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Resumo:

Este estudo consiste em avaliar a estrutura de uma asa retangular rebitada da
aeronave Cricri, estudar os tipos e formatos de asas encontradas no mercado e
0s materiais mais aplicados nas aeronaves e em estruturas de asas, realizando
analise estrutural de uma asa rebitada em aluminio, com o objetivo de calcular
a margem de seguranca de todos os componentes. Também, calcular a
margem de seguranga de todos os prendedores e 0 esmagamento da chapa
rebitada, usando calculo manual. Além disso, realizar o célculo da propagacéao

de uma trinca, usando a lei de Paris.

Palavras chave: Aeronave Cricri, Rebites e Lei de Paris.



Abstrat:

This consists of the study to evaluate a structure of a rectangular wing of Cricri
airplane. Also, the study wings types and shape found in the market and the
material more applied in airplanes and wing structures. For all the components,
the safety margin was calculated. Also, the safety margin of fasteners and
bearing were calculated. Furthermore, it was studied, the crack propagation of
riveted structure, using the Paris Law.

Key-word: Cricri airplane, Fastener and Paris Law.



LISTA DE FIGURAS

FIGURA 1 — ESTRUTURA DE UMA AERONAVE. 2
FIGURA 2 — ESTRUTURA INTERNA DE UMA ASA. 4
FIGURA 3 — AERONAVE DE ASA ALTA. 5
FIGURA 4 — AERONAVE DE ASA MEDIA. 5
FIGURA 5 — AERONAVE DE ASA BAIXA. 6
FIGURA 6 — ASA RETANGULAR 7
FIGURA 7 — ASA TRAPEZOIDAL 8
FIGURA 8 — ASA ELIPTICA 9
FIGURA 9 — ASA DELTA 10
FIGURA 10 — ASA DELTA E OS VORTICES 10
FIGURA 11 — ASA ENFLECHADA PARA TRAS 11
FIGURA 12 — ASA ENFLECHADA PARA FRENTE 12
FIGURA 13 — MATERIAIS PARA ESTRUTURAS METALICOS 13
FIGURA 14 — MATERIAIS EM COMPOSITO 14
FIGURA 15 — MATERIAIS ESTRUTURAIS METALICOS UTILIZADOS EMUMAASA 15
FIGURA 16 —- DEMONSTRAGCAO DE BAIXO PESO DA AERONAVE. 17
FIGURA 17 — AERONAVE CRICRI, VERSAO ALEMA. 17
FIGURA 18 —- MONTAGEM DA ASA NA FUSELAGEM 19
FIGURA 19 — CURVA DE TENSAO X DEFORMAGAO DO AL2014-T3 20
FIGURA 20: CURVA A-N DE CRESCIMENTO DO TAMANHO DE TRINCA CONTRA VIDA
PARA VARIOS NIVEIS DE TENSAO CICLICA. 24
FIGURA 21 - REGIOES TIiPICAS EM UM GRAFICO A — AK 25
FIGURA 22 - MODELO DE ELEMENTOS FINITOS DA ASA 28
FIGURA 23 - PONTO DE FIXAGAO CONSIDERADO NO MODELO. 30
FIGURA 24 - DISTRIBUICAO DOS CARREGAMENTOS ADOTADOS 35
FIGURA 25 - DISTRIBUICAO DE CARGA NA ASA. 35
FIGURA 26 - DISTRIBUICAO DE CARGA NO MODELO DE ELEMENTOS FINITOS. 36
FIGURA 27 — MAXIMO DESLOCAMENTO DA ASA. 36
FIGURA 28 — TENSAO DE VON MISES DA SUPERFICIE DA ASA 38
FIGURA 29 — TENSAO DE VON MISES DA NERVURA 1 38
FIGURA 30 — TENSAO DE VON MISES DA NERVURA 2 39
FIGURA 31 — TENSAO DE VON MISES DA LONGARINAS 23, 24, 25 E 26 39
FIGURA 32 — TENSAO DE VON MISES DA LONGARINA 7 40
FIGURA 33 — TENSAO DE VON MISES DA LONGARINA 10 40
FIGURA 34 — REGIAO DO REBITES 41
FIGURA 35 — REGIAO DE PROPAGAGAO DE TRINCA 42
FIGURA 36 — RESULTADO DE PROPAGAGCAO DE TRINCA 43




LISTA DE TABELAS

TABELA 1 — MATERIAIS PARA ESTRUTURAS METALICAS

TABELA 2 — MATERIAIS EMPREGADOS EM UMA ESTRUTURA DE ASA
TABELA 3 — DADOS TECNICOS DA AERONAVE

TABELA 4 — PROPRIEDADE MECANICA DO ALUMINIO 2014-T3

TABELA 5 - PROPRIEDADE DO REBITE ESTRUTURAL

TABELA 6 — CALCULO DO FATOR DE CARGA DE RAJADA

TABELA 7 — CARREGAMENTO POSITIVO

TABELA 8 - CARREGAMENTO NEGATIVO

13
15
18
19
20
32
33
33

TABELA 9 — CARREGAMENTO POSITIVO E NEGATIVO APLICADO EM CADA ESTRUTURA

DA ASA.

TABELA 10 - MARGEM DE SEGURANCA DOS COMPONENTES DA ASA

TABELA 11 — CALCULO DOS PRENDEDORES

34
37
41



SUMARIO

1 INTRODUGAO ...ttt n e e 1
2 REVISAO BIBLIOGRAFICA ...ttt e e 2
21 CARACTERIZAGCAO ESTRUTURAL DE AERONAVES......ccccceceueu.... 2
2.2 CARACTERIZAGCAO E CLASSIFICACAO DE ASAS.......cccoeeveveeerennn 3
221 COMPONENTES ESTRUTURAIS DE ASAS.....oi oo, 3
2.2.2 CLASSIFICACAO QUANTO A POSICAO DA ASA......c.ccoeeeeeen. 4
2221 ASA ALTA .ottt ettt ettt een s 4
2222 ASAMEDIA. ..., 5
2223  ASA BAIXA oottt 6
2.2.3 CLASSIFICACAO QUANTO A GEOMETRIA DA ASA.......ccoeeeueen.. 6
2231 ASA RETANGULAR ...ttt eeen e 6
2232 ASA TRAPEZOIDAL ...t 7
2288 ASAELIPTICA ..o, 9
2.2.3.4  ASA DELTA oottt ettt een e 9
2.2.3.5 ASA COM ENFLECHAMENTO......eoeeteeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e, 11
2.3  MATERIAIS AERONAUTICOS ..ot 12
2.3.1 MATERIAS APLICADOS EM AERONAVES ......oooeeeeeeeeeeeeeeeenn 12
2.3.2 MATERIAS APLICADOS AS ASAS ..o 14
2.4 AERONAVE CRICRI. ..ottt ettt 16
2.41 HISTORIA DA AERONAVE CRICRI ...ooiveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeaens 16
2.42 DADOS TECNICOS ...ttt et eeeee e eeeeeans 18
2.4.3 MATERIAL ESTRUTURAL DA ASA. ..o 19
3 METODOLOGIA .ottt e e e e e eeeneans 20
31 ANALISE ESTRUTURAL w..oeeeeeeee et 21
3.1.1 ANALISE DE RUPTURA ..ottt ettt eeeen e 21
3.1.2 ANALISE DE PRENDEDORES.......cototeeeeeeeeee e eeeeeeeeeeaens 21
3.1.3 ANALISE DE NUCLEACAO E PROPAGACAO DE TRINCA DE
=Y 5] 7 SRR 23
3.1.4 A CORRELACGAO A AK ..ottt 24

3.2  ASPECTOS GERAIS...... e 28



3.2.1 DESCRIGAO DO MODELAMENTO.......cocveiiiieeeeieieieieieieve e, 28

3.2.2 REFERENCIA DE ELEMENTO ..o 29
3221 ELEMENTOS LINHA oo 29
3.2.22 ELEMENTO PLACA ... oo 29
3223 ELEMENTO RIGIDO... ..o 29
3224 ELEMENTO SOLIDO ... oo 30

3.2.3 PONTOS DE FIXAGAO........coioieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e 30

3.2.4 ANALISE DE CARGA ... oo 30
3.2.4.1 CALCULO DE CARGA DA AERONAVE........coooeeeeeeeeeenann 30
3.2.4.2 CARREGAMENTO DE RAJADA VERTICAL ....ovvooeveeeee 31
3.2.4.3 DISTRIBUIGAO DE CARGA ......ooieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeseeens 34
3.24.4 APLICACAO DA CARGA NO MODELO DE ELEMENTOS
FINITOS 35

A4 RESULTADOS ..o e e, 36
4.1 ANALISE COMPUTACIONAL ..o, 36
42  ANALISE DOS PRENDEDORES ..o, 41
4.3  ANALISE DE PROPAGAGCAO DE TRINCA ....cocooeeeeeeeeeeeeeeeee, 42

5 CONCLUSAO oo 43

6  TRABALHOS FUTUROS ..o, 44

7 BIBIOGRAFIA ..o e, 44



1 INTRODUCAO

Durante o desenvolvimento de uma aeronave existem varios fatores
importantissimos que devem ser considerados, como por exemplo, o melhor
desempenho da aeronave e o menor consumo de combustivel. Pensando
sempre nesses fatores e buscando uma melhoria continua do desempenho de
uma aeronave foram desenvolvidos diversos tipos de estruturas de asa. Outro
fator importante foi a melhoria e criacdo de novas ligas metdlicas. Além disso,
temos a utilizacdo de compositos em estruturas primarias das aeronaves.

Em relacdo a estrutura de uma asa, leva-se em consideracdo a
geometria, aspectos de fixagcdo a fuselagem, de montagem e desmontagem,
custo de fabricagdo, de manutencéao, a capacidade de fabricacao e otimizacéo
dessa estrutura. Levando todas essas caracteristicas em consideracdo, a
aeronave chamada Cricri foi desenvolvida por um engenheiro aeronautico
Michael Colomban, com o objetivo de projetar uma aeronave de pequeno porte
com desempenho de uma aeronave acrobatica e que pudesse ser fabricada

por qualquer pessoa.

Este trabalho contém a andlise estrutural de uma secdo da asa
retangular da aeronave Cricri. Este estudo consiste em fazer o levantamento
dos tipos de asas e formatos de asa encontrados no mercado atualmente e os
materiais mais aplicados nas aeronaves e em estruturas de asa. Além disso,
estudar o material aplicado a estrutura da asa, no caso aluminio. Este estudo
tem uma grande importancia, pois através dele sera possivel entender o
comportamento mecanico e desempenho estrutural de uma asa retangular

durante a aplicagdo de um carregamento.

O capitulo 1 sera composto pela introducao. O capitulo 2 sera composto
pela revisdo bibliografica, tais como caracterizagdo estrutural de aeronaves,
caracterizacao e classificacdo de asas, descricdo dos materiais aeronduticos
e a histéria da aeronave estudada. O capitulo 3 sera composto pela
metodologia, onde sera descrita a analise estrutural dos componentes em
placas e em prendedores além de introduzir o calculo de nucleacdo de trinca.
ApGs essa etapa sera descrito detalhadamente o modelamento, o
levantamento de carga e a sua aplicagdo na estrutura da asa e
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consequentemente serdo mostrados o resultado e o desempenho dos
componentes estudados. No capitulo 4 serdo apresentados os resultados e o
capitulo 5 sera composto pela conclusdo de todo o trabalho. O capitulo 6 sera
composto pelos trabalhos futuros.

2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 CARACTERIZAGCAO ESTRUTURAL DE AERONAVES

A maioria das estruturas de uma aeronave é composta por uma
fuselagem, duas asas, uma empenagem vertical e horizontal, trem de pousos
(principal e auxiliar) e um grupo de motor-propulsor, como mostrado na Figura
1 (Rodrigues, 2010).

Empenagem
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Flans ‘ Profundor

7 e / Empenagem
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i {
-

\f—* ,“’/ i\/
/ Al >

\\/// 4
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Auxiliar

Trem de Pouso

Fuselagem
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Figura 1 — Estrutura de uma aeronave.

(Fonte: picturesaviation, 2015)

As asas sdo superficies sustentadoras unidas a cada lado da fuselagem
e sao os principais componentes que suportam o avido no voo. Existem vérios
projetos de tamanhos e formatos diferentes de asa que sao produzidos por



varios fabricantes. Cada modelo de asa € fabricado para atender as
necessidades de desempenho previsto para aeronave desejada.

2.2 CARACTERIZACAO E CLASSIFICACAO DE ASAS

2.2.1 COMPONENTES ESTRUTURAIS DE ASAS

A estrutura de uma asa € composta por nervuras (ribs), longarina (spar),
revestimento (skin), reforcadores (stringers), borda de ataque e a borda de

fuga, como mostrado na Figura 2 (Rodrigues, 2010).

Nervuras: as nervuras tém a funcao de dar forma aerodindmica a asa e

de transmitir os esforgos do revestimento para a longarina.

e Longarina: a longarina é o principal componente estrutural da asa, que é
dimensionada para suportar os esforcos de cisalhamento, flexdo e

torcao oriundos das cargas aerodinamicas atuantes durante o voo.

e Bordo de Ataque e Bordo de Fuga: o bordo de ataque é representado
pela parte dianteira da asa e o bordo de fuga é representado pela parte
traseira da asa, além de servir como bergo para alojamento dos ailerons

e dos flaps.

e Revestimento: superficie que cobre as longarinas e reforcadores.

e Reforgadores: tem a fungao de transmitir os esfor¢os para as nervuras.



L - > ‘ - =
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Figura 2 — Estrutura interna de uma asa.

(Fonte: rsbals.weebly, 2015)

2.2.2 CLASSIFICAGAO QUANTO A POSIGAO DA ASA

A estrutura € classificada quanto a sua fixagdo na fuselagem em alta, média
ou baixa (Rodrigues, 2010).

2.2.2.1 ASAALTA

As aeronaves de asa alta possuem uma maior estabilidade lateral da
aeronave. Além de ndo necessitar de um menor comprimento de pista para o
pouso, minimizando a acao do efeito do solo. Para as aeronaves de transporte,
essa caracteristica facilita no processo carregamento de retirada de carga,
devido a fuselagem esta mais préxima do solo, como mostrado na Figura 3.


http://rsbals.weebly.com/asas.html

Figura 3 — Aeronave de Asa Alta.

(Fonte: vetorial, 2015)

2.2.2.2 ASA MEDIA

As aeronaves de asa média, como mostrado na Figura 4, necessitam de
uma estrutura mais reforcada na regido da fuselagem, devido ao momento
fletor que é gerado na raiz da asa. Além disso, o arrasto gerado entre a asa
média e a fuselagem é considerado pequeno em comparagdo as outras
posicoes das asas.

Figura 4 — Aeronave de Asa Média.

(Fonte: aviacaocivilemilitar, 2015)


http://www.vetorial.net/~hammes/c150.html
https://aviacaocivilemilitar.wordpress.com/tag/guerra-fria/

2.2.2.3 ASA BAIXA

A maior vantagem da asa baixa, como mostrado na Figura 5, esta ligada
ao projeto do trem de pouso, pois a prépria estrutura da asa suporta as cargas
atuantes durante o pouso e taxiamento, além de ter uma melhor
manobrabilidade de rolamento da aeronave e necessitar de um menor
comprimento de pista para decolagem.

O grande aspecto negativo é uma menor estabilidade lateral, para
melhorar esse fator € necessario aumentar angulo de diedro para garantir uma

maior estabilidade da aeronave.

T
PP
Figura 5 — Aeronave de Asa Baixa.

(Fonte: aeromagazine, 2015)

2.2.3 CLASSIFICACAO QUANTO A GEOMETRIA DA ASA

Existem diversos tipos de formas geométricas de asas, as mais comuns
sdo asa retangular, asa trapezoidal, asa eliptica e asa delta (Rodrigues, 2010).

2.2.3.1 ASA RETANGULAR

A asa retangular, como mostrado na Figura 6, possui baixa eficiéncia
aerodinamica, ou seja, a relacdo entre a forca de sustentacdo e a forca de
arrasto € menor quando comparada a uma asa trapezoidal ou eliptica, isto
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http://aeromagazine.uol.com.br/artigo/100-aeronaves-para-celebrar-os-19-anos-de-aero-magazine_968.html

ocorre devido o arrasto induzido na ponta da asa ser maior que uma asa
trapezoidal ou eliptica. Além disso, a separac¢ao do escoamento (estol) tende a
ocorrer primeiro na raiz da asa e a regiao mais proxima da ponta continua em
uma situacao livre de estol, permitindo a recuperagdo do voo da aeronave
fazendo-se uso dos ailerons que se encontram em uma situagéo de operagao
normal.

A vantagem é a sua maior facilidade de construgdo, com uma corda
constante em toda a extensdo da asa, resultando em um menor custo de
fabricacdo em comparagao as outras asas.

Area em planta de uma asa retangular pode ser calculada através da

equacgao 1:
S=bxc eq.1
Onde:

b: envergadura da asa.

C: a corda que para este caso € invariavel.

Figura 6 — Asa Retangular

(Fonte: kitesurfmania, 2015)

2.2.3.2 ASA TRAPEZOIDAL

A asa trapezoidal, como mostrado na Figura 7, possui uma étima
eficiéncia aerodindmica, devido a redugédo gradativa da corda entre a raiz e a
7


http://www.kitesurfmania.com.br/school_det.asp?id_article=383&id_category=10

ponta da asa, resultando numa reducdo do arrasto induzido da asa. A
separacao do escoamento (estol) tende a ocorrer primeiro em uma regido bem
localizada entre o centro € a ponta da asa, € a sua propagagcao ocorre no
sentido da ponta da asa, acarretando uma perda de sustentacado nesta regiao,
prejudicando a capacidade de rolamento da aeronave, uma vez que 0s ailerons
se encontram na ponta da asa.

Essa asa sofre menores solicitacbes na raiz da asa do que uma
retangular, entretanto, a sua fabricacdo € um pouco mais dificil. O processo de
fabricacdo € um pouco mais complexo, uma vez que a corda da asa de cada
nervura possui uma dimensao diferente.

Area em planta de uma asa trapezoidal pode ser calculada através da

equagao 2:

S :W eq2

Onde:
b: envergadura da asa.

cr: a corda na raiz.
ct: corda na ponta

Figura 7 — Asa Trapezoidal
(Fonte: htkitesurfmania, 2015)


http://www.kitesurfmania.com.br/school_det.asp?id_article=383&id_category=10

2.2.3.3 ASA ELIPTICA

A asa de forma eliptica, como mostrado na Figura 8, € considerada uma
asa ideal, pois proporciona uma maxima eficiéncia aerodinamica. A geometria
eliptica é considerada ideal, por ter uma distribuicao de carga uniforme em toda
asa. Neste caso, o arrasto induzido é o minimo possivel e o0 estol ocorre sobre
toda a envergadura, pois o coeficiente de sustentagdo € o mesmo ao longo da
asa. A fabricacao dessa asa € a mais dificil por ter uma corda variavel ao longo
de toda a asa.

Area em planta de uma asa eliptica pode ser calculada através da equacéo

3:
S :%*b*cr eq.3
Onde:

b: envergadura da asa.

cr: a corda na raiz.

Figura 8 — Asa Eliptica

(Fonte: angelfire, 2015)

2.2.3.4 ASA DELTA

As asas delta, como mostrado na Figura 9, sdo mais adequadas
principalmente para voos em velocidades supersoénicas, pois o alto angulo de
enflechamento impede que exista contato do bordo de ataque com a onda de


http://www.angelfire.com/vt/italeskov/eu/aviao/spit.html

choque formada no nariz da aeronave quando ela alcanga velocidades
transOnicas ou supersoénicas. Conforme o angulo de ataque aumenta, o bordo
de ataque gera vortices que energizam o fluxo de ar, prevenindo que ocorra
estol em grandes angulos de ataque, como mostrado na Figura 10. A
fabricagédo dessa asa € considerada simples, além de ter uma grande area
disponivel para o armazenamento de combustivel. As suas grandes
desvantagens sado que esse formato de asa induz um grande arrasto e
aeronaves com esse formato precisam de uma velocidade maior para pouso e
decolagem.

e

Figura 9 — Asa Delta
(Fonte: airway, 2015)

Vortices gerados pela asa delta

Figura 10 — Asa Delta e os vortices
(Fonte: Modificado de Niu, 1989)
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2.2.3.5 ASA COM ENFLECHAMENTO

A asa com enflechamento para tras, como mostrado na Figura 11, séo
usadas por avides acrobaticos. Esse tipo de asa é usado para obter maior
estabilidade, por exemplo, em avides com pouca cauda, porque puxam O
centro aerodindmico para trds. Grandes enflechamentos aumentam a
sustentacdo maxima da asa e o arrasto induzido, aumentando também a

possibilidade de estol na ponta da asa.

Figura 11 — Asa enflechada para tras

(Fonte: aviacaocivilemilitar, 2015)

Ja asas com enflechamento para frente, como mostrado na Figura 12,
ajudam no controle do avido em pequenas velocidades atrasando o estol da
ponta da asa, tendendo a estolar primeiro na raiz, porém desestabilizam

lateralmente o aviao.

11


https://aviacaocivilemilitar.wordpress.com/2013/04/23/tempos-de-gloria-da-aviacao/

Figura 12 — Asa enflechada para frente

(Fonte: forum.plastibrasil, 2015)

2.3 MATERIAIS AERONAUTICOS

2.3.1 MATERIAS APLICADOS EM AERONAVES

Com os avangos tecnoldgicos e uma busca incansavel por materiais
leves e com altas propriedades mecanicas, tendo como objetivo de obter como
produto final uma aeronave mais eficiente, econdmica e mais barata, foram
criados diversos tipos de materiais ao longo de toda a histéria de
desenvolvimento das aeronaves. A Tabela 1 mostra os principais materiais
estruturais metalicos utilizados atualmente e suas aplicabilidades (Rimoldi,
2010).

12


http://forum.plastibrasil.org/viewtopic.php?t=4390

Tabela 1 — Materiais para estruturas metalicas

Principais Ligas de Aluminio

Aplicacoes

AA 7050, 7475, 7175

Revestimento de asa; longarinas; molduras de

janelas.

AA 2524, 2024

Revestimento de fuselagem; bordos de ataque

e pilone; estruturas secundarias.

AA 2219, 2124

Aplicagbes em altas temperaturas; cavernas

do pilone.

Principais Ligas de Titanio

Aplicacoes

Ti, Ti-6Al-4V, Ti-10V-2F e 2Al

Cavernas; hastes e fixagbes do pilone; Trilho
do flap; estruturas secundarias.

Principais Ligas de Acos

Aplicacoes

PH 13-8Mo, 15-5 PH, Série 300M
e 4340

Longarinas; nervuras; revestimento do pilone ;

estrutures secundarias.

(Fonte: Rimoldi, 2010)

A Figura 13 mostra a aplicacdo desses materiais estruturais em uma

aeronave.
Fuselagem
Central Il
Asa (Aluminio)
(Aluminio,

Titdnio e A¢o).
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Fuselagem Central 1
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Empenagem
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%

Figura 13 — Materiais para estruturas metalicos
(Fonte: Rimoldi, 2010)
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Além dos materiais metalicos também foram desenvolvidos materiais
com altas propriedades mecanicas, como por exemplo, compgésitos. A Figura

14 mostra a utilizacdo de materiais compostos em uma aeronave.

Painel sanduche:
CARBONO/EPOX! Vidro/ Aramida/ Epoxi = Vidro/ Epoxi
VIDRCVARAMIDA EPOXI
, Vidro/ Avaisida) Epéxi s
VIDROEPOX
CARBONO/ERPOXI c i ; gl Vidro/ Epdxi
“fb‘o Vidro/ Aramida/ Epoxi —
e - Carbone/ Epoxi
Vidro/ Epoxi
Vidro/ Epoxi
I

1

Vidro/ |
Aramida/ Vidro/ Epoxi
Epoxi

Carbono/ Epoxi

Vidro! a
Epomi AL

T p L Carbone/ Epixi

- /\ Carbono/ Carbono/ \,‘
b Epoxi
Carbono/ Fpoxs e Carbono/
Epixi Carbono!/ Carbono/ Epoxi
Epixi Epoxi

Figura 14 — Materiais em compdésito
(Fonte: Rimoldi, 2010)

2.3.2 MATERIAIS APLICADOS AS ASAS

Esta secédo apresenta os materiais empregados em cada componente da
asa. A Tabela 2 mostra detalhadamente os materiais mais aplicados nesses
tipos de estruturas (Rimoldi, 2010).
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Tabela 2 — Materiais empregados em uma estrutura de asa

Componentes Materiais Empregados
Nervuras Al 2024
Longarinas Al 7050; Al 7475; Al7175
Reforgadores Al 2024
Revestimento Al 7050; Al 7475; AI7175
Bordo de Ataque Al 2024
Bordo de Fuga Al 2024

(Fonte: Rimoldi, 2010)

A Figura 15 mostra a aplicacdo desses materiais estruturais em uma

asa.
Nervura
Al2024
Borda de Ataque e '
Borda de Fuga Longarina

Al2024 Al7050, A17475 e Al7175

= - > - 3 --... '..._:. o ._E""-" ] Aildian
Tangue de combuziivel X e
Revestimento L v o
Al7050, Al7475 Nervura - NN TR
<" — ; -
Reforgadores b ﬁ '-
Al2024 . .\\—- Fonta da Aess

Figura 15 — Materiais estruturais metalicos utilizados em uma asa
(Fonte: rsbals.weebly, 2015)
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2.4 AERONAVE CRICRI

2.4.1 HISTORIA DA AERONAVE CRICRI

No final de 1950, o engenheiro aeronautico francés, Michael Colomban
comecgou a desenvolver uma aeronave de porte pequeno, devido a sua enorme
paixao por aeronaves dessa categoria. Ele tinha como objetivo desenvolver e
construir uma aeronave homebuild pequena, leve, com uma capacidade de
transportar um piloto de 78 kg e 10 kg de combustivel. Além disso, ele queria
desenvolver uma aeronave econémica e com desempenho acrobatico. Apds
muitos estudos, ele percebeu que seria vidvel uma area de asa de 4 m?,com
um peso maximo decolagem de até 180 kg, usando um motor de 20HP
(Colomban, 1973).

O projeto dessa aeronave foi desenvolvido por mais de uma década,
devido aos compromissos profissionais do engenheiro. Em 1971, o engenheiro
conseguiu finalizar o design do avido. Com os novos avangos tecnologicos da
época, ele comecou a fazer melhorias na aeronave, incorporando aerofélios de
perfil laminar avancados, de baixo arrasto e uso de compdésitos e chapas
metdlicas muito finas, permitindo uma enorme redugdo de peso da aeronave.
Além disso, essa grande alteracdo, ajudou o engenheiro a reduzir a area da
asa de 4 m? para 3.1 m? e também substituir o motor de 20HP por dois motores
de motosserra Stihl de 8HP cada, reduzindo o peso total da aeronave. Foi
necessario instalar hélices de menor diametro sem que perdesse a eficiéncia
do motor em altas velocidades.

O primeiro protétipo foi construido entre 1971 a 1973, levando 1500
horas. Como ja foi dito, o objetivo era desenvolver uma aeronave acrobatica,
Colomban realizou diversos testes estaticos de carga estrutural para garantir
que a estrutura da aeronave suportaria manobras acrobaticas, como mostrado

na Figura 16.
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Figura 16 — Demonstracao de baixo peso da aeronave.

(Fonte: culturaaeronautica, 2015)

O prototipo da aeronave, MC-10 tinha um peso vazio de apenas 63 Kg,
4,9 metros de envergadura e 3,9 metros de comprimento. O primeiro voo foi
realizado em 19 de julho de 1973, no aerdédromo de Guyancourt, pilotado por
Robert Bush. A aeronave foi um sucesso, devido a sua capacidade de executar
manobras acrobaticas e de seus motores de dois tempos poderem funcionar
em manobras de G negativo.

Apdbs a comercializagdo, os primeiros resultados dos homebuilder foram
desastrosos, devido a complexidade do projeto, como tamanho da aeronave,
afinacado e sincronizacao dos dois motores.

A Figura 17 mostra a aeronave na versao e fabricagcédo alema.

Figura 17 — Aeronave Cricri, versao alema.

(Fonte: culturaaeronautica, 2015)
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Foi necessério que o engenheiro Colamban fizesse melhorias no projeto

da aeronave e nos manuais para facilitar a construcdo do avido. ApGs essas

alteracgdes,

experimentais.

a aeronave

tornou-se um sucesso entre as aeronaves

2.4.2 DADOS TECNICOS

Esta secdo apresenta algumas caracteristicas dimensionais,

de peso,

desempenho e fatores de carga da aeronave que esta sendo estudada, como

mostrado na Tabela 3 e na Figura 18.

Tabela 3 — Dados Técnicos da Aeronave

Envergadura 49m
Area alar 3,1m?
Dimensées Alongamento 7,74
Comprimento total 3,91 m
Altura total 1,22 m
Peso vazio 172 |b ou 78 kgf
Pesos Peso Maximo de decolagem | 375 Ib ou 170 kgf
Carga alar 11,2 Ib/ft2 ou 54,7 kg/m?
Velocidade Maxima
Nivelada 135 MPH ou 217 km/h
Velocidade Stall, com flaps | 45 MPH ou 72 km/h
Distancia de decolagem 400 ftou 122 m
Desempenho Raz&o de subida, MSL 1.200 ft/min ou 6 m/s

Teto de servigco

16.000 ft ou 4.890 m

Alcance

250 milhas ou 400 km

Consumo de combustivel

47 milhas/Gal US ou 20
km/I

Fatores de carga

Fator extremo de carga

+6 G/-3G

Fator limite de utilizagao

+1,5G/-05G

(Fonte: Colombam, 1973)
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Desenho esquematico da aeronave.

Figura 18 — Montagem da asa na fuselagem
(Fonte: Santos, 2009)

2.4.3 MATERIAL ESTRUTURAL DA ASA

Esta secdo apresenta os materiais e as propriedades mecéanicas de uma
secao de asa, como mostrado na Tabela 4. A estrutura da asa que esta sendo
estudada utiliza o material Aluminio 2024-T3 com uma alta resisténcia
mecanica, além disso, o material foi trabalhado a frio para obter propriedades
mecanicas superiores.

Tabela 4 — Propriedade Mecénica do Aluminio 2014-T3

Material Aluminio 2024 - T3
Densidade 0.100Ib/in
Médulo de Elasticidade 10.7*103 ksi
Tensédo de Escoamento 47 ksi
Tenséo de Ruptura 64 ksi
Deformacao Plastica 7%

(Fonte: Rice, R.C.; Jackson, J.L.; Bakuckas, J. & Thompson, S.,2003)
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A curva do Al2014-T3, como mostrado na Figura 19, foi considerada no modelo

de elementos finitos.

Tensao
(daN/mm?)

45
39375 -
176 o
26125

325
16875
1125
5625 —

T ] T ] T T ]
i 005 0.t 0,15 na 0.5 0.3 0.3s 04 045 0.5
Deformacio Plastica (%)

Figura 19 — Curva de Tensao x Deformacao do Al2014-T3
(Fonte: Rice, R.C.; Jackson, J.L.; Bakuckas, J. & Thompson, S.,2003)

As propriedades do Rebite de Aluminio 2017-T4, como mostrado na Tabela 5,

foram consideradas no modelo de elementos finitos,

Tabela 5 — Propriedade do Rebite Estrutural

Rebite MS20426 D (Al2017-T4)
Forca de Cisalhamento Maximo: 30ksi
Diametro 3/16”
Forca de Cisalhamento 1085 (748)
Forga Axial 705 (486)
Unidade Lbs (daN)

(Fonte: Rice, R.C.; Jackson, J.L.; Bakuckas, J. & Thompson, S.,2003)

3 METODOLOGIA

Esta secdo apresenta os métodos, hipdteses e limitagdbes assumidas

durante a analise estrutural de uma asa rebitada.

As estruturas metdlicas foram analisadas usando os procedimentos

apresentados abaixo:




e Andlise de ruptura;
e Andlise de prendedores;

e Andlise de nucleacao e propagacgao de trinca (Lei de Paris).

3.1 ANALISE ESTRUTURAL

3.1.1 ANALISE DE RUPTURA

O valor da tensao aplicada é obtido pela tenséo axial ou tensdo maxima
combinada para os elementos bar ou beam e a tensdo maxima principal ou
tensdo de von Mises para elementos em placa ou em sélido. A margem de
seguranca MS é calculada usando a propriedade de ruptura do material, como
mostrado na equacao 4 (Bruhn, 1973).

Onde:

Fru € a tenséo de ruptura do material, determinado pelo MMPDS (ksi).
Ft € a tensdo encontrada no modelo de elementos finitos (ksi).

3.1.2 ANALISE DE PRENDEDORES

A margem de seguranga para prendedores em cisalhamento é calculada

usando a forga de cisalhamento, como mostrado na equagéo 5 (Bruhn, 1973).

F
MS,,,, = (—S — lj eq.5
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Onde:
Fs é a forca de cisalhamento para o prendedor especificado, determinado pelo
MMPDS (lIb).

Fp é a forga de cisalhamento encontrada no modelo de elementos finitos (Ib).

A margem de seguranca para prendedores em tracdo é calculada

usando a forga axial, como mostrado na equagéo 6.

K
MSTensile = (% _1j GQG
Onde:

Ft é a forca de tracdo para o prendedor especificado, determinado pelo
MMPDS (Ib).

Ftp € a forga axial encontrada no modelo de elementos finitos (Ib).

A Forca de Esmagamento ( fesm) é calculada usando a tensdo de ruptura de

esmagamento, a espessura da chapa e o didmetro do furo, como mostrado na

equacao 7.

fesm = ¢ Py *1 eq.7
Onde:

PBRU é a tenséo de ruptura de esmagamento da chapa, que € determinada
pelo MMPDS (ksi).

t € a espessura da chapa (mm).

A margem de seguranca de esmagamento é calculada usando a forgca de

esmagamento, como mostrado na equagao 8.
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Onde:

fesm é a forca de esmagamento da chapa calculada pela equagéo 7 (Ib).

Fp é a forga de cisalhamento encontrada no modelo de elementos finitos (Ib).

3.1.3 ANALISE DE NUCLEACAO E PROPAGACAO DE TRINCA DE
FADIGA

A falha por fadiga inicia-se nos pontos mais solicitados da estrutura de
uma asa, na forma de pequenas trincas que vao crescendo e reduzindo a
resisténcia mecanica dos componentes, até que uma sobrecarga leve a ruptura
final. Esse fendmeno é chamado de propagacéo da trinca (Rosa, 2002).

A resisténcia a fadiga deve ser analisada de forma diferente para o
periodo de nucleacao da trinca e para o periodo de propagacao de trinca, pois
os fenébmenos envolvidos sdo bem distintos. Na maioria dos casos, 0 material
ndao pode ser considerado homogéneo em grandes dimensdes, pois pode
haver alguns defeitos de processo de fabricacdo. E nesses casos, que a vida
em fadiga depende da resisténcia a propagacao de trinca dos defeitos do
material, sendo assim, a nucleagéo de trinca é imediata.

A previsao de resisténcia mecanica deve levar em conta a propagacao
de trinca. A vida em fadiga é calculada unicamente pela propagac¢ao do defeito
desde o tamanho inicial até o correspondente tamanho critico, que depende
totalmente do material, do carregamento e da geometria.

A previsdo de vida em fadiga depende diretamente da velocidade de

propagacéo de trinca (da/dN), ou seja, € fungéo da solicitagéo ciclica (AK).

23



3.1.4 A CORRELACAO A AK

O término da vida util de uma estrutura ou de um componente, por sua
ruptura brusca, é definido pelo fator de intensidade de tensao critico Kic ou Kc,
em seu estado plano de deformacédo ou nao. A vida util depende da velocidade
do crescimento da trinca, desde o tamanho microscopico até o tamanho critico
para a ruptura. A velocidade de propagacao de trinca depende diretamente da
solicitacdo que esta atuando.

O fator de intensidade de tensdo fornece um parametro Unico, que
mostra a magnitude do estado de tensbes existente nas proximidades do
extremo da fissura. A propagacédo da trinca € um fenébmeno unico e localizado,
dependendo somente do estado de tensdo, como mostrado na Figura 20.

A M

v

Figura 20: Curva a-N de crescimento do tamanho de trinca contra vida para
varios niveis de tensao ciclica.
(Fonte: Rosa, 2002)

Os dados de propagagdo de trinca sao obtidos monitorando o seu
tamanho durante o ensaio ou durante a inspecao, obtendo-se a curva do
crescimento. A trinca cresce lentamente no seu inicio, porém com seu
crescimento do tamanho da trinca, velocidade cresce rapidamente, levando até
a ruptura total em um pequeno espaco de tempo. A velocidade da propagacao
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(da/dN), ou simplesmente “4”, quando colocada num gréafico em termos de
parcela dinamica do fator de intensidade de tensao (AK) se resulta numa curva
tipica, como mostrado na Figura 20.

O valor de AK é calculado assumindo um valor constante para o
tamanho de trinca em um ciclo considerado, sendo assim calculado partir de
uma variagao de carga. Se o ciclo for sempre tragdo (omin >0), como mostrado

na equagao 9

AK =YAom eq.9

Onde Y é o parametro geométrico adimensional que considera a
geometria, incluindo a dimenséo da fenda e o tipo de carregamento. E a € o
tamanho de trinca.

E no caso de tensdo de compressao, o AK é calculado usando somente

a parcela sob tracao de ciclo, que solicita a frente da trinca.

da Kuax =Kc
A oN
107 .
Regido A !
107 |
Regido B | i
10 |
\ | Regido C
107" m o |
10— | |
10 \ ‘ | AK
| * | - -
1 AKg 10 10

Figura 21 - Regides tipicas em um gréfico a — AK
(Fonte: Rosa, 2002)

A Figura 21 é dividida em trés regides distintas, como mostrado abaixo.
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REGIAO A:

Corresponde a regidao préxima da nucleagdo de trinca, ou seja, o
crescimento da trinca € extremamente influenciado pela microestrutura do
material. A velocidade de propagacao é da ordem de 10-° m/ciclo.

Um fator importante nessa regidao é que a existéncia de um nivel minimo
para AK, chamado de AKo para uma trinca passe a crescer sob agdo de um
carregamento ciclico, podendo levar a ocorréncia de trincas estacionarias,
onde elas nao se propagam, logo permanecendo do mesmo tamanho. Para
um AK < AKo, a trinca ndo se propaga, tendendo a uma velocidade zero.
Logo a propagacado é controlada pela microestrutura do material, tenséao
média, frequéncia e condigdes ambientais.

REGIAO B:
Corresponde a regidao de propagacao estavel das trincas. Esta regido é
caracterizada por uma relagcao aproximadamente linear entre log(da/dN) e
log AK, como mostrado na equacdo abaixo. Essa taxa de propagacao de
trinca € influenciada pelas condicbes ambientais, como mostrado na

equagao 10.

4 =C(AK)" eq.10

Onde C e m sao constantes empiricas, obtidas através de dados
experimentais. Esta equacao foi apresentada por Paris e Erdogan, que foi
comprovada mais tarde por varios experimentos que mostra que o fator de
intensidade de tensdo € o principal parametro que controla a propagacao
de trinca em fadiga. A constante C sofre a influéncia das propriedades
mecéanicas do material, como o modulo de elasticidade (E), a tensao limite
de escoamento (oy), a tensdo de ruptura (ou), a deformagao de ruptura (€u)
e a tenacidade & fratura (Kic). E nessa fase que ocorre o aumento do
tamanho da trinca e a velocidade passa a ser mais sensivel, logo reduzindo
a vida de propagacdo. Isto indica que para garantir uma vida suficiente, &
necessario se preocupar com os aspectos relacionados as trincas proximas

ao tamanho critico (tenacidade do material).
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e REGIAO C:

Correspondem as taxas de propagacao de trincas muito elevadas, ou seja,
ocorre a aceleracao do crescimento de trinca, pois o valor de fator de
intensidade de tensdao maxima aproxima-se do valor da tenacidade critica
do material (Kic). O nimero de ciclos nesta regidao € muito reduzido. Essa
taxa depende totalmente da tenacidade do material, da microestrutura, da

tensdo média e das condigcdes ambientais.

Essa fase comeca a acontecer quando o Kivax >0.7Kic.

A aceleracdo de trinca pode ser considerada por varias expressdes
empirica para &, como definido pelo Forman, onde a velocidade de
propagacao deve tender a infinito Kimax tender para Kic, ou seja, na

iminéncia da ruptura estatica.

Varias leis de propagacao foram propostas apds a aplicagcdo e o dominio
da Lei de Paris, como mostrado na equagéao 11.

AK, =(1=R)K . eq.11
[(1-R)K,. —AK, -0 Quando Kimax- > Kc (*) eq.12
Onde R= Kuin / Kvax (Razéo de tensdes).

O Forman propés uma equagcdao que define as regibes B e C de

propagac¢ao, como mostrado na equacéo 13.

eq.13
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3.2 ASPECTOS GERAIS

Esta secdo apresenta os aspectos gerais do modelo de elementos finitos
de uma secdo de asa, usado para auxiliar na andlise estrutural dos

componentes em chapa e dos prendedores.

3.2.1 DESCRICAO DO MODELAMENTO

O modelo analisado foi importado do software CATIA V6 da Dassault, com
formato “parasolid’. A geometria, como mostrado na Figura 22, foi reconhecida
pelo FEMAP da Siemens como um conjunto fechado de superficies. A fase
inicial da modelagem consistiu em modelar de forma controlada toda a
superficie e principalmente os furos, onde foram fixados os prendedores,
representados por beams. Esse modelamento requer um padrdao de
modelagem. Desta forma, foi adotado um aspecto de malha 4.

Apo6s todo modelamento, as regides de fixagdo foram estabelecidas e o
carregamento foi aplicado de forma homogénea ao longo da superficie
correspondente.

Figura 22 - Modelo de Elementos Finitos da Asa

(Fonte: do autor)
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3.2.2 REFERENCIA DE ELEMENTO

Os quatros tipos de elementos que foram usados na preparagdo do modelo

de elementos finitos sao:

e Elemento linha: CBAR, CBEAM e CROD;
e Elemento placa: CTRIA3 e CQUAD4;

e Elemento rigido: RBE2 e RBES;

e Elemento solido: CTETRA.

Nesta secdo os itens citados anteriormente serao descritos.

3.2.2.1 ELEMENTOS LINHA

CBAR é um elemento estrutural que tem como entrada as propriedades
geomeétricas e mecanicas, por exemplo, area, momento de inercia, constante de
torcao. Os elementos de barra proporcionam rigidez em todos os seis graus de
liberdade num ponto geométrico. E formulado para permitir deformacdes devido
a carga axial, carga de flexdo e a carga de torcao.

3.2.2.2 ELEMENTO PLACA

Os elementos CTRIA3 e o CQUAD4 sao elementos planos
isoparamétricos formados por trés ou quatro nds, respectivamente, que

suportam comportamento a flexao.

3.2.2.3 ELEMENTO RIGIDO

Dois tipos de elementos rigidos sdo utilizados: RBE2 e RBES. Elementos
RBEZ2 vincula os DOFs (graus de liberdade) de um ou mais dependentes nos
(n6s escravos) para os DOFs de um n6 independente (né mestre).
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Elementos RBE3 séo elementos de interpolacéo utilizados para distribuir

as cargas, ndo acrescentando rigidez a estrutura.

3.2.2.4 ELEMENTO SOLIDO

O elemento sélido de quatro lados (CTETRA) é um elemento tetraedro

isoparamétrico com quatro nds de vértice e até seis nos laterais adicionais.

3.2.3 PONTOS DE FIXACAO

Esta secdo apresenta os pontos de fixacdo adotados no modelo de

elementos finitos, como mostrado na Figura 23.

SPC 1-6
(Restri¢do na dire¢do X,y e Z -
Translacdo e rotacdo).

Figura 23 - Ponto de Fixagao considerado no modelo.

(Fonte: do autor)

3.2.4 ANALISE DE CARGA

3.2.4.1 CALCULO DE CARGA DA AERONAVE

O célculo de cargas apresentado neste relatério visa obter os esforgos a

serem aplicados no modelo estrutural da asa da aeronave Cricri. Os itens a
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seguir apresentam essas condi¢cdes de carregamento e se referem a (RBAC,
2013):

e Condicbes de rajada vertical

¢ Condicao de 1G (Reacao do Peso na estrutura da Asa)

3.2.4.2 CARREGAMENTO DE RAJADA VERTICAL

As condicOes de rajada vertical sdo obtidas da secdo 23.425 e 23.443 da
14 CFR PART 23. Através destas secoes é possivel calcular o fator de carga
vertical a ser aplicado sobre a massa dos componentes da fuselagem, da

empenagem, e das asas.

O fator de carga de rajada € calculado pela equacgéo 14.

k,+U, +V*a

nG =1+ W eq.14
498*U
S
(ou seja, = 1g mais um incremento de Dn)
Fator de alivio de rajada € calculado pela equagéo 15.
0.88
K, =— e eq.15
T 53+ u,

Razao de massa da aeronave é calculado pela equacaoi6.
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_2w/s)

pCag

eq.16

O fator de carga de rajada foi calculado para o peso maximo de

decolagem e o peso da aeronave vazio + piloto, como mostrado na Tabela 6.

Tabela 6 — Célculo do Fator de Carga de Rajada

Peso da Aeronave
Dados Descricao Unid.
MTOW BEW + Piloto
UpE (v¢) |Velocidade de rajada na Vc fps 50 50
UpEe (va) |Velocidade de rajada na Vd fps 25 25
Vc Velocidade da aeronave VNO knots 119,24 119,24
Vvd Velocidade da aeronave VNE knots 140,4 140,4
a Inclinagdo da curva do coef. de forca normal Cya rad 0,50 0,50
w Peso da aeronave Ibs 374,8 313,1
S Area da asa sq.ft 33,37 33,37
p Densidade do ar slugs/cub.ft 0,002377 0,002377
C Corda geométrica média da asa ft 2,36 2,36
g Aceleragéo devido a gravidade ft/s2 32,20 32,20
: : 2%(W/S)
ug Airplane mass ratio Hy = = 248,5 207,6
p kR C *k a 3k g
0.88% 11,
Kg  |Gust alleviation factor T 5 = 0,86 0,86
53+ u,
K ¢ *U, *V*a
An Variagao do fator de carga P —— na Vc 0,46 0,55
¢ 9 498* (W /S) (na Ve)
K, *U,*V*a
An Variagao do fator de carga e — na Vd 0,27 0,32
¢ 9 498 (W /S) (na Va)
nwc+ |Fator de carga positivo (para cima) na Vc An +1 1,459 1,55
nwc- |Fatorde carga negativo (para baixo na Vc An -1 -0,541 -0,45
nwa+ |Fator de carga positivo (para cima) na Vd An -1 1,270 1,32
nwd- |Fator de carga negativo (para baixo na Vd An -1 -0,73 -0,68

(Fonte: do autor)
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De acordo com a 14 CFR PART 23, um fator de seguranca de 1,5 deve
ser considerado e aplicado aos valores de fatores de carga calculados
anteriormente. Nesse caso, o maior fator de carga calculado foi o fator para um

peso basico da aeronave (BEW + Piloto), pois é o valor mais conservativo:
nG(+) = +1.55g * 1,5 = +2.23¢ vertical para cima.
nG(-) = -0.45g * 1,5 = -0.68 vertical para baixo.

Apés o calculo do fator de carga para a condi¢do de rajada, foi calculado
o carregamento vertical para cima e para baixo. Essa carga sera aplicada

distribuida ao longo de todo o revestimento da asa.

A carga de rajada para a asa € calculada pela equagao 17:

FG=n*G*MTOW eq.17

Logo, os casos de carregamento estdo apresentados na Tabela 7 e na
Tabela 8.

Tabela 7 — Carregamento Positivo

Carregamento Vertical Positiva
Peso da Aeronave MTOW (kg) 170
Gravidade (m/s2) 9,81
n(+) 2,32
Carregamento da Asa (N) 3871,1
Carregamento da Asa (daN) 387,1

(Fonte: do autor)

Tabela 8 — Carregamento Negativo

Carregamento Vertical Negativa
Peso da Aeronave MTOW (kg) 170
Gravidade (m/s2) 9,81
n(-) 0,68
Carregamento da Asa (N) 1132,0
Carregamento da Asa (daN) 113,2

(Fonte: do autor)

33



Os carregamentos calculados acima foram aplicados de acordo com a
préxima seccdo onde mostra a distribuicdo do carregamento em toda a
estrutura da asa. As asas devem suportar todos os esforcos provocados por
esses carregamentos que estdo relacionados ao peso de toda a aeronave.
Como o modelo de elementos finito foi representado por uma asa, 0s
carregamentos determinados acima devem ser divididos por 2, pois cada
aeronave possui um conjunto de asa. Logo, cada estrutura de asa deve ser

aplicada os seguintes carregamentos, como mostrado na Tabela 9.

Tabela 9 — Carregamento Positivo e Negativo
aplicado em cada estrutura da asa.

Carregamento Vertical Positiva

Carregamento da Asa (daN) 193,6

Carregamento Vertical Negativa

Carregamento da Asa (daN) 56,6

(Fonte: do autor)

3.2.4.3 DISTRIBUICAO DE CARGA

Como a distribuicdo de carga n&o ocorre homogeneamente, logo foi
considerado um gradiente de pressdo mais comum, sendo divido em trés
partes, de modo a se aproximar ao maximo da realidade, como mostrado nos

itens abaixo.

e A primeira parte se estende entre os valores de 0Omm e 150mm da corda

da asa, o carregamento aplicado nessa regiao foi 25% da carga total.

e A segunda parte que se estende entre os valores de 150 mm e 250mm
da corda da asa, o carregamento aplicado nessa regido foi 50% da
carga total.

e A terceira parte que se estende entre os valores de 250mm e 350mm da
corda da asa, o carregamento aplicado nessa regido foi 25% da carga
total, como mostrado na Figura 24.
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25% 50% 5%

150mm

250mm

350 mm

Figura 24 - Distribuicdo dos carregamentos adotados
(Fonte: do autor)

3.2.4.4 APLICACAO DA CARGA NO MODELO DE ELEMENTOS FINITOS

Esta secdo apresenta a carga aplicada na se¢cao de uma asa do modelo
de eIeans finitos, como mostrado na Figura 25 e Figura 26.

Figura 25 - Distribuicdo de carga na asa.
(Fonte: do autor)
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Figura 26 - Distribuigcdo de carga no modelo de elementos finitos.

(Fonte: do autor)

4 RESULTADOS

4.1 ANALISE COMPUTACIONAL

Esta secdo apresenta o deslocamento total de todo o conjunto da asa

durante aplicagao do carregamento de 193,6 daN, como mostrado na Figura 27.

Deslocamento

Maximo Deslocamento: 12,4 mm

Figura 27 — Maximo Deslocamento da asa.

(Fonte: do autor)
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A Tabela 10 apresenta os resultados de tensao de von Mises dos componentes

mais criticos para uma carga aplicada de 193,6 daN. Além disso, apresenta a

margem de seguranga dos componentes estudados.

Margem de Seguranca dos componentes da Asa Rebitada

Tabela 10 — Margem de Segurancga dos componentes da asa

MARGEM DE SEGURANGCA
# Material [da ;;;mz] Carregamento [daN;mmZ] MS% Obs.

Superficie asa Al 2024-T3 43,4 6,7 HMS
Nervura 1 Al 2024-T3 43,4 9,3 HMS
Nervura 2 Al 2024-T3 43,4 4,1 HMS
Bracket 1 Al 2024-T3 43,4 0,4 HMS
Bracket 2 Al 2024-T3 43,4 0,2 HMS
Long 1 Al 2024-T3 43,4 0,5 HMS
Long 2 Al 2024-T3 43,4 0,5 HMS
Long 3 Al 2024-T3 43,4 3,6 HMS
Long 4 Al 2024-T3 43,4 0,2 HMS
Long 6 Al 2024-T3 43,4 0,6 HMS
Long 7 Al 2024-T3 43,4 19,4 124,2
Long 8 Al 2024-T3 43,4 0,1 HMS
Long 9 Al 2024-T3 43,4 6,7 HMS
Long 10 Al 2024-T3 43,4 23,2 86,8
Long 11 Al 2024-T3 43,4 1,5 HMS
Long 12 Al 2024-T3 43,4 4,1 HMS
Long 14 Al 2024-T3 43,4 3,0 HMS
Long 15 Al 2024-T3 43,4 0,9 HMS
Long 16 Al 2024-T3 43,4 0,5 HMS
Long 17 Al 2024-T3 43,4 0,0 HMS
Long 18 Al 2024-T3 43,4 193.6 daN 0,0 HMS
Long 19 Al 2024-T3 43,4 1,0 HMS
Long 20 Al 2024-T3 43,4 0,0 HMS
Long 23 Al 2024-T3 43,4 7,7 HMS
Long 24 Al 2024-T3 43,4 7,7 HMS
Long 25 Al 2024-T3 43,4 6,7 HMS
Long 26 Al 2024-T3 43,4 7,4 HMS
Long 27 Al 2024-T3 43,4 0,0 HMS
Long 28 Al 2024-T3 43,4 0,0 HMS
Long 29 Al 2024-T3 43,4 4,6 HMS
Long 30 Al 2024-T3 43,4 4,3 HMS
Long 31 Al 2024-T3 43,4 0,9 HMS
Long 32 Al 2024-T3 43,4 0,9 HMS
Long 33 Al 2024-T3 43,4 0,6 HMS
Long 34 Al 2024-T3 43,4 2,3 HMS
Long 35 Al 2024-T3 43,4 2,1 HMS
Long 36 Al 2024-T3 43,4 2,3 HMS
Long 37 Al 2024-T3 43,4 2,0 HMS
Long 38 Al 2024-T3 43,4 3,0 HMS
Long 39 Al 2024-T3 43,4 3,0 HMS
Long 40 Al 2024-T3 43,4 3,1 HMS
Long 41 Al 2024-T3 43,4 2,9 HMS

(Fonte: do autor)
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Revestimento da Asa

A Figura 28 apresenta a tensdo de von Mises encontrada no revestimento da
asa.

o= 6,7 daN/mm?

Figura 28 — Tensédo de von Mises da Superficie da asa
(Fonte: do autor)

Nervura 1

A Figura 29 apresenta a tensao de von Mises encontrada na nervura 1 da asa.

N

Figura 29 — Tens&o de von Mises da Nervura 1
(Fonte: do autor)
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Nervura 2
A Figura 30 apresenta a tensao de von Mises encontrada na nervura 2 da asa.

o= 4,1daN/mm?

Figura 30 — Tensédo de von Mises da Nervura 2

(Fonte: do autor)

Longarinas (long 23, long 24, long 25 e long 26)

A Figura 31 apresenta a tensao de von Mises encontrada nas longarinas 23,
24, 25 e 26 da asa.

o= 7,7daN/mm?

Figura 31 — Tens&o de von Mises da Longarinas 23, 24, 25 e 26
(Fonte: do autor)
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Longarina (long 7)
A Figura 32 apresenta a tensdao de von Mises encontrada na longarina 7 da

asa.

N

Figura 32 — Tensado de von Mises da Longarina 7
(Fonte: do autor)

Longarina (long 10)

A Figura 33 apresenta a tensdo de von Mises encontrada na longarina 10 da
asa.

]

Figura 33 — Tensao de von Mises da Longarina 10
(Fonte: do autor)
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4.2 ANALISE DOS PRENDEDORES

Esta secdo apresenta a margem de seguranca e calculo de
esmagamento para os prendedores com uma carga aplicada de 193,6daN,

como mostrado na Figura 34 e Tabela 11.

Prendedores
Diametro 3/16”
Al2017-T4

Conecta nervura 1 e long7.

Prendedores
Diametro 3/16”
Al2017-T4

Conecta superficie da asa e
nervura 1.

Figura 34 — Regido do Rebites

(Fonte: do autor)

Margem de Sequranca e Calculo de Esmagamento dos prendedores.

Tabela 11 — Calculo dos Prendedores

MARGEM DE SEGURANCA DOS PRENDEDORES

Fbru Espessura Fbru Espessura Forga [daN] Forga [daN]
EEED Flementos | Diametro - Material 1 [daN/mm?] [mm] Material 2 [daN/mm?] [mm] Axial | Cisalhamento Esm:ﬂg:r:fnto Esm'a\f:?zento Axial | Cisalhamento MS%
1208605 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 2 18 HMS
1208606 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 1 31 HMS
1208607 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 1 29 HMS
1208608 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 3 1 HMS
1208609 3/16" | AL 2024-T3 90.0 1.00 AL 2024-T3 90.0 1.0 486 749 429 429 2 15 HMS
1208610 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 10 486 749 429 429 1 6 HMS
1208611 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 0 3 HMS
1208612 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 0 0 HMS
1208614 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 0 0 HMS
1208615 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 0 0 HMS
Superficie Asa 1208616 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 0 0 HMS
Nervura 1 1208617 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 0 0 HMS
(Perto da Raiz da Asa) 1208618 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 0 0 HMS
1208619 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 0 1 HMS
1208620 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 0 2 HMS
1208621 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 0 4 HMS
1208622 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 0 7 HMS
1208623 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 2 7 HMS
1208624 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 4 15 HMS
1208625 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 2 26 HMS
1208626 3/16" | AL 2024-T3 90.0 1.00 AL 2024-T3 90.0 1.0 486 749 429 429 0 25 HMS
1208627 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 2 18 HMS
1208628 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 1,0 486 749 429 429 2 17 HMS
1208598 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 0,8 486 749 214 171 5 37 HMS
Nervura 1 1208600 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 0,8 486 749 214 171 1 31 HMS
Long7 1208602 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 0,8 486 749 214 17 1 30 HMS
(Perto da Raiz da Asa) 1208603 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 0.8 486 749 214 171 0 30 HMS
1208604 3/16" | AL 2024-T3 90,0 1,00 AL 2024-T3 90,0 08 486 749 214 171 3 30 HMS

(Fonte: do autor)
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4.3 ANALISE DE PROPAGACAO DE TRINCA

Esta secdo apresenta o calculo de propagagcdo de trinca entre a

superficie da asa (revestimento) com a nervura 1, como mostrado na Figura 35 .

Regido de propagacdo de
trinca.

Figura 35 — Regiao de Propagacéao de Trinca
(Fonte: do autor)

Consideracoes:

e O painel (superficie da asa) nao possui reforcadores.

¢ Nao foi considerado no célculo o encruamento do material nas regides do
rebite.

e A geometria do painel foi considerada como se fosse um painel infinito,
logo o y=1.

e As constantes C e n para calcular o (da) vieram da tabela ESDU 83007
(Al2024-T3 — sheet).

e Foi considerado um carregamento constante durante a ciclagem,
tornando muito mais critico que um carregamento variavel.

e Foi considerada também uma ciclagem constante.

e Kic=29.7MNm=? (K critico do material Al2024-T3 - MMPDS)

Todos os fatores descritos acima tornam o caso muito mais critico.
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A Figura 36 apresenta o calculo de propagacao de trinca no revestimento com

anervura 1.
0,070000
0,060000 KIC: 29.7MN.IH_3/2 n A
AKméx:ZQ.SMN.In_ I
0,050000 antes da falha da l
= 0,040000 chapa. /
@ (0,030000 /
0,020000 /
0,010000 —
0,000000 T T T T T ]
0 100000 200000 300000 400000 500000 600000
Numero de Ciclo

Figura 36 — Resultado de Propagacéao de Trinca
(Fonte: do autor)

5 CONCLUSAO

Este relatério teve como objetivo estudar a aeronave. E também, foi
possivel estudar as estruturas de asas, tais como tipos de fixagdo, geometrias
e formatos de asa encontrados no mercado. Além disso, foi realizada a andlise
estrutural de uma asa rebitada em aluminio, calculando a margem de
seguranca de todos os componentes e de todos os prendedores. Também, foi
possivel calcular a propagacao de trinca de uma chapa rebitada, usando a lei
de Paris.

Para uma trinca inicial com 1mm de tamanho inicial € um carregamento
constante (193.6daN) ao longo de toda a vida de uma chapa de 1mm de
espessura e sem nenhum reforgo, ha uma pequena propagacdo da trinca.
Pode-se perceber que para haver a ruptura dessa chapa ou atingir o K critico
(kic = 29.7MNm*?2) do material, a trinca atingiu um tamanho de 5.98cm durante
uma ciclagem de 481000ciclos. Logo, para ter controle do crescimento dessa
trinca e evitar uma falha por fadiga, € necessario realizar 3 inspecdes de
ensaios nao destrutivo a cada 160333 ciclos. O ensaio ndo destrutivo mais

indicado para o inicio da trinca seria 0 Eddy Currents (inspecao) que é sensivel
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a trincas e tendo a capacidade de detectar defeitos superficiais. Quando essa
trinca atingir, um tamanho de 1 polegada, a inspecao seria visual.

6 TRABALHOS FUTUROS

Esta secdo apresenta as futuras etapas para dar continuidade ao estudo

de uma asa retangular rebitada, como mostrado nos itens descritos abaixo.

e Realizar otimizacado dos calculos para a aeronave estudada, mantendo o
mesmo desempenho, podendo reduzir o peso da aeronave.

e Realizar um levantamento de aeronaves experimentais, nas quais possuem
as mesmas caracteristicas geométricas.

e Realizar um estudo de desempenho das aeronaves e compara-las.

e Realizar o levantamento do carregamento das aeronaves, tais como
carregamento de manobra, rajada vertical e pouso de emergéncia, usando
a 14 CFR PART 23.

e e compara-las.

e Realizar um estudo de otimizacdo das aeronaves, usando o método de
elementos finitos, apds a aplicagdo dos carregamentos calculados.
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