A analise de deformacao € um fator primordial para o projeto para que se saiba
a flecha na ponta de asa, que pode ser um fator critico em um pouso anormal se
resvalando no chao ou até um fator limitante se a configuragdo da aeronave for asa
baixa obrigando a flecha a ser minima devido a distancia da asa ao chéo.

Para a idealizagdo da modelagem da longarina dividiu-se basicamente em trés
etapas o pré-processamento, processamento e pds-processamento. O passo de pré-
processamento, € o que exige o maior esforco pelo usuario pela demanda de tempo
e esforco para que se tenha uma melhor malha e assim um melhor resultado.

As analises foram divididas em duas situacdes, na primeira foram feitas as
analises somente usando o modelamento da longarina com as dimensdes calculadas,
admitindo que todas as forgas de cisalhamento seriam aplicadas apenas na longarina,
fazendo a simulacdo aplicando as cargas onde € a jungado longarina nervura. A
segunda situagao, foram analisadas a semi asa estrutural completa com a longarina,
nervuras e a entelegem fazendo uma simulagao mais real.

Apds a geometria dos modelos serem dimensionadas e definidas com as
especificacdes das propriedades do material, laminado de fibra de carbono, foi
modelado usando o Autodesk Inventor Professional 2019, quatro longarinas. Sendo
elas, a circular tubular, quadrada tubular, em “C” e retangular. As outras duas
longarinas circular macica e quadrada macica, foram idealizadas através do elemento
de viga, beam, utilizando o proprio software de pré-processamento FEMAP.

As seis semi asas completas com as longarinas, nervuras e entelegem foram

idealizadas utilizando o comando de casca no Inventor 2019 e importando as
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geometrias para o FEMAP, utilizando a proporgao de 1:1000, o que resultou nas
superficies com a dimensao real da semi asa da aeronave.

Para as longarinas macigas foram feitas modelos tomando como base o
material isotropico, contudo utilizando as propriedades mecanicas do ortotropico.
Usando o comando shape foi possivel realizar a construgdo de 8 se¢des com maxima
precisao nas dimensoes da sec¢ao transversal, usando um elemento para cada sec¢ao.

Ja nos elementos de casca foi inserido a propriedade do laminado para cada
elemento de placa construido. Cada elemento com a propriedade do laminado, sao
revestidos por camadas, layups, de fibra de carbono. Para o material do modelo, foi
utilizada a fibra de carbono com propriedade ortotrépica (2D), cujas espessura de
cada camada, juntamente com as orienta¢des das fibras sdo expressas na Tabela 10.
O eixo de orientagdo do material segue como referéncia o eixo longitudinal da asa,

como também apresentado na Tabela 10.

Tabela 10 - Propriedades do Layup

Longarina
Material Espessuras [mm] Angulo [°] Orientacao
Fibra de Carbono 0,2 0 Longitudinal
Fibra de Carbono 0,2 -45 Longitudinal
Fibra de Carbono 0,2 90 Longitudinal
Fibra de Carbono 0,2 45 Longitudinal
Fibra de Carbono 0,2 0 Longitudinal

Fonte: Elaborado pelos autores

ApoOs a construgdo da geometria da longarina gerou-se a malha com um alto
grau de refinamento um elemento por milimetro quadrada para maxima precisao
realizando entdo a discretizacdo do modelo. Na nervura refinou-se a malha com um
elemento a cada 10 milimetro e na entelegem 1 a cada 25 milimetros, optou-se em
uma malha menos refinada na entelagem para uma melhor visualizagdo dos
resultados.

Existem opgdes para gerar a malha de forma totalmente automatica ou de
forma controlada pelo usuario, porém, para melhor controle e precisao foi feito uma
andlise pela geometria e calculada quantos elementos seriam necessarios por
superficie e assim colocado de forma manual.

Na aplicagao das condigdes de contorno, certas posi¢coes séo restringidas a

nao se movimentarem ou se movimentarem em apenas um sentido. Neste caso foi



62

engastado para todas as analises, na raiz da longarina, que é o ponto de jung¢ao das
semi asas e onde fica localizado a maior concertacdo de tensao em todos os sentidos
de translacao e rotagao. A simbologia 123456 representada nas analises sao fixagdes
de translagao no eixo X, eixo Y, eixo Z, rotacdo em X, rotacdo em Y, rotacdo em Z,
respectivamente.

As cargas calculas para cada nervura foram aplicadas na jungcdo das mesmas
com a longarina no sentido vertical devido a sustentagdo e no sentido horizontal
devido ao arrasto.

Nas analises da semi asa completa foi usada a mesma metodologia
acrescentando as nervuras e a entelegem como elemento de placa de espessura 2
milimetros e 0.2 milimetros, respectivamente, com as propriedades dos devidos
materiais. Na juncdo dos elementos de casca e placa foi-se unido com os nds
coincidentes, ja nas longarinas que foi adotado elementos de viga, foi usado a
modelagem numérica do elemento rigido RBE2 com a restricdo dos seis graus de
liberdade para unido com a nervura.

Uma vez que o modelo foi completado, terminou-se a etapa de processamento
e assim o pacote de analise juntamente com o solver NX Nastran pode ser acionado.
Esta etapa pode demorar desde minutos a varias horas dependendo do
processamento do computador e do tipo de modelo que esta sendo analisado. O
software de MEF ira automaticamente montar as matrizes de cada elemento, reduzir
a matriz global com o uso das condi¢gdes de contorno, resolver o sistema.

Foram feitas duas rodadas de processamento para todas as analises, a
primeira Estatica (Static) para se observar as tensdées exercidas na estrutura e as
deflexdes, e uma rodada Dinamica (Normal Modes/Eingenvalue) para se observar os
valores das frequéncias naturais da estrutura.

Apds a parte de processamento foi feira a analise dos resultados no pos-
processador FEMAP. O objetivo da fase de pos-processamento é fornecer ao usuario
a visualizagdo mais clara possivel dos resultados obtidos, com figuras em escala e
coloridas para melhor visualizacdo e entendimento. E onde computagao grafica atua
de forma importante no MEF. Varios modos de visualizagdo sdo oferecidos nos
pacotes de analise: plotagem de deflexdo, plotagem da tensdo mecanica, tensdo no

material, torcao etc.
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ApOs a analise pode-se fazer a avaliagao dos resultados dentre eles, a tensao
exercida na longarina, as deflexées oriundas do arrasto e sustentagao, as frequéncias
e seus modos de vibragao.

Uma vez concluida a preparacdo de dados de cada modelo, utilizando o
programa FEMAP como pré-processador, € executada a solugdo normal modes,
conjunto de rotinas para resolver problemas autovalores e autovetores e
consequentemente fornecer as frequéncias naturais e modos de vibrar caracteristicos
de cada modelo. A apresentagcdo dos modos sao expressos nas Figuras 17 e 18, bem
como as frequéncias naturais e sua nomenclatura dos modos sao exemplificados na

Tabela 13, que foram extraidos utilizando, também, o FEMAP como pd6s-processador.
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO

De maneira geral, a Tabela 11, exemplifica todas as cargas utilizadas para o
dimensionamento da longarina de uma aeronave de radio controlada, fazendo-se
possivel a comparagao entre o fator de carga A referente a n=2, com o fator de carga
B, referente a n=2,5. Adotou-se para os calculos os valores referentes ao fator de
carga A, devido ao fato dele suportar todas as cargas solicitadas e ainda dispor de

uma longarina mais leve estruturalmente.

Tabela 11 - Esforcos solicitantes na asa

Esforcos solicitantes na asa

. Mf Mt
Semi envergadura F [N/m] Q [N] IN.m] IN.m]
Cargas verticais 317,7219 345372 253,19 7,0254  Eoior de Carga
Cargas horizontais 24,5924 34,6311 21,0821 - A

Cargas verticais 500,5468 560,564 403,165 16,4583
Fator de Carga

Cargas horizontais 41,7097 43,3689 25,9673 - B

Fonte: Elaborado pelos autores

Com os resultados de cargas puderam ser feitas as distribuicdes nas nervuras
para analise, apresentado na Tabela 6, onde com o fator de carga A a aeronave esta
sujeita a um total de MTOW de 17.6 quilogramas.

Analisou-se as geometrias transversais e constatou-se que quanto mais alto for
o perfil e maior a longarina melhor sua resisténcia a flexdo devido a formulagédo do
momento de inercia. Portanto, utilizando toda altura do perfil aerodinamico a estrutura
se tornaria mais eficiente estruturalmente.

Criou-se um programa de analise usando o Microsoft Excel 2016 variando a
espessura de 1 a 5 milimetros, a altura do perfil variando de 1 a 100 milimetros e os
6 tipos de longarina gerando centenas de possibilidade de geometrias o que
possibilitou a melhor escola de cada se¢gao em estudo.

ApOs feitas as analises com a longarina suportando todos os esforgos notou-se
uma maior massa nas macigcas e uma deflexdo maior do que o esperado na circular

tubular e na quadrada tubular. A retangular e a em “C” ndo suportaram e quebraram.
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Apods grande estudo para se corrigir esse problema notou-se que o método de analise
nao estava condizente com a realidade devido a aplicagao das cargas. As circulares
e as quadradas devido a simetria do perfil, resultando em inercias equivalentes nao
tiveram problemas na aplicagdo da carga nos nds da linha onde deveriam estar as
nervuras pois ali se encontra o centro de cisalhamento. Devido ao fato da se¢ao aberta
em C e da retangular ndo serem simétricas, a aplicagcdo das cargas deveriam
acontecer no centro de cisalhamento.

A secédo em C teve grande problema com a aplicagdo das forgas nos nés em
linha pois seu centro de cisalhamento ndo esta na secao e sim a uma certa distancia
do perfil. Mesmo apds calculado analiticamente o ponto exato do centro de
cisalhamento e fazendo uso de um elemento rigido RBE2 transmitindo os
carregamentos e deslocamentos, ndo se conseguiu fazer com que a forga seja
aplicada exatamente no centro de cisalhamento. Fazendo assim, com que fosse
aplicada forcas de momento e nado de tragcdo como deveria ocorrer, resultando com
gue a mesma rotacionasse e ndo apenas defletisse. O tamanho do perfil também foi
de grande influéncia pois foi aplicada muita carga em uma se¢ao muito pequena.

Para ter a convicgao da causa do problema analisou-se uma longarina com as
mesmas forgas e dimensodes, porém com a modelagem utilizando as propriedades do
elemento beam e material isotropico e ndo mais como casca e material ortotropico
como seria o convencional, pois as forgcas no elemento de viga sdo aplicadas
diretamente no centro de cisalhamento e ndo na geometria como nos elementos de
casca. Constatou-se como resultado uma deflexdo similar a das outras sec¢des de
transversais da longarina, comprovando o problema no pré processamento.

A retangular quando analisada apenas com a forga vertical tem excelentes
resultados devido a sua altura, porém sua baixa inercia horizontal devido a pequena
espessura faz com que mesmo com pequenas forgcas a deflexdo horizontal devido ao
arrasto seja enorme. Outro fator que agrava ainda mais e fez com que essa geometria
nao seja tao eficiente no projeto estrutural € a geometria da asa, que € afilada e
enflechada fazendo com que na ponta surjam momentos indesejaveis.

A longarina que melhor atendeu o requisito de deflexdo quando analisada
individualmente foi a com geometria circular maciga devido a sua alta resisténcia e
por ter a segcao simétrica, porém foi a que apresentou maior massa.

A longarina de menor massa foi a retangular, porém sua alta flecha horizontal

fez com que ela se rompesse quando analisada isoladamente.
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Sao apresentados os resultados das analises na Tabela 12.

Tabela 12 - Deflexdes das semi longarinas

Deflexao Vertical
Semi Asa [mm]

Deflexao Vertical
Longarina [mm]

Massa Semi
Longarina [g]

Circular Tubular 38.25 79.17 73.99
Circular Macica 33.66 67.97 149.83
Quadrada Tubular 43.25 95.72 74.85
Quadrada Macica 37.39 81.61 134
C 24 .95 - 48.97
Retangular 29.07 - 45.25

Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 15 - Deflexao vertical longarina circular tubular, for¢cas em Newton, deflexdao em
milimetros
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Fonte: Elaborado pelos autores
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Figura 16 - Deflexdo vertical semi asa com longarina circular tubular, forcas em Newton,
deflexdo em milimetros

Oulput Set: NX NASTRAN Case 1, Deformed(38.29). Total Translation, Nodal Contour: T3 Translaion 45 05 [mm]

36.77
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3532
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-1.428

Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 17 - Analise modal da longarina circular tubular, escala de deformacgao 1:10
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Fonte: Elaborado pelos autores
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Tabela 13 - Frequéncias semi asa com longarina circular tubular

Compésito (0°,45°,90°)

Modo Natureza do Modo Frequencia [Hz]
1 Flexao da asa 38,396
2 Flexo-Torgor 74,640
3 Modo Local 106,275
4 Modo Local 114,832
5 Flexao da asa 153,280
6 Modo Local 165,013
7 Modo Local 175,737
8 Flexao asa 182,556
9 Flexao da asa 187,462

Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 18 - Analise modal asa com longarina circular tubular, escala de deformacgao 1:10

| MODO 1 - 38,926 Hz i MODO 2 - 74,640 Hz |l MODO 3-106,275 Hz |

|_ MODO 4 -114,832 Hz MODOQO 6 -165,013 Hz |

| MODO7-175737Hz || MODO8-182,556 Hz || MODO 9-187,462Hz |

Fonte: Elaborado pelos autores

A semi asa sem a longarina apenas com as nervuras e entelagem pesa
aproximadamente 80 gramas podendo variar dependendo da longarina escolhida.

Segue em apéndice A-J os resultados de deflexdo e da analise modal das
outras secdes analisadas. Sendo elas, circular vazada, quadrada macica, quadrada

vazada, geometria em “C” e retangular.
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5 CONCLUSAO

Este estudo teve como objetivo analisar e avaliar as cargas na semi asa e os
esforgos as quais a longarina da asa de uma aeronave radio controlada deve suportar,
e fazer o dimensionamento da mesma com foco na competicdo SAE BRASIL
AeroDesign 2019. Foi realizado com sucesso e no decorrer no trabalho ainda foram
acrescidas as analises da semi asa completa as quais mostraram excelentes
resultados.

Através da metodologia descrita, foi possivel estimar analiticamente todos os
esforgos mecanicos que a longarina da aeronave estaria exposta durante todo o
percurso de voo e comprovar numericamente utilizando o método de elementos finitos,
gue a mesma suportaria estes esforgos.

A longarina, assim como todos as outras estruturas da aeronave, requer
extensa analise e rigorosos testes a fim de garantir a sua integridade estrutural. Em
via de regra, a estrutura deve ser avaliada aos olhos das normas aeronauticas
vigentes e cumprir com sua funcionalidade de forma segura. Materiais compdsitos de
matriz refor¢ada por fibra de carbono, bastante utilizados em aplicagbes estruturais,
se destacam por suas excelentes propriedades mecanicas, associadas também a
uma densidade mais baixa do que a de suas alternativas tradicionais. Assim, por meio
de suas propriedades mecanicas especificas este tipo de material ganha cada vez
mais mercado, sendo utilizado amplamente pela industria aeronautica, aeroespacial,
automobilistica e naval. O uso de material compdsito se mostrou excelente quando
solicitado estruturalmente nas analises, desde que bem dimensionado.

As analises em MEF usando o material compdsito se mostraram muito
trabalhosas devido a necessidade de outro programa para se moldar as cascas e
também pelo dificil arranjo de jungdes de geometrias na malha. O uso do elemento de
casca se mostrou muito eficiente no método para materiais ortotrépicos com o uso de
layups, mesmo demandando mais tempo, os resultados sdo os mais reais e confiaveis
possiveis.

Conclui-se entdo, que vale a pena investir em estruturas utilizando materiais
compdésitos quando o objetivo € obter um baixo peso com alta eficiéncia estrutural.

As analises com o elemento beam demonstra uma maior facilidade, pela

comodidade com que se modela o pré-processador, pelo baixo esforgo computacional
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devido a ndo ser necessario refinamento e pelo fato da carga ser aplicada em pontos
ja predefinidos, porém, € indicada e apresenta bons resultados apenas para
elementos isotrdpicos.

Com os calculos e comparagdes demonstraram que o modelo proposto com
secao circular tubular apresenta de forma geral, os melhores requisitos entre peso
estrutural, resisténcia e principalmente uma possivel manufatura a ser feita pela
equipe AeroTau. O resultado da analise da longarina circular tubular satisfez as
exigéncias do projeto considerando que a deformagao apresentada seria minimizada
com as nervuras e a entelagem. A secéo circular tubular foi escolhida como a melhor
opcgao devido a baixa deformacéao (Figura 15) e baixo peso (Tabela 12), mesmo néo
sendo a melhor em nenhum dos quesitos se mostrou mais eficiente no geral e com
facilidade para uma possivel manufatura para equipe construi-la para a competicao
2019.

Sabendo-se que os esfor¢cos na longarina ndo sao constantes, ou seja, a carga
maxima € aplicada na raiz e a minima na ponta de asa, a opcao pelo afilamento da
longarina segao por seg¢ao se mostrou excelente, pois diminuiu-se cerca de 42.72%
quando o nao o feito, comparagao entre a geometria circular tubular, mesmo tornando
a manufatura mais dificil € uma boa opc¢éao para a diminuigao de peso.

Constatou-se com inumeras analises que medir a deflexdao apenas da longarina
nao € o suficiente para mostrar realmente como a estrutura da asa se comportava em
VOO, por isso optou-se também por fazer a analise das longarinas com a nervura e a
entelagem. Utilizando suas devidas espessuras e propriedades notou-se uma nitida
diferenca de resultados devido a aplicagao das cargas na asa, fazendo com que 0s
esforgos sejam também transferidos para as nervuras e o revestimento (Figura 16).

A analise da semi asa completa mostrou que mesmo tendo espessuras bem
pequenas quando comparada a semi asa e propriedades mecanicas de
aproximadamente 1% do material da longarina em estudo a jungdo do sistema
longarina nervura e entelagem funciona de forma perfeita, se fazendo necessaria a
analise conjunta e ndo apenas a longarina individual pois, com a estrutura formada a
longarina recebe os momentos e cortante de forma distribuida e no seu centro de
cisalhamento fazendo com que ela trabalhe de forma mais similar ao que acontece na
realidade e suporte todos os esforgos em solicitados em voo.

Vale a pena constatar que com o estudo de casos e analises de diferentes

formas e possibilidades de longarina notou-se que geralmente ndo se levam em conta
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o formato da asa e nem as cargas provenientes do arrasto, o que pode ser um erro.
A longarina em estudo foi dimensionada para uma asa enflechada e afilada o que faz
com que um método analitico se torne muito complexo, além de se ter secbes com
dimensodes variaveis, por isso utilizacado do método de MEF. Caso contrario, poderia
ser feito apenas pelo método de matriz de rigidez. Se fazendo necessario a analise
com as cargas de sustentacao, as verticais, e também as horizontais de arrasto, pois
como a ponta da asa estudada tem um angulo alto de afilamento e enflechamento
surgiram grandes momento ndo so verticais como também horizontais.

A analise modal mostrou as frequéncias naturais da semi asa e das longarinas
e fazendo-se possivel analisar a ordem de grandeza da frequéncia em que a estrutura
se encontra. Evitando assim, que a mesma tenha entre em ressonancia e se quebre.

O uso do Microsoft Excel 2016, foi suficiente para se fazer o melhor
dimensionamento da estrutura, de maneira simples e objetiva. O uso do MEF com a
ferramenta do FEMAP e do NX Nastran foi de extrema importancia para o trabalho,
pois sem a discretizagdo e analises nao seria possivel se ter uma conviccido de como
a aeronave se comportaria em condigdes criticas de voo. Além da experiéncia
adquirida e conhecimento necessario para o mercado aeronautico, pois sao os
softwares mais usados na parte de analise estrutural.

Conclui-se que com um calculo refinado dos esforgos sofridos pela asa resultou
no melhor dimensionamento possivel da estrutura da asa, constituida pela longarina
nervuras e entelagem. Se fazendo possivel o estudo das variagbes dimensionais e
geométrica da longarina em funcdo do seu material, onde foi possivel realizar o
dimensionamento de uma longarina resistente e leve, na qual que agregara uma maior
eficiéncia estrutural. Obtendo assim, uma aeronave mais leve para que se possa ter
um transporte de carga paga ainda maior. Deste modo, obter um melhor resultado de
projeto, para que se cumpra todos o0s requisitos impostos pelo regulamento e
consequentemente adquira uma colocagao ainda melhor para a competicdo SAE
BRASIL AeroDesign 2019.
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APENDICE A - ANALISE LONGARINA CIRCULAR MACIGA

Figura 19 - Deflexao vertical longarina circular macicga, forgcas em Newton, deflexdao em

milimetros
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Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 20 - Analise modal da longarina circular macica, escala de deformacgao 1:10

s e iz
¥ ¥
T I
Fa
ﬂ - ?.P"\:.x
[ MODO 1 - 40,801 Hz l MODO 2 - 40,881 He MODO 3- 117,78 Hz
it 12ty e
¥ T ¥
oW Pl o~
MODO 4- 117, 7THz MODD 5 - 286 480 Hz | MODO 6 - 227 446 Hz
[EET FIARE (FITETS
¥ .,
" >
2y

i MODO 7 - 385,106 Hz MODO & - 387,701 Hz

MODO § - 602 459 Hz

Fonte: Elaborado pelos autores




75

APENDICE B - ANALISE LONGARINA QUADRADA TUBULAR

Figura 21 - Deflexao vertical longarina quadrada tubular, forcas em Newton, deflexdo em
milimetros
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Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 22 - Anélise modal da longarina quadrada tubular, escala de deformacéao 1:10
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APENDICE C - ANALISE LONGARINA QUADRADA MACIGA

Figura 23 - Deflexao vertical longarina quadrada macica, forcas em Newton, deflexdo em

milimetros
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Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 24 - Analise modal da longarina quadrada macica, escala de deformacao 1:10
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APENDICE D - ANALISE LONGARINA EM C

Figura 25 - Deflexao vertical longarina em C, forgcas em Newton, deflexao em milimetros
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Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 26 - Analise modal da longarina em C, escala de deformacéao 1:10
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APENDICE E - ANALISE LONGARINA RETANGULAR

Figura 27 - Deflexdo vertical longarina retangular, for¢cas em Newton, deflexdao em milimetros
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Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 28 - Analise modal da longarina quadrada macica, escala de deformacéao 1:10
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Fonte: Elaborado pelos autores



APENDICE F - ANALISE ASA COM LONGARINA CIRCULAR MACIGA

Figura 29 - Deflexao vertical semi asa com longarina circular maci¢a, forcas em Newton,

deflexdo em milimetros
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Qutput Set: NX NASTRAN Case 1, Deformed(33.7): Total Translation, Nodal Contour: T3 Translation
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Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 30 - Analise modal da asa com longarina circular macica, escala de deformacgéao 1:10
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Fonte: Elaborado pelos autores
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APENDICE G - ANALISE ASA COM LONGARINA QUADRADA TUBULAR

Figura 31 - Deflexao vertical semi asa com longarina quadrada tubular, forgas em Newton,
deflexao em milimetros
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Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 32 - Analise modal da asa com longarina quadrada tubular, escala de deformag¢ao 1:10
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Fonte: Elaborado pelos autores
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APENDICE H - ANALISE ASA COM LONGARINA QUADRADA MACIGA

Figura 33 - Deflexao vertical semi asa com longarina quadrada macicga, for¢cas em Newton,
deflexao em milimetros

Output Set: NX NASTRAN Case 1, Deformed(37.44): Total Translafion, Nodal Contour: T3 Translation g7 29 [mm]
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Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 34 - Analise modal da asa com longarina quadrada macica, escala de deformac¢éao 1:10
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Fonte: Elaborado pelos autores
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APENDICE | - ANALISE ASA COM LONGARINA EM C

Figura 35 - Deflexao vertical semi asa com longarina em C, forcas em Newton, deflexdo em
milimetros

Output Set: NXNASTRAN Case 1, Deformed(31.22): Total Translalion, Nodal Contour: T3 Translation 5 gz [mm]
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Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 36 - Analise modal da asa com longarina em C, escala de deforma¢ao 1:10
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APENDICE J - ANALISE ASA COM LONGARINA RETANGULAR
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Figura 37 - Deflexao vertical semi asa com longarina retangular, forcas em Newton, deflexdo

em milimetros

Quiput Set: XX NASTRAN Case 1, Deformed(136.6); Total Translation, Nodal Contour; T3 Translation
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Fonte: Elaborado pelos autores

Figura 38 - Analise modal da asa com longarina retangular, escala de deformac¢ao 1:10
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Fonte: Elaborado pelos autores



