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RESUMO

A andlise estrutural de uma aeronave é parte essencial do projeto, pois além de garantir
seguranca, a torna mais leve, eficiente e, consequentemente, econdémica. A competicdo de
aerodesign da Society of Automotive Engineers (SAE) Brasil, desafia estudantes de engenharia
a projetar novas aeronaves anualmente, incentivando a disseminacdo de conhecimento,
principalmente entre os participantes do meio académico. Nesta competicéo, a parte estrutural
se destaca, ja que um dos principais objetivos é projetar uma aeronave capaz de carregar o
maximo de carga pesando o minimo possivel. Neste trabalho desenvolve-se uma anélise
estrutural em dois dos principais componentes de uma aeronave participante da competicéo da
SAE: a asa e a fuselagem. O projeto visa identificar os principais carregamentos e esforcos aos
quais estes componentes sdo expostos durante o voo e como estes afetam o seu
dimensionamento, além de revisar e validar o dimensionamento destas estruturas utilizando um
método computacional confiavel. Desta forma, a metodologia proposta apresenta uma
sequéncia de célculos a serem realizados durante o projeto estrutural destes componentes e
inclui também uma analise estrutural estatica utilizando o Método dos Elementos Finitos (MEF)
para verificar o comportamento das estruturas quando expostas aos carregamentos de voo. A
analise numerica é amplamente utilizada na area de estruturas e nos permite verificar quais o0s
pontos criticos dessas estruturas, para com isso, apontar possiveis melhorias. A partir dos
resultados obtidos, constatou-se que as estruturas do conjunto asa-fuselagem séo seguras e
possuem elevadas margens de seguranga associadas, 0 que torna o projeto muito conservador.
Uma estrutura mais otimizada conseguiria reduzir o peso da aeronave em analise e ainda manter
uma boa margem de seguranca.

Palavras-chave: Projeto estrutural. Asa. Fuselagem. Aerodesign. Método dos elementos

finitos.



ABSTRACT

Structural analysis is an essential part of an aircraft design, once it guaranties a light and safe
structure and, consequently, an economical one as well. The Society of Automotive Engineers
(SAE) branch in Brazil annually challenges engineering students to participate in a competition
in which they are challenged to develop a cargo aircraft light and able to transport maximum
weight cargo possible. In this context, the present thesis proposes a structural analysis of two
of the main components of the 2019 aircraft participant: wing and fuselage. In order to do so, a
study on the efficiency of the project structure was carried out, pointing out the main loads and
efforts in which the aircraft is exposed during the most critical phase of the flight and how its
components work. The present methodology shows a review of the main calculus performed
during the structural project of these components and it includes a static structural analysis with
Finite Elements Method (FEM) within ANSY'S software. The numeric analysis is widely used
in the structure field and it allows verifying which are the critical points of these structures and,
therefore, suggests possible improvements. As a result, it was found that both structures are
safe and have high associated safety factors, which makes the project very conservative. A more
optimized structure would be able to reduce weight and still maintain a good safety factor.

Key words: Structural project. Wing. Fuselage. Aerodesign. Finite Elements Method.
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1. INTRODUCAO

O projeto estrutural € uma etapa fundamental no desenvolvimento de aeronaves, pois é
por meio deste que 0s engenheiros garantem um voo seguro, isto é, sem ocorréncia de falhas
estruturais em voo. Pensando nisso, apresenta-se aqui uma analise estrutural da asa e da
fuselagem da aeronave desenvolvida pela equipe Nisus Aerodesign para a competicdo da SAE

Brasil Aerodesign em 2019, apresentada na figura abaixo.

Figura 1 — Foto da aeronave na competicdo em 2019.

NISUS w=s=
AERODES\GN W

=

700

Fonte: Nisus (2019).

Todos os componentes de uma aeronave devem ser cuidadosamente analisados durante
o projeto a fim de garantir que possiveis falhas, mesmo que pontuais, ndo comprometam o
desempenho do conjunto, além de assegurar maxima eficiéncia estrutural da aeronave. Segundo
Megson (2007), todo componente possui funcGes especificas e deve ser projetado de forma a
garantir maxima seguranca na execugao destas.

A competicdo SAE Brasil Aerodesign ocorre anualmente desde 1999 com objetivo de
promover conhecimento e intercambio técnico entre equipes, além de despertar interesse na
area aeronautica. A aeronave analisada neste trabalho compete na categoria regular, a qual tem
por objetivo o projeto e construgdo de uma aeronave cargueira radio-controlada estruturalmente

otimizada, que seja capaz de carregar 0 maximo de carga paga possivel sem ultrapassar o peso
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maximo de decolagem permitido. Devido a isso, uma analise como a que foi realizada neste
trabalho é relevante.

A equipe Nisus surgiu no Centro Tecnoldgico de Joinville, campus da Universidade
Federal de Santa Catarina, e ja participou de 7 edi¢bes da competicdo da SAE Brasil. O presente
trabalho vem para agregar conhecimento na area de projetos estruturais voltados ao aerodesign
e fortalecer o banco de dados da equipe por meio da documentacdo dos célculos e anélises
realizados, bem como das etapas necessarias para a elaboracao de um bom projeto.

A estrutura de uma aeronave sofre diversos esfor¢cos durante a operacédo, sendo assim,
a escolha dos componentes analisados é justificada pela importancia destes na operacdo da
aeronave. Para Rosa (2006), “Os elementos estruturais mais importantes de uma aeronave sao:
asa; fuselagem; empenagem; trem de pouso; suportes e fixacdes diversas.” (p. 219).

A asa é responsavel por gerar sustentacdo, forca que mantém o avido no ar. Ja a
fuselagem tem como funcdo alojar a carga paga a ser transportada pela aeronave, além de
conectar outros componentes, como trem de pouso, empenagem, motor, etc.

Para toda nova aeronave que é desenvolvida, hd regulamentos que precisam ser
atendidos. Apesar da competicdo da SAE ndo exigir que sejam seguidas normas de projeto
especificas, em muitos pontos, este projeto se apoia na Federal Aviation Regulations (FAR) —
Part 23, uma das principais normas do ramo aeronautico.

Neste trabalho apresenta-se uma analise do comportamento estrutural da asa e da
fuselagem estudados, bem como dos carregamentos e tensdes atuantes, adotando uma
metodologia analitica de calculo, que foi validada por meio do método numérico conhecido
como método de elementos finitos. A analise numérica permite a resolucdo de problemas de
maneira mais rapida, por isso é amplamente utilizada. De acordo com Niu (2001), é importante
gue todo engenheiro tenha em mente que a analise computacional ira substituir todos, ou a

grande maioria, dos calculos manuais realizados na industria aeronautica.

1.1. OBJETIVOS

1.1.1. Objetivo geral

Analisar estaticamente 0s componentes estruturais do conjunto asa-fuselagem da

aeronave projetada pela equipe Nisus Aerodesign no ano de 2019.
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1.1.2. Objetivos especificos

= Investigar os carregamentos impostos aos componentes em estudo;

= |dentificar e revisar os calculos analiticos adotados no projeto da asa e da
fuselagem;

= Validar os resultados do dimensionamento analitico utilizando o método dos
elementos finitos;

= Apontar 0s pontos criticos e margens de seguranca das estruturas analisadas.
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2. FUNDAMENTAGCAO TEORICA

Neste capitulo serdo apresentados topicos com temas relevantes e diretamente ligados
ao assunto principal deste trabalho. Serdo abordados conceitos como as etapas de projeto e
validacgdo estrutural de uma aeronave, principais componentes e nomenclaturas aeronauticas,
além das cargas e tipos de esforcos atuantes em cada uma das estruturas analisadas. Também

serdo abordados os fundamentos do método de elementos finitos.

2.1. PROJETO DE ESTRUTURAS

Os primeiros passos da aviacdo foram dados no inicio do século XX, quando pouca
importancia era dada a analise estrutural de componentes, pois se pensava que ter um bom
sistema propulsor e atender a requisitos de estabilidade e controle, ja era garantia de sucesso no
voo. Com o passar dos anos, cresceu a conscientizacdo do potencial da fadiga na seguranca da
estrutura, e hoje sabe-se que apenas a prevencao contra fadiga ou a garantia de uma vida segura
aos componentes nao é suficiente.

De acordo com Niu (1995), as estruturas hoje em dia sdo projetadas considerando
fatores como: a ultima carga estatica exigida; a vida em fadiga da estrutura (iniciacdo de
trincas); a forca residual estatica da estrutura danificada (forca maxima que a estrutura
danificada pode aguentar); e vida em fadiga da estrutura ja danificada. Buscando sempre atingir
maxima margem de seguranca e um tempo de vida adequado para cada estrutura.

Para Niu (1995) o projeto estrutural possui as seguintes fases:

a) Especificacdo da funcdo e critérios de design: nesta etapa se define para o que a
aeronave sera utilizada e quais os critérios para isso;

b) Determinacdo das cargas externas aplicadas: nesta etapa se define as cargas
externas as quais o0 aviao estara sujeito;

c) Calculo das cargas de inércia dos componentes: nesta etapa define-se a carga de
todos componentes fixos na aeronave;

d) Determinacdo dos componentes envolvidos e margens de segurancas: etapa para
determinagdo dos componentes mais exigidos e suas margens de seguranga;

e) Teste experimental ou testes de comprovacao: aplicacéo de cargas de forma prética,
tedrica ou computacional em busca de validagdes consideraveis para as estruturas. (p.
3-4, tradugdo nossa).

Durante o desenvolvimento de uma aeronave € preciso seguir os regulamentos
aeronauticos (RA), ja que sdo eles que irdo garantir a certificacdo da aeronave no final do
processo. Segundo Rosa (2006), os RA’s sdo desenvolvidos por 6rgdos governamentais em

conjunto com outras entidades e operam como normas no setor, abrangendo todos 0s aspectos
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da aviagdo. As principais entidades de regulamentacdo aerondutica no mundo sdo: a Agéncia
Nacional de Aviacédo Civil (ANAC), responsavel pelo Regulamento Brasileiro de Aviagéo Civil
(RBAC); a Federal Aviation Administration (FAA) nos Estados Unidos, que produz os Federal
Aviation Regulations (FARs); e a Joint Aviation Authorities (JAA) da Unido Européia,
responsavel pelos Joint Aviation Regulations (JAR).

Cada aeronave € projetada para determinado objetivo, no entanto, os principais
componentes dos avides se mantém os mesmos. Em geral, eles possuem uma fuselagem, uma
asa, uUma empenagem, um conjunto de trem de pouso e o grupo motopropulsor. A Figura 2

ilustra estes componentes.

Figura 2 — Principais componentes de uma aeronave.

Empenagem

Motopropulsor Trem de Pouso

Fonte: Rodrigues (20144, p. 13).

Também vale destacar algumas nomenclaturas da configuracdo da aeronave que serao
citadas neste trabalho. A Figura 3 apresenta a simbologia geométrica de alguns parametros da

aeronave.

Figura 3 — Alguns parametros geométricos da aeronave.

Envergadura (b)

Corda (c)

Area da Asa (S)

Fonte: Autora (2020).
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E importante conhecer os componentes de uma aeronave e seus papéis, a fim de
garantir a execucdo de um projeto que atenda todos requisitos. Nesta analise os componentes

de destague sdo a asa e a fuselagem.

2.2. CARGAS ATUANTES NA AERONAVE

Um passo fundamental no projeto estrutural de aeronaves € a determinacdo dos
carregamentos aos quais os componentes serdo expostos. Raymer (1992) explica que “Antes
que os membros estruturais possam ser dimensionados e analisados, as cargas que eles
sustentardo deverdo ser determinadas.” (p. 333). Além disso, determinar as cargas atuantes
corretamente impacta na eficiéncia estrutural, j& que uma estrutura bem dimensionada €é leve e
resistente (RODRIGUES, 2014b).

Durante voo nivelado e com velocidade constante, ha quatro forgas principais atuantes
na aeronave: forca de tracdo, forca de arrasto, forca de sustentacdo e forca peso. Segundo
Rodrigues (2014a), a forca de sustentacdo é originada pela diferenca de pressdo existente na
asa e € responsavel pelo voo da aeronave, a forca de arrasto possui direcdo paralela ao vento se
opondo ao movimento do avido, a forca de tracdo é resultado do empuxo produzido pelo motor
e responsavel por impulsionar a aeronave e, por fim, a forca peso é uma forca gravitacional que
aponta para baixo na direcdo vertical e esta presente em todos 0s corpos terrestres. A Figura 4

apresenta os principais carregamentos atuantes em cada grande componente da aeronave.

Figura 4 — Principais cargas atuantes na aeronave.
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Fonte: Rodrigues (2014b, p. 93).
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Segundo Megson (2007), a estrutura de uma aeronave deve suportar dois tipos de
cargas, as de solo e as de voo. As cargas de solo incluem as cargas as quais a aeronave é
submetida durante sua movimentacdo em solo, como cargas de pouso, taxiamento, reboque e/ou
icamento de cargas. Ja as cargas de voo sdo aquelas impostas a estrutura durante o voo, devido
a manobras da aeronave ou rajadas de vento. Essas cargas ainda podem ser divididas em cargas
de superficie, que sdo aquelas que atuam sobre a superficie da estrutura; e forcas de corpo, que
sdo geradas pela gravidade e por efeitos de inércia e atuam sobre o volume da estrutura
(RODRIGUES, 2014b).

A maior carga que a aeronave ird encontrar é chamada de carga limite. Para garantir
sua seguranga, a estrutura é sempre projetada para suportar uma carga maior que a limite, esta
carga maxima que a aeronave € projetada para suportar chama-se carga ultima. A relacdo entre
carga limite e carga ultima é dada por um fator de seguranga. “Desde os anos 30 o fator de
seguranca ¢ usualmente 1,5.” (RAYMER, 1992, p. 335).

Segundo Oliveira (2002), um corpo com comportamento ndo inercial sob acdo de
forcas externas é acelerado, e a relacdo entre essa aceleracdo e a aceleragcdo da gravidade é
definida como fator de carga. Tal fator inclui no célculo estrutural efeitos relacionados a
oscilagdes na velocidade do vento e da aeronave, densidade do ar e coeficientes aerodinamicos.
Para as cargas limite e Gltima, ha fatores de carga limite e dltimo.

As maiores cargas de voo impostas a uma aeronave geralmente vém da geracdo de
sustentacdo durante manobras em altas velocidades, até mesmo o dimensionamento estrutural
da fuselagem é majoritariamente influenciado pela sustentacdo da asa, e nao pelas pressoes de
ar produzidas diretamente na fuselagem (RAYMER, 1992).

Durante um voo quer seja em condigdes nivelada, de manobras ou devido a uma rajada
de vento, a estrutura de uma aeronave esta sujeita as cargas aerodinamicas devido as
diferencas de pressdo encontradas nas diversas partes do avido. A distribuicdo de
pressdo sobre a superficie da aeronave provoca esforcos de cisalhamento, tragdo,
compressao, tor¢do e flexdo em todos os pontos da estrutura. (RODRIGUES, 2014b,
p.-91).

A Figura 5 ilustra os principais tipos de carregamentos aos quais toda aeronave é

exposta: tracdo, compressdo, torgdo, cisalnamento e flexdo (UNITED STATES
DEPARTMENT OF TRANSPORTATION — USDT, 2018).
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Figura 5 — Principais tipos de carregamentos em aeronaves.
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Fonte: Adaptado de USDT (2018, p. 8).

A tracdo é o carregamento de resisténcia a forca que tende a afastar duas partes,
enquanto a compressao € o oposto, resiste ao esmagamento das partes. A tor¢cdo é o tipo de
carregamento que produz tor¢do ao elemento e o cisalhamento é o que resiste a forca que tende
a fazer com duas camadas de material deslizem entre si (USDT, 2018).

Uma vez obtidas as cargas sobre cada componente, determinam-se os esforcos
atuantes, como esforgos cortantes, momentos de flexdo e momentos de tor¢do. Em seguida,
estes poderdo ser utilizados para analisar 0 comportamento estatico e dindmico da estrutura

durante o voo.

2.2.1. Diagrama V-n

Rodrigues (2014b) explica que “O diagrama v-n representa uma maneira grafica para
se verificar as limitagOes estruturais de uma aeronave em funcdo da velocidade de voo e do
fator de carga n a qual o avido esta submetido.” (p. 113). Raymer (1992) define que “O fator de

carga (n) da aeronave expressa a manobra de uma aeronave como um mdaltiplo da aceleracao
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padrao devido a gravidade.” (p. 335). Em uma analogia, Rodrigues (2014b) compara as fases
de voo de uma aeronave com um percurso de montanha-russa, na qual a pessoa tem a sensagédo
de estar mais leve ou mais pesada durante diferentes momentos, dependendo do fator de carga
ao qual seu corpo esta submetido.

Os regulamentos da FAA orientam a construcdo do diagrama v-n e os procedimentos
para o calculo dos fatores de carga. Segundo Oliveira (2002), a metodologia de céalculo dos
fatores de carga do regulamento FAR Part-23 foi substituida pela FAR Part-25 e ndo € mais
necessaria a construcdo de um diagrama v-n de rajada. Apesar disso, vale destacar que os fatores
de carga de rajada ainda precisam ser considerados para garantir que a estrutura da aeronave

resistira a possiveis rajadas durante o percurso. A Figura 6 ilustra um diagrama v-n de manobra.

Figura 6 — Diagrama v-n de manobra.
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Fonte: Rodrigues (2014b, p. 115).

Na Figura 6, Vestol € a velocidade de estol, V* ¢é a velocidade de manobra e Vp € a
velocidade de mergulho. Também sédo representados, no eixo vertical, os fatores de carga limite
(niim) € Ultimo (nurt), positivos e negativos.

A curva AB representa o limite aerodindmico do fator de carga, ou seja, o fator de
carga limite acima do qual a aeronave estard em condicdo de estol para dada velocidade. De
maneira similar, a curva AE representa o fator de carga maximo negativo. O fator de carga

maximo positivo é dado por:
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n — p V2 S CLmax
max W

Em que p ¢ a densidade do ar, V é a velocidade de voo, S € a area da asa, W € 0 peso
da aeronave e Crmax & 0 maximo coeficiente de sustentagdo. De acordo com a norma FAR Part-
23, o fator de carga negativo deve ser maior ou igual a 40% de Nmax.

Segundo Megson (2007), os regulamentos de aeronavegabilidade estabelecem vérios
fatores que a estrutura da aeronave deve atender a fim de garantir padrfes gerais de forca e
seguranca. Esses sdo os fatores de carga limite. Uma vez é impossivel investigar todas as
condicdes de carga que uma aeronave pode encontrar no seu tempo de vida, € normal selecionar
aquelas que serdo criticas para cada membro estrutural do avido. (RODRIGUES, 2014b, p. 92)

No diagrama v-n destacam-se dois limites estruturais importantes a serem
considerados durante o projeto: fator de carga limite e fator de carga Gltimo. Conforme jé citado,
o fator de carga limite esta relacionado a carga limite que a estrutura pode aguentar, e o fator
de carga ultimo a carga ultima. Estes dois fatores representam, respectivamente, os limites de
fator de carga acima dos quais ocorrerd deformacdo permanente e falha estrutural
(RODRIGUES, 2014b).

Segundo Rosa (2006), o fator de carga de rajada pode ser calculado utilizando a

seguinte expressao:

0,5p V.2 S 6C,

N T

Sendo V. a velocidade de cruzeiro, 6C,um acréscimo no coeficiente de sustentacéo,
M a massa total da aeronave e g a aceleracdo da gravidade. O acréscimo no coeficiente de

sustentacdo é dado por:

FU
8C, =a tan™" (—)
;, = a tan 7

Em que a é a inclinacdo da curva de sustentagdo, U é a velocidade de rajada e F é um

fator de reducdo de rajada dado por:
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Ainda segundo Rosa (2006), o fator de reducgéo deve ser aplicado pois considera que
existe um gradiente na velocidade de rajada, de modo que a aeronave é submetida a ela
progressivamente e ndo de maneira subita.

O fator de carga limite é diferente para diferentes tipos de aeronave. A Tabela 1 foi
elaborado pela autora utilizando alguns valores tipicos de fator de carga limite apresentados por
Raymer (1992).

Tabela 1 — Valores tipicos de fator de carga.

Npositivo Nnegativo
Aviacdo geral - normal 25238 -la-15
Aviacdo geral — acrobatico 6 -3
Transporte 3a4 -la-2
Cacas 6,5a9 -3a-6

Fonte: Autora (2020).

Apesar de ter como objetivo o transporte de carga, a aeronave em analise neste trabalho
é de pequeno porte e ndo-tripulada e, por isso, para os calculos iniciais serdo considerados 0s
valores minimos de fator de carga limite apresentados na Tabela 1. Assim, sera considerado o

valor de 2,5 para o fator de carga positivo (Npositivo) € -1 para o fator de carga negativo (Nnegativo).

2.3. ASA

A asa é uma superficie sustentadora que esta entre os principais componentes do avido.
As principais funcGes da sua estrutura sdao transmitir a forca de sustentacdo da asa para a
fuselagem, suportar cargas ao longo da sua corda e cargas das superficies de controle,
transferindo-as para a estrutura principal e fornecer rigidez de tor¢do a asa (RODRIGUES,
2014b).

A composigéo estrutural da asa pode ser bastante complexa dependendo do tipo e do
porte da aeronave. No caso do aerodesign, as asas sdo compostas basicamente por trés
elementos, sdo eles: a longarina, principal membro estrutural da asa; as nervuras, responsaveis
pela curvatura da asa e transmissdo dos esforcos do revestimento para a longarina; o
revestimento, que é tecido que faz o acabamento da asa; o bordo de ataque; e o bordo de fuga.

A Figura 7 representa uma asa tipica de aerodesign.
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Figura 7 — Elementos estruturais tipicos de uma asa de aerodesign.

LONGARINA

Q\ X \?o DE FUGA
B

NERVURAS

BORDO DE ATAQUE

REVESTIMENTO

Fonte: Rodrigues (20144, p. 15).

Segundo Rosa (2006), € necessario conhecer o carregamento, a geometria das secdes
e as propriedades dos materiais para realizar o calculo estrutural da asa. A asa pode assumir
diversas configuracfes dependendo dos requisitos de projeto, as principais sao asa retangular,
asa trapezoidal e asa eliptica, sendo esta Gltima a asa ideal, aquela que produz méaxima eficiéncia
aerodinamica, porém sua fabricacdo é muito complexa. A asa em analise neste trabalho €
retangular.

No aerodesign os principais materiais utilizados nas asas séo fibras de vidro e carbono
na confeccdo da fuselagem e da longarina da asa, e isopor e madeira balsa para modelagem e
construcdo das asas.

As longarinas sdo dimensionadas para suportar os esfor¢os de cisalhamento, flexao e
torcao oriundos das cargas aerodinamicas atuantes durante o voo (RODRIGUES, 2014a). Elas
sdo dispostas na direcdo da envergadura da asa e, geralmente, presas a fuselagem.

As nervuras sao utilizadas para manter o formato do perfil aerodinamico ao longo da
asa além de estabilizar o revestimento. Elas sdo posicionadas ortogonalmente a longarina e,

segundo Rodrigues (2014b), o espacamento entre elas ndo ¢ estruturalmente critico.

2.3.1. Forgas atuantes na asa

Da Figura 4, apresentada na secdo anterior, observa-se que a asa € exposta a
carregamentos estaticos e dinamicos, tracdo na parte inferior e compressdo na parte superior,
resultantes da flex&@o da estrutura. Além de torcéo ao longo do eixo da envergadura.

As principais cargas estaticas a serem consideradas na asa sdo a sustentagdo e 0 peso

da estrutura. Os efeitos de carregamentos dindmicos séo obtidos considerando, principalmente,
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a variacao do angulo de ataque da asa em manobras, a atuacdo de superficies de controle e dos
hiper-sustentadores. Na aeronave analisada esses efeitos sdo pequenos e serdo desconsiderados
nesta analise estrutural.

Para Niu (1995), os principais esforcos a serem considerados no dimensionamento
estrutural de uma asa sdo cisalhamentos, momentos fletores e tor¢es resultantes dos

carregamentos de pressao do ar e de inércia.

2.4. FUSELAGEM

A fuselagem é a parte central da aeronave e esta conectada a todos os outros grandes
componentes, como a asa, 0 motor, 0 conjunto trem de pouso e a empenagem. A aeronave
analisada neste trabalho possui configuracdo trelicada. A escolha por este tipo de fuselagem
ocorreu devido a relagdo entre a resisténcia e rigidez que este tipo de estrutura proporcional e o
seu baixo custo em comparagdo com as demais configuracdes de fuselagem. A Figura 8 ilustra

uma fuselagem trelicada e seus principais componentes.

Figura 8 — Fuselagem trelicada.
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Fonte: Adaptado de Rodrigues (20144, p. 14).

“A fuselagem tipo trelica € geralmente construida de tubos, soldados de tal forma, que
todos os membros da trelica possam suportar tanto cargas de tragdo como de compressao”
(RODRIGUES, 2014b, p. 68). No aerodesign o0s principais materiais utilizados na construcao
de fuselagens trelicada séo tubos de fibras de vidro e carbono, agco e compensado aerondutico.

Segundo Raymer (1992), ha muitos métodos para dimensionar uma fuselagem, em
geral, as dimensdes e defini¢cdes da fuselagem podem ser determinadas pelas suas "restricoes
no mundo real”. Neste projeto, as restri¢cdes estdo relacionadas com a capacidade de sustentar

a estrutura da aeronave e o compartimento de carga, possuindo o menor peso estrutural possivel.
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2.4.1. Forgas atuantes na fuselagem

O projeto estrutural da fuselagem € afetado por cargas provenientes de manobras em
V0o, aterrissagens ou condi¢cdes de manuseio em terra, mas, em geral, as cargas de fuselagem
sdo determinadas pela distribuicdo de peso, cargas de cauda e cargas de trem pouso do nariz.
(NIU, 2001).

Para Oliveira (2002), “Em acronaves de transporte, evidentemente, uma das condigdes
mais criticas para a fuselagem é a distribuic@o de carga no seu interior, sofrendo os fatores de
carga previstos para a operacao da aeronave” (p. 117).

Segundo Rodrigues (2014b), as for¢as na fuselagem devido as partes conectadas (asas,

empenagens, trem de pouso) sao:

e Componentes das forcas de inércia dos equipamentos armazenados na
fuselagem;

e Forcas de inércia da estrutura da fuselagem;

e Forcas aerodindmicas que atuam em sua superficie;

e Forgas que sdo o resultado da diferenca de presséo interna e externa do aviao.

e Batidas e impactos devidos a detritos na pista devem ser considerados em fase
de projeto.

No caso do aerodesign as forcas de pressurizagao interna ndo existem e impactos de
objetos/aves ndo serdo considerados neste momento. Ainda segundo Rodrigues (2014b), o
dimensionamento da fuselagem no aerodesign € um ponto bastante particular, pois cada equipe
adota diferentes configuracdes em sua aeronave, sabe-se apenas que a fuselagem pode
apresentar cargas combinadas de tracdo, compresséo, cisalhamento, flex&o e torcéo.

2.5. METODO DOS ELEMENTOS FINITOS

A anélise de elementos finitos aplicada a projetos estruturais € um procedimento que
visa determinar deslocamentos, deformacdes e tensdes de uma estrutura com geometria,
propriedades do material e condigdes de contorno e cargas bem definido (KIM, 2011).

Com os métodos analiticos da mecénica dos solidos classica é possivel encontrar a
solucdo exata para tensdes, deformacGes e deslocamentos de problemas simples, porém esse
ndo é o caso da maioria dos problemas reais de engenharia. O método dos elementos finitos

(MEF) surgiu com a proposta de ser um procedimento aproximado que pode ser aplicado de
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forma geral, independente da forma e das condi¢Ges de contorno (ALVES FILHO, 2011). A
Figura 9 apresenta esses dois caminhos de solucao possiveis.

Figura 9 — Caminhos para a solugéo de problemas de estruturas.
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Fonte: Alves Filho (2011, p. 3).

Segundo Fish (2009), o MEF consiste em dividir um corpo em finitos elementos
conectados entre si por pontos que chamamos de nés e obter uma solucdo aproximada para o
comportamento desse corpo. Esse conjunto de elementos forma a malha da estrutura em analise.

Esse tipo de abordagem utiliza um sistema discreto, com o qual séo calculados apenas
alguns pontos (nds) que representam o modelo todo. A escolha destes nés e da quantidade de
nos é uma etapa importante do MEF, uma vez que a precisdo do método depende da quantidade
de elementos e nos, do tamanho e do tipo de cada elemento da malha.

Fish (2009) divide o MEF em 5 passos:

e Pré-processamento: divisdo do corpo em elementos finitos, ou seja, geracdo da
malha;

e Formulacdo dos elementos: determinacdo das equacbes que descrevem o0
comportamento do corpo;

e Montagem: obtencdo do sistema global de equagfes a partir das equagdes
individuais de cada elemento;

e Resolucgéo das equacgoes;

e Pds-processamento: determinacdo dos valores de interesse (deslocamentos e
tensdes, por exemplo), e visualizagdo das respostas.

De acordo com Fish (2009), em projetos de aeronaves um modelo de elementos finitos
pode ser usado para obter as tensdes nos componentes da aeronave relacionando casos de

carregamentos, neste caso a analise linear é adequada, ja que é indesejavel trabalhar com cargas
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que conduzam o material ao comportamento ndo-linear ou a grandes deformacdes. Neste
trabalho sera aplicado o MEF em uma analise estrutural estatica apenas.

“Em particular, nos problemas de analise estrutural, 0S parametros Sao 0S
deslocamentos nodais, que sao as incognitas do problema” (ALVES FILHO, 2011, p. 11). Ou
seja, ao tratar de problemas lineares, a solucdo é determinada pela resolucdo de um sistema de

equacdes lineares no qual o nimero de incdgnitas é igual ao nimero de nos.
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3. METODOLOGIA

Conforme ja explicado, o principal objetivo deste trabalho é realizar uma analise
estrutural da asa e da fuselagem de uma aeronave cargueira radio-controlada, projetada pela
equipe Nisus Aerodesign e participante da competicdo SAE Brasil AeroDesign de 2019. Para
alcancar este objetivo sera apresentada brevemente a metodologia adotada pela equipe durante
0 projeto, com demonstracdo dos calculos analiticos do problema e, em seguida, sera feita uma
analise em elementos finitos para analisar as estruturas projetadas, validar os resultados obtidos
e apontar pontos criticos e de melhoria.

Sendo assim, o primeiro passo é definir os carregamentos atuantes em cada uma das
estruturas estudadas, para entdo obter os esfor¢os aos quais estes elementos estdo expostos. Os
carregamentos principais da asa foram calculados a partir da distribui¢cdo dos coeficientes de
sustentacdo e momento, enquanto os esforcos na fuselagem foram obtidos considerando a
contribuicdo das forcas provenientes do motor, do conjunto de trem de pouso e da empenagem,
além das cargas inerciais.

Conhecidos os carregamentos e esforcos aplicados as estruturas e o material utilizado
na fabricagéo destas, ocorreu o dimensionamento aproximado destes componentes aplicando-
se conceitos de mecanica dos solidos e resisténcia dos materiais. E importante ressaltar, que no
caso da fuselagem, o dimensionamento feito pela equipe foi essencialmente prético,
desenvolvido com a construcdo de prot6tipos e ensaios estruturais.

Apos estudar todas as etapas de dimensionamento e as consideracdes adotadas no
processo, fez-se uma revisao e a corre¢do de alguns pontos do projeto, para entdo iniciar uma
analise numérica na asa e na fuselagem da aeronave. A simulacéo foi feita via MEF no programa
Ansys Workbench, e com ela foi possivel observar o comportamento destas estruturas quando
expostas aos carregamentos de voo.

Em seguida, foram feitas algumas analises adicionais considerando pequenas
mudangas no projeto a fim de otimizar as estruturas e obter componentes mais leves e

igualmente seguros. A Figura 10 apresenta os passos da metodologia descrita acima.
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Figura 10 — Fluxograma representativo da metodologia.
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Fonte: Autora (2020).

No préximo capitulo serdo abordadas em detalhes cada uma das etapas descritas neste

item, bem como todos os parametros adotados na analise numeérica.
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4. DIMENSIONAMENTO E ANALISE ESTRUTURAL

Este capitulo sera dividido em duas partes, a fim de facilitar a compreenséo das etapas
do desenvolvimento. A primeira parte contém uma apresentacdo do diagrama v-n, bem como
dos carregamentos impostos a asa e a fuselagem, dos critérios de dimensionamento adotados
pela equipe e os pontos corrigidos em cada um destes itens. Ja a segunda parte, apresenta as
etapas de pré-processamento da analise em elementos finitos, como modelagem dos
componentes e pardmetros adotados, junto com célculos analiticos usados na validacdo da

analise numérica e as modificacdes de projeto estudadas.

4.1. DIAGRAMA V-n

A Figura 11 apresenta o diagrama v-n de manobra da aeronave, retirado do relatério

da equipe.
Figura 11 — Diagrama v-n de manobra.
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Para o calculo dos fatores de carga de rajada, foram consideradas rajadas de até 8 m/s,
visto que tanto Rodrigues (2014b), quanto Rosa (2006) recomendam velocidades desta ordem
para o aerodesign Ja para a inclinacdo da curva de sustentacdo (@) e utilizou-se o valor de 4,054.

Optou-se por seguir 0 equacionamento sugerido por Rosa (2006), apresentado na se¢éo
2.2.1 deste trabalho, uma vez que este é baseado em aeronaves de pequeno porte, sendo mais
adequado ao aerodesign. Assim, todos os pontos encontrados, referentes ao fator de carga de
rajada, estdo dentro do envelope do diagrama de manobra. A Tabela 2 apresenta os fatores

limites tanto para manobra quanto para rajada.

Tabela 2 — Fatores de carga limites de manobra e rajada.

Fator de carga Valor
Nsuperior d& Manobra 2,00
Ninferior de manobra -0,70
Nsuperior de rajada durante Veryseiro 1,95
Ninferior de rajada durante Veryseiro 0,05
Nsuperior de rajada durante Vmerguiho 1,97
Ninferior de rajada durante Vmergulho 0,03

Fonte: Autora (2020).

Portanto, o fator de carga considerado no dimensionamento das estruturas sera de 2,
que é o fator de carga limite de manobra.

4.2. CARREGAMENTOS NA ASA

A distribuicdo de sustentacdo, principal carregamento a ser considerado no
dimensionamento da longarina da asa, foi obtida a partir da integral da distribuicdo dos
coeficientes de sustentacdo ao longo da asa, que, por sua vez, foram extraidos do programa
AVL. Os dados deste carregamento consideram a aeronave em voo nivelado e sobre eles foi
adicionado o fator de carga de 2.
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Figura 12 — Distribuigéo de sustentacdo ao longo da envergadura.
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Fonte: Autora (2020).

A distribuicdo do momento torcor na asa foi obtida a partir dos coeficientes de

momento em ¥4 da corda, extraidos do programa AVL, que foram integrados ao longo da asa.

Os dados consideram a aeronave em voo nivelado e sobre eles foi adicionado o fator de carga

de 2.
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Figura 13 — Distribuicdo de momento torcor ao longo da envergadura.
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A distribuicdo de sustentacdo e de momento foram corrigidas, uma vez que o projeto
original considerava simultaneamente um angulo de ataque de 10°, simulando condicdo de
decolagem, e o fator de carga, o qual ja considera manobras como a decolagem. O correto é
considerar as distribuicdes para voo nivelado e sobre esta aplicar o fator de carga, para assim

obter o carregamento na fase de voo mais critica.

4.3. DIMENSIONAMENTO DA ASA

A asa da aeronave em andlise é retangular, com corda igual a 49 cm e envergadura de
2,2 m. Ela é composta por uma longarina de secdo retangular vazada, laminada com fibra de
carbono impregnada com resina epoxi, duas nervuras centrais, com 1,5 mm de espessura,
laminadas do mesmo modo que a longarina, e outras 18 nervuras de 1 mm de espessura, de
madeira balsa. Além disso, sdo utilizadas chapas de 1 mm de madeira balsa para formar os
bordos de ataque e de fuga da asa.

A decisdo de utilizar uma longarina com secdo vazada em formato retangular foi feita
pela equipe visando resisténcia e facilidade construtiva. Tal decisdo, bem como a escolha do
material e a definigdo das nervuras ndo serdo discutidas neste trabalho, que se limita a avaliar

o resultado final desta combinagédo. A Figura 14 apresenta a geometria da asa analisada.

Figura 14 — Geometria da asa.

Fonte: Ansys (2020).

A fixacdo entre a asa e a fuselagem e feita por seis parafusos, que passam da fuselagem
para as duas nervuras centrais da asa, trés em cada lado. Por este motivo, foi necessario reforcar

estas nervuras.
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O dimensionamento da longarina comegou com a determinagdo dos valores maximos
de esforco cortante (Vmax), do momento fletor (Mietor max) € do momento tor¢or (Miorgor max), @

partir da sustentacdo e do momento de arfagem. O objetivo era definir as dimensdes da secao
transversal da longarina, de modo a garantir que esta seria capaz de resistir aos fendmenos de

flex&o e torgdo de acordo com as equagdes abaixo.

Mfletor max - Y
o= —I

_ Vméx Mtorgor max

A 2At

Sendo:
o = Tensdo de flexéo
y = Distancia vertical da linha neutra
| = Momento de Inércia da se¢do
T = Tensdo de cisalhamento
A = Area da secéo
t = espessura

A Figura 15 ilustra a secdo transversal da longarina da asa, em termos de B, H, b e h.

A espessura t pode ser expressa como (B-b)/2 ou (H-h)/2.

Figura 15 — Secdo transversal da longarina da asa.

151

Fonte: Raymer (1992, p. 371).
Além disso, 0 momento de inércia também pode ser definido em termos de B, H e t:

BH?® —bh®> (BH?®) — (B — 2t)(H — 2t)*
12 N 12

I =
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Utilizando uma rotina de calculo com as equacdes apresentadas acima, chegou-se as
dimensdes B = 16 mm, H = 31 mm e t = 1 mm como sendo as ideais para a longarina. Com
estas dimensoes seria possivel garantir fatores de seguranca de 3 para flexdo e 2 para tor¢do. A
decisdo de adotar elevados fatores de seguranca baseou-se na intencdo de cobrir eventuais
problemas construtivos, gerados por falta de dominio das técnicas de laminag&o.

Um ponto a destacar, referente ao projeto da asa, é a inclusdo de uma longarina
secundaria no final do projeto feito pela equipe. Tal acdo foi baseada em indicios de tor¢cdo na
asa e realizada para evitar problemas como perda de sustentacao.

O projeto estrutural desenvolvido pela equipe considerou apenas a condicdo de falha
por torcdo na longarina e ndo foi feita nenhuma estimativa do impacto desta tor¢do na
aerodinamica da aeronave. Assim, a decisao de adicionar esta longarina secundaria foi baseada
apenas na observacao e experiéncia de alguns membros da equipe. Portanto, como forma de
aprimorar o projeto da asa, este trabalho incluird a anélise do angulo de tor¢do na longarina
principal antes e depois da adi¢&o da longarina secundéria.

4.4. CARREGAMENTOS NA FUSELAGEM

Os carregamentos considerados no dimensionamento da fuselagem foram: cargas de
inércia dos componentes fixados a ela, incluindo a carga paga transportada; esforcos
transmitidos pelos estabilizadores horizontal e vertical; e a tracdo gerada pelo motor. A posicédo
de aplicacdo de cada carregamento sera apresentada na secdo 4.9.2 que trata das condicGes de
contorno consideradas na analise por elementos finitos.

Os carregamentos sdo multiplicados pelo fator de carga limite para obter os esforgos
aos quais a estrutura devera resistir na condicdo de voo mais critica. A Tabela 3 apresenta as

forcas aplicadas e a Tabela 4 apresenta os pesos dos componentes fixados a fuselagem.

Tabela 3 — Carregamentos aplicados na fuselagem.

Forca Valor Calculado Fator de carga Valor Aplicado
Sustentacdo na asa 130,4 N 2 260,8 N
Momento na asa -17,25 Nm 2 -34,5Nm
Forca na Empenagem Horizontal -126 N 2 -252 N
Forca na Empenagem Vertical 4,25 N 2 8,5N
Tracdo do Motor 38,7 N 2 77,4 N

Fonte: Autora (2020).
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Tabela 4 — Peso dos componentes aplicados na fuselagem.

Peso dos componentes Valor Calculado [kg] Fator de carga Valor Aplicado [kg]

Carga paga 10 2 20
Motor 0,800 2 1,600
Bequilha 0,158 2 0,316
Trem de Pouso 0,140 2 0,280
Empenagem Horizontal 0,088 2 0,176
Empenagem Vertical 0,040 2 0,080

Fonte: Autora (2020).

4.5. DIMENSIONAMENTO DA FUSELAGEM

A geometria inicial da fuselagem foi definida pelo setor de aerodindmica do projeto,
que priorizou a reducdo de arrasto para melhorar a eficiéncia aerodinamica. Esse design inicial
consistia em uma estrutura solida, a qual foi refinada por meio de uma otimizacdo topoldgica
feita pela equipe no programa Solidworks. Nesta otimizacéo, o programa indica as regiées onde
ha excesso de material e pode ser removido, mantendo apenas o essencial para aguentar 0s
carregamentos atuantes na estrutura, com uma margem de seguranca definida pelo usuério.

A partir disso, foi definida uma geometria final com base em construcdo de prototipos

e ensaios praticos. A Figura 16 ilustra a geometria final da fuselagem.

Figura 16 — Geometria da Fuselagem.

Fonte: Ansys (2020).
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A fuselagem possui 109 cm de comprimento e 10,5 cm de largura e foi totalmente
construida com varetas de fibra de vidro unidas por resina epoxi. A parede corta-fogo e a base
do assoalho foram feitas em estrutura sanduiche, com um nucleo de honeycomb de aramida e
duas faces de tecido de fibra de vidro laminadas com resina epdxi. Optou-se por estruturas mais
resistentes nestes pontos, pois sdo pontos de concentracdo de tensdo, visto que é onde estdo
fixados 0 motor, o conjunto do trem de pouso e a carga a ser transportada. Além disso, s&o

materiais resistente a propagacéo de fogo, ponto essencial para aplicacdo na parede corta-fogo.

4.6. MATERIAIS UTILIZADOS

Nesta secdo, serdo descritas as consideracdes e simplificacfes adotadas para 0s
materiais na simulacdo numeérica e suas principais propriedades. Os principais materiais
constituintes do conjunto asa-fuselagem analisado sdo: chapas de madeira balsa, varetas de fibra
de vidro, tecido bidirecional de fibra de carbono laminado com resina epdxi e placas em
estrutura sanduiche, com nucleo de honeycomb de aramida e face de fibra de vidro laminada

com resina epoxi. A Figura 17 ilustra uma estrutura sanduiche e suas partes.

Figura 17 — Estrutura sanduiche.
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Fonte: Adaptado de Bitzer (1997, p. 3).

Materiais laminados possuem comportamento anisotrdpico, isso significa que ndo tem
as mesmas propriedades em todas as suas orientagdes. Porém, como forma de simplificacdo,
sera considerada uma aproximacdo adotada em andalises macro mecéanicas, conforme Kaw
(2006), na qual as propriedades dos laminados serdo baseadas em suas propriedades medias e

o material é considerado homogéneo.



36

A Tabela 5 apresenta as propriedades mecanicas do tecido de fibra de carbono
laminado e das varetas de fibra de vidro, retiradas da biblioteca de materiais do médulo ACP —

Ansys Composites PrepPost.

Tabela 5 — Propriedades mecanicas da fibra de carbono e da fibra de vidro.

Fibra de Vareta de
Propriedade Unidade  Carbono/ Fibra de
Epoxi Vidro
Densidade (p) [g/cm?] 1,45 2
Modulo de Elasticidade Longitudinal (Ex) [MPa] 59,2x10° 45x10°
Modulo de Elasticidade Perpendicular (Ez) [MPa] 7,5x10° 10x103
Coeficiente Poisson Longitudinal (vxy) - 0,04 0,3
Coeficiente de Poisson Perpendicular (vvz) - 0,3 0,4
Modulo de Cisalhamento Longitudinal (Gxy)  [MPa] 17,5x10° 5x10°
Modulo de Cisalhamento Perpendicular (Gvz)  [MPa] 2,7x10° 3,85x10°
Resisténcia a Tracdo Longitudinal (ox) [MPa] 513 1,1x103
Resisténcia a Tragdo Perpendicular (cz) [MPa] 50 35
Resisténcia & Compressdo Longitudinal (ox) [MPa] -437 -675
Resisténcia a Compressdo Perpendicular (cz)  [MPa] -150 -120
Resisténcia ao Cisalhamento (Txy) [MPa] 120 80
Resisténcia ao Cisalhamento (tyz) [MPa] 55 46,2

Fonte: Ansys (2020).

No caso do tecido de fibra de carbono, que é bidirecional, as propriedades nos eixos
paralelos as fibras (X, Y) sdo iguais. Ja as varetas de fibra de vidro, sdo formadas por fibras
unidirecionais, portanto as propriedades principais estdo no eixo X e as secundarias, Y e Z, séo
iguais.

A madeira balsa foi considerada ortotropica e suas propriedades mecanicas sao

apresentadas na Tabela 6, de acordo com Doyle, Drow e McBruney (1962).
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Tabela 6 — Propriedades mecanicas da madeira balsa.

Propriedade Unidade Valor
Densidade (p) [g/cm?] 0,205
Modulo de Elasticidade Longitudinal (EL) [MPa] 5,6x10°
Médulo de Elasticidade Transversal (Et) [MPa] 111
Modulo de Elasticidade Radial (Er) [MPa] 307,6
Coeficiente de Poisson (vLt) - 0,53
Coeficiente de Poisson (VTr) - 0,249
Coeficiente de Poisson (VLr) - 0,206
Médulo de Cisalhamento Longitudinal (G.t) [MPa] 208,9
Mddulo de Cisalhamento Transversal (GTr) [MPa] 36,6
Maédulo de Cisalhamento Radial (Gir) [MPa] 275,8
Resisténcia a Tragdo Longitudinal/Transversal (6. = 1) [MPa] 28,1
Resisténcia a Tracdo Radial (Gr) [MPa] 19,2
Resisténcia & Compressdo Longitudinal/Transversal (6. = o7) [MPa] 1,37
Resisténcia & Compressdo Radial (or) [MPa] 0,855
Resisténcia ao Cisalhamento Longitudinal/Transversal (Tor = Tur) [MPa] 3,63
Resisténcia ao Cisalhamento Radial (Tir) [MPa] 2,9

Fonte: DOYLE; DROW; MCBRUNEY (1962).

Estruturas que envolvem materiais compdsitos possuem certa complexidade, e para
garantir um projeto de exceléncia é preciso fazer estudos de otimizacao durante a definicdo da
melhor combinagdo fibra/matriz, bem como das orientacbes de tecido que promovem as
propriedades desejadas e o impacto destas escolhas nas propriedades finais do laminado. Este
ponto ndo faz parte do escopo deste trabalho, que focou em reproduzir e avaliar as principais
etapas do projeto do conjunto asa-fuselagem analisado, e, portanto, fica como sugestdo para
trabalhos futuros.

As estruturas sanduiches utilizadas foram modeladas como um ndcleo de 4 mm de
aramida em formato honeycomb e faces formadas por duas camadas de tecido de fibra de vidro

laminadas com resina epoxi, resultando em uma estrutura com espessura de 5,2 mm no total.
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As propriedades destes materiais sdo apresentadas na Tabela 7 e também foram retiradas da
biblioteca do ACP.

Tabela 7 — Propriedades dos materiais das estruturas sanduiche.

i . Fit_Jra de Honeycomb
Propriedade Unidade VId[’O'/ de aramida
Epoxi
Densidade (p) [g/cm?] 1,85 0,08
Modulo de Elasticidade Longitudinal (Ex) [MPa] 35x103 1
Modulo de Elasticidade Perpendicular (Ez) [MPa] 9x10° 255
Coeficiente Poisson Longitudinal (uxy) - 0,28 0,49
Coeficiente de Poisson Perpendicular (vvz) - 0,4 0,001
Modulo de Cisalhamento Longitudinal (Gxy)  [MPa] 4,7x10° 1x10°
Modulo de Cisalhamento Perpendicular (Gyz)  [MPa] 3,5x10° 37
Modulo de Cisalhamento Perpendicular (Gxz)  [MPa] 4,7x10° 70
Resisténcia a Tragdo Longitudinal (ox) [MPa] 780 0
Resisténcia a Tragdo Perpendicular (6z) [MPa] 31 5,31
Resisténcia a Compressdo Longitudinal (ox) [MPa] -480 0
Resisténcia 8 Compressdo Perpendicular (62) [MPa] -100 -5,31
Resisténcia ao Cisalhamento (Txy) [MPa] 60 0
Resisténcia ao Cisalhamento (Tyz) [MPa] 35 1,21
Resisténcia ao Cisalhamento (Txz) [MPa] 60 2,24

Fonte: Ansys (2020).

4.7. CRITERIOS DE FALHA

Para garantir a integridade da estrutura e poder avaliar 0 seu comportamento e
resisténcia mecanica, € preciso definir parametros como os critérios de falha. Com base neles é
possivel saber se havera ou nao falha no componente em decorréncia dos esforcos aplicados e
prever 0s modos como isso podera ocorrer.

Neste trabalho, os principais materiais das estruturas analisadas séo fibra de carbono,

fibra de vidro e madeira balsa. No caso da madeira balsa, que ¢ ortotrdpica, o critério de falha
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mais usual é o Critério de Deformacdo Maxima. Segundo Doyle, Drow e McBruney (1962) a
deformacdo méaxima da madeira balsa é de 0,025 m/m.

Ja para os materiais compositos, serdo avaliados os comportamentos diante dos quatro
modos de falha mais utilizados. Segundo Kaw (2006), devido a complexidade dos laminados,
0s mecanismos e modos de falha de um composito levaram ao desenvolvimento de inimeros
critérios de falhas, porém nenhum é suficientemente assertivo em suas previsdes para ser
utilizado sozinho nos mais diversos tipos de anélise.

Os critérios de falha mais utilizados para materiais compdsitos laminados séo: critério
de tensdo maxima, critério de deformagdo méxima e critério de Tsai-Wu. Entre as principais
causas de falha em compdsitos laminados estdo instabilidade, rompimento da fibra, rompimento
da matriz, delaminacgéo ou ainda a combinacdo destes fatores.

As estruturas sanduiches também serdo avaliadas com base nos trés critérios de falha
disponiveis na ferramenta de analise de compdsitos do Ansys. Sdo elas: Empenamento das
faces, falha no ndcleo e instabilidade na estrutura. Os principais conceitos dos modos de falha

citados nesta secao serdo brevemente discutidos na sequéncia.

4.7.1. Critério de Tensdao Maxima

O critério de tensdo maxima para compositos é similar aos critérios aplicados a
materiais isotropicos, e esta relacionado a Teoria da Tensdo Normal Méaxima de Rankine e a
Teoria do Cisalhamento de Tresca, segundo Kaw (2006). Este critério avalia se as tensfes
atuantes nos eixos principais do laminado excedem os limites de resisténcia correspondentes
nestas direcdes.

Portanto, se qualquer um dos limites de resisténcia a tracdo, compressdo ou
cisalnamento for excedido pela tensdo correspondente nos eixos principais, declara-se a
ocorréncia de falha. A falha também pode ocorrer caso haja combinacgéo de dois ou mais destes
modos de falha.

Para que ocorra falha, pelo menos uma das expressoes abaixo precisa ser violada.

—(0: i < 01 < (61D ure
—(0,9 a1 < 02 < (02Dt

—(t12)ue < T2 < (T2
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Em que:
(0,T) e = Resisténcia a tragdo longitudinal
(0,9 = Resisténcia a compressdo longitudinal
(0,T)ue = Resisténcia a tragdo transversal
(0,9 = Resisténcia a compressao transversal

(t12)ur = Resisténcia ao cisalhamento

Como cada componente de tensdo é comparado com o respectivo limite de resisténcia,

neste critério a interacdo entre os componentes de tensdo ndo € levada em consideracéo.

4.7.2. Critério de Deformacao Maxima

Este critério também se baseia em teorias aplicadas aos materiais isotropicos, neste
caso na Teoria de Méxima Deformacdo Normal de Saint-Venant e na Teoria de Maxima Tensao
de Cisalhamento de Tresca. Assim como no critério de maxima tensdo, as deformacées sdo
avaliadas apenas nas direcdes principais e ocorrera falha se algum dos componentes de
deformacéo exceder os limites definidos para aquela direcdo.

Ocorreréa falha quando pelo menos uma das expressdes abaixo for violada.

—(&1%)ure < & < (&1 D
—(&,%)uie < €2 < (&2 une

—(Y12ut < V12 < (Y12)uie

Em que:
(g1 D = Limite longitudinal de deformagéo por tragdo
(£, = Limite longitudinal de deformagao por compresso
(e, D)y = Limite transversal de deformagcéo por tragéo
(6,9 = Limite transversal de deformac&o por compressao

(Y12)uit = Limite de deformacdo por cisalhamento

De acordo com Kaw (2006), este critério também desconsidera a interagdo entre os

componentes de deformacgdo, mas, apesar disso, pode apresentar resultados levemente
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diferentes aos do critério de tensdo maxima devido a inclusdo do efeito do coeficiente de
Poisson nas deformagdes locais.

4.7.3. Critério de Tsai-Wu

Um dos principais pontos negativos dos critérios de tenséo e deformagdo méximas é
que eles ndo consideram a interacdo entre 0s componentes de tenséo, 0 que na pratica ocorre e
afeta a ocorréncia de falha. Assim, surgiram os critérios de falha quadraticos, que consideram
a interacdo entre 0s componentes de tenséo.

O critério quadratico mais utilizado para compdsitos é o de Tsai-Wu. Neste critério,
considerando-se o sistema de coordenadas principal do material sob estado plano de tenséo, a

falha ocorrera caso condicéo abaixo seja violada.

Hioy + Hy0,+HgTp + Hi1012 + Hyp0,% 4+ HeeT12? + 2Hpp000, < 1

Os pardmetros Hi, Hz, He, Hii, Hx2 e Hes s@0 determinados em funcdo dos

componentes de tenséo de uma lamina unidirecional, conforme mostram as equagdes abaixo.

o = 1 1
! (01D ue (U1C)ult
oo = 1
1 (01 wie (019 e
o = 1 1
2 (UZT)ult (Gzc)ult
.. = 1
22 (021w (029 e
H6 == O
1
H66 - 2
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J& 0 par@metro Hi2 pode ser obtido experimentalmente, conhecendo as tensdes 61, 62
e 112 de falha do material e substituindo-as na equacédo geral, ou estimado a partir de relagdes
desenvolvidas em outros critérios de falha similares.

Uma das desvantagens deste critério € que ndo € possivel apontar qual foi 0 modo de

falha, devido a relacéo estabelecida entre 0s componentes de tenséo.

4.7.4. Critérios de Falha de Estruturas Sanduiche

As falhas em estruturas do tipo sanduiche sdo mais complexas do que em laminados
simples, uma vez que dependem das propriedades dos materiais constituintes, das dimensdes e
geometrias de cada um destes materiais e também do tipo de carregamento aplicado. Segundo
Bitzer (1997), os principais modos de falha destas estruturas sdo esmagamento ou ruptura das
faces, falha por cisalhamento, esmagamento global ou local do ndcleo, flambagem global do
painel, empenamento global ou local das faces (wrinkling) e flambagem intracelular (dimpling).

A Figura 18 ilustra cada um deles.

Figura 18 — Modos de falha de estruturas sanduiche.

o

. Falha nas faces

A falha pode ocorrer por compressdo ou tragdo. Causada por insuficiéncia
na espessura do painel, espessura da face ou resisténcia da face.

Falha por tragdo na face =
2. Falha por cisalhamento

Causada por insuficiéncia de resisténcia ao cisalhamento no nicleo ou TILL
espessura do painel.

3. Esmagamento global do niicleo S ~

4 o oa_ PR . o b -~
Causado por insuficiéncia de resisténcia a compressdo do micleo ou

deflexdo excessiva.

4. Esmagamento local do nicleo TIIIES LI
Causado por baixa resisténcia a compressdo do niicleo.

5. Flambagem global
Ocorre quando a espessura do painel ou a rigidez do niicleo sdo M
insuficientes.

6. Empenamento global
Falha no contato do adesivo

Empenamento global, pode ser consequéncia da flambagem global, ocorre
quando o médulo de cisalhamento do niicleo ou a resisténcia ao Em

cisalhamento do adesivo é insuficiente.

7. Empenamento local (wrinkling) Falha por compressio do micleo

Pode falhar por empenamento do adesivo para fora ou compressio do
nucleo para dentro, dependendo da resisténcia relativa do nucleo a e
compressdo em comparagdo a resisténcia dos adesivos em tensdo.
Faces deformam
2 2 o sobre nicleo
8. Flambagem intracelular (dimpling) Nicleo de Honeycomb |
. v |
Ocorre apenas em nucleos celulares, como honeycomb. Ocorre com faces z —
muito finas e nicleos com células grandes. Esse efeito provoca falha

quando hé propagacdo para as células adjacentes.

Fonte: Adaptado de Bitzer (1997, p. 59).
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O modulo de andlise de materiais compdsitos do programa Ansys permite avaliar trés
destes modos de falha, sdo eles: Empenamento das faces, falha no nicleo e instabilidade na
estrutura. Portanto, para avaliar a estrutura do assoalho da fuselagem e da parede corta-fogo

foram adotados estes critérios.

4.8. VALIDACAO DA MODELAGEM EM ELEMENTOS FINITOS

A fim de garantir que os resultados obtidos na simulacao sdo confiaveis, foi feita uma
validacdo do processo de entrada de dados, relacionados, por exemplo, & modelagem dos
laminados e as condi¢des de contorno adotadas. Realizou-se uma comparacdo entre 0s
resultados analiticos de um problema, previamente conhecidos, e os resultados numéricos
obtidos na resolucdo deste mesmo problema com aplicacdo do método dos elementos finitos no
programa Ansys.

O problema resolvido baseou-se em um estudo de caso proposto por Kollar e Springer
(2003), o qual analisa a deflexdo e o0 angulo de torcdo maximos em uma viga de se¢do retangular
vazada, constituida de fibra de carbono e resina epoxi, quando exposta a uma carga distribuida
(p) e a um momento (t). A viga é engastada nas duas extremidades, possui 2 mm de espessura

e a configuracéo do laminado € [+45,/012/+452]. A Figura 19 ilustra o problema.

Figura 19 — llustracdo do problema proposto pelo estudo de caso.

i i " y
W Y Y Y Y Y ¥ Y b, B> d \

Momento 4 17 (Nm)

Fletor
~ - >
e Length, > (m)
Esforco a ¢ () V.,
Cortante 1 . "
,___‘,"'7 L) R |
Length. x (m) >
r | l, C U}
Torque # 7 (Nm) r LO
— >
Length, = (m)

Fonte: Adaptado de Kollar e Springer (2003, p. 271)
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Tanto o comprimento da viga, quanto as dimens@es de altura e largura da secéo da
viga, foram adaptadas nos célculos para serem as mesmas da longarina da asa da aeronave
analisada. O mesmo foi feito com as cargas.

Portanto, tem-se uma viga com 2200 mm de comprimento, com uma sec¢do retangular
de 16 mm x 31 mm externos e 2 mm de espessura. A viga esta submetida a uma forca de 260,8
N e um momento de 34,5 Nm. As propriedades dos materiais estdo descritas na Tabela 8.

Tabela 8 — Propriedades dos materiais utilizados no estudo de caso.

) ) Fibra Tecido
Propriedades Unidade S

Unidirecional 0° +45°
Modulo de Elasticidade Longitudinal (Ex) MPa 14800 16390
Mddulo de Elasticidade Transversal (Ez) MPa 9650 16390
Modulo de Cisalhamento Longitudinal (Gxy) MPa 4550 38190
Coeficiente de Poisson Longitudinal (vxy) - 0,3 0,801

Espessura (h) mm 0,1 0,2

Fonte: Adaptado de Kollar e Springer (2003, p. 81)

Segundo Kollar e Springer (2003), deflexdo maxima (8,,,4,) € 0 angulo méaximo de torcao

(Omax) Podem ser obtidos pelas equacdes abaixo, na ordem respectiva.

p L* s
Omax = ——=—==5,87x10""m = 5,87 mm
30 EL,,

Lz 7 TL
Bméx = f —dx =—= 2,58X10_3 °
o Gl 4Gl

Em que T é o torque, E7yy é a rigidez de flexdo e GI, é a rigidez torcional, que neste
caso equivalem a 34692 Nm? e 7352 Nm?, respectivamente.

Utilizou-se 0 médulo ACP do Ansys, no qual o tecido biaxial [+45°] foi modelado como
sendo duas camadas de tecidos unidirecionais com 0,1 mm de espessura sobrepostas na
orientagdo +45/-45. A geometria adotada foi do tipo casca e a malha foi refinada com fator de
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convergéncia de 1%, ou seja, até que a diferenca entre os resultados de duas iteracGes
sequenciais fossem menor que 1%. Assim, obteve-se uma malha com 884 elementos e 880 nds.

Foram rodadas analises separadas para cada caso para fins de equivaléncia na
comparacdo com o0s resultados analiticos, que ndo considera o acréscimo de deflexdo na viga
provocado pelo momento, por exemplo. A Figura 20 apresenta as condi¢Ges de contorno para
analise de deflexdo na viga.

Figura 20 — CondicGes de contorno para analise de deflexdo no estudo de caso.

Fonte: Ansys (2020).

As condigdes de contorno adotadas foram apoios fixos nas extremidades da viga e
aplicacéo das cargas. No caso da analise de deflexdo foi aplicada uma for¢a e no caso da anélise
de tor¢do foram aplicados os torques resultantes nas extremidades engastadas. A Figura 21
exibe as condi¢des de contorno para a analise de tor¢do na viga.

Figura 21 — CondicGes de contorno para analise de torgdo no estudo de caso.

Fonte: Ansys (2020).
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A Figura 22 exibe o gradiente de deflexdo obtido. Observa-se que a deflexdo maxima
obtida foi de 5,96 mm, o que representa uma diferenga de aproximadamente 1,5% em
comparacao com o resultado analitico.

Figura 22 — Gradiente de deflex&o da viga.

Fonte: Ansys (2020).

O angulo méaximo de torcdo obtido é exibido na Figura 23. O valor encontrado foi
2,734x10° mm, o que representa uma diferenca absoluta de 1,536x10* mm. Em termos
percentuais equivale a quase 6%, tal diferenca possivelmente esta atribuida a ordem de grandeza
dos numeros somada a variacdes relacionadas as aproximagfes na resolucdo e aos erros

oriundos da simulacao.

Figura 23 — Angulo maximo de tor¢éo na viga.

= Results 5
[ Z Axis 2,7336e-003 * z
Fonte: Ansys (2020).
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Por fim, conclui-se que é possivel validar o processo de entrada de dados nas
configuracbes do laminado, realizada no ACP, e das condi¢Ges de contorno inseridas no
ANSYS Mechanical. Deste modo, assume-se que esta metodologia trara resultados confiaveis

as andlises realizadas.

4.9. PRE-PROCESSAMENTO MEF

A primeira etapa do pré-processamento é a modelagem da geometria. Neste caso, a
geometria, que foi modelada no programa SolidWorks, foi retirada da biblioteca da equipe Nisus e
importada para o Ansys, onde precisou passar por ajustes para prepara-la para a analise numérica.

A geometria do conjunto asa-fuselagem foi dividida, separando os componentes que foram
fabricados por laminag&o dos demais. Os componentes fabricados por laminagdo, como € o caso
da longarina, das duas nervuras centrais da asa, da parede corta-fogo e da base que forma o
assoalho da fuselagem, sdo modelados no ACP e, por isso, sdo separados dos demais
componentes.

No ACP as nervuras principais foram modeladas como uma composicdo de sete
camadas de tecido bidirecional de fibra de carbono, seguindo a orientacdo
[0°/45°/0°/45°/0°/45°/0°]. Cada camada de tecido possui 0,26 mm, totalizando assim 1,82 mm
de espessura. A Figura 24 exibe estes componentes laminados e suas espessuras finais. Cada
linha branca representa uma camada de tecido.

Figura 24 — Nervuras principais modeladas no ACP.

Fonte: Ansys (2020).
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A configuragdo da longarina da asa foi feita sequindo 0 mesmo processo, porem foram
utilizadas cinco camadas de tecido, resultando em uma espessura de 1,3 mm. A longarina segue
a orientacdo [0°/45°/0°/45°/0°]1. J& as estruturas sanduiche que formam a parede corta-fogo e o
assoalho da fuselagem foram modeladas com um nucleo de honeycomb de aramida de
espessura 4 mm e duas faces (superior e inferior) formadas por duas camadas de tecido
bidirecional de fibra de vidro de 0,3 mm, orientadas a [0°/45°]r. A Figura 25 exibe estes

componentes.

Figura 25 — Longarina, Corta-Fogo e Assoalho modelados no APC.
ACPModel 4

Thickness
Element-Wke
Unit: mm
Max: 5.2

Min: 1.3

Thickness.1

. 52
47667
43333
39
346067
30333
26
2,1667

I 1.7333

13

Fonte: Ansys (2020).

Por fim, a configuracdo das estruturas laminadas, feita no ACP, é exportada para o
maodulo de andlise estrutural estatica no ANSYS Mechanical, onde irdo se juntar com os demais
componentes do conjunto asa-fuselagem. As geometrias modeladas no ACP foram tratadas
como casca, devido a pequena espessura dos componentes. O uso de modelos sélidos so €
indicado ou quando h& grande variacdo de espessura na mesma peca, ou quando ha impacto
sobre a placa laminada, pois neste caso, isso permitira capturar problemas de delaminacg&o entre
as camadas.

A fuselagem, que é composta por varetas de fibra de vidro, e as nervuras que sao feitas
em madeira balsa, foram modeladas como componentes sélidos. Outras superficies que

compdem a asa e sdo feitas com chapas de madeira balsa de 1 mm, como bordas de ataque e
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fuga, foram modeladas como casca, devido a pequena espessura em comparagdo com o
comprimento.

No ANSYS Mechanical sdo adicionadas todas as condi¢des de contorno e também é
neste modulo que ocorre todo o desenvolvimento da simulacdo. A analise feita no ANSYS foi

linear, que é a configuracdo padrao do software.

4.9.1. Malha

A malha inicial foi gerada a partir das configuragdes padrédo do Ansys Mechanical, ou
seja, sem nenhum tipo de controle especifico, e em seguida foi realizado um refinamento na
discretizacdo da geometria. Para melhorar a qualidade da malha gerada, a mesma foi
subdividida em alguns conjuntos de malhas, definidos de acordo com a necessidade de refino
na geometria de cada componente.

Os elementos das geometrias feitas em material composito foram discretizadas com
elementos de 4 mm, ja as estruturas de madeira balsa e a fuselagem tiveram seus elementos
restritos a 8 mm e 4 mm, respectivamente. A Figura 26 apresenta a malha final em todo o

conjunto asa-fuselagem.

Figura 26 — Malha final gerada.

) 600,00 {rmm)
I a0
150,00 450,00

Fonte: Ansys (2020).
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A Figura 27 apresenta com mais proximidade a malha gerada na regido central do

conjunto asa-fuselagem, a fim de facilitar a visualizacdo do refino obtido nas geometrias.

Figura 27 — Zoom na malha gerada.

Fonte: Ansys (2020).

Os parametros utilizados para medir a qualidade da malha foram Skewness e
Qualidade dos Elementos. Skewness se refere a assimetria do elemento e varia entre 0, que
indica uma célula simétrica e 1, que indica uma célula completamente degenerada. O parametro
de qualidade dos elementos relaciona o volume com os tamanhos das arestas dos elementos e
também varia entre 0 e 1, em que 1 representa o elemento perfeito e 0 o contrario. A Tabela 9

apresenta os parametros obtidos para todos 0os componentes analisados.

Tabela 9 — Dados da malha gerada nos componentes.

Partes em Partes em

Componente Composito Madeira Fuselagem TOTAL
N° noés 16513 26103 122643 165259
N° elementos 16148 23556 55931 95635
Skewness (Média) 1,45x1072 0,1002 0,3635 0,3045
Skewness (Desvio Padrdo)  3,88x10% 0,1203 0,2910 0,2963
Qualidade dos Elementos ) gacq 0,9401 0,7790 0,8140
(Media)
Qualidade dos Elementos 559,102 gggy102 02220 0,2170

(Desvio padrao)

Fonte: Autora (2020).
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Todos os parametros apresentados na tabela acima séo classificados como bom ou
6timo e, portanto, pode-se se dizer que a qualidade da malha é boa. Com isso, espera-se que

seja reduzida a influéncia e a interferéncia da malha nos resultados.

4.9.2. Condicdes de contorno

As condicbes de contorno aplicadas nas estruturas foram a fixacdo entre a asa e a
fuselagem e a aplicacao dos principais carregamentos atuantes nelas. Também foram inseridas
cargas pontuais que representam outros componentes acoplados a asa e a fuselagem.

A fixacgdo asa-fuselagem ¢ feita por seis parafusos que unem as duas nervuras centrais
da asa a pontos de fixacdo na fuselagem, e foi modelada como uma fixacéo do tipo engaste, que
ndo permite movimentacdo em nenhum sentido. Os esforgos provenientes da empenagem foram
relacionados a cauda da fuselagem, onde ficam presas estas estruturas. Ja a tracdo do motor foi
aplicada sobre a parede corta-fogo, pois é onde ocorre a sua fixacdo. A Figura 28 apresenta

todas as condicdes de contorno aplicadas.

Figura 28 — Condigdes de contorno na fuselagem.

0,00 200,00 400,00 (mm) Z/L X
| EEaaa— ES—

100,00 300,00

Fonte: Ansys (2020).

J& as cargas pontuais, que representam o motor, a empenagem, a carga transportada e
0s componentes eletrénicos, foram posicionadas respeitando as distancias de cada item ao CG
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da aeronave e utilizando como referéncia a estrutura a qual sdo presos no conjunto asa-

fuselagem.

Figura 29 — Cargas pontuais aplicadas.

0,00 150,00 300,00 {mmm)
75,00 225,00

Fonte: Ansys (2020).
Os carregamentos de sustentacdo e momento na asa foram aplicados sobre cada uma
das 20 nervuras ao longo da envergadura de forma distribuida, respeitando as formas dos

carregamentos apresentadas nas se¢des 4.2 e 4.4 deste trabalho.

Figura 30 — Carregamentos na Asa.

175,00 525,00

Fonte: Ansys (2020).
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4.10. MODIFICACOES ANALISADAS

Com o objetivo de agregar sugestdes e melhorias ao projeto, foram analisados quais
seriam 0s impactos, no comportamento estrutural, de algumas pequenas modificacdes na
geometria das estruturas da asa e da fuselagem. As alteracdes estudadas estéo relacionadas aos
materiais utilizados e a algumas dimensdes.

No caso da fuselagem, as analises feitas consideram a mudanca do material das varetas
de fibra de vidro para fibra de carbono e também a reducdo do didmetro das varetas de 3 mm
para 2 mm. Estes foram alguns dos cenéarios cogitados pela equipe durante o projeto, mas que
na época foram pouco estudadas.

Na asa, a Unica modificacdo estudada foi o impacto da adicdo da longarina secundaria
no angulo de torcdo da asa. As condicBes de contorno foram mantidas as mesmas em todas as
andlises realizadas e os resultados de todas as situaces consideradas serdo apresentados no

proximo capitulo.
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5. ANALISE DE RESULTADOS E DISCUSSOES

Apds finalizar as etapas de pré-processamento, apresentadas no capitulo anterior,
foram realizadas as analises estruturais estaticas no conjunto asa-fuselagem, a fim de verificar
tensbes, deformagdes, deslocamentos e margens de seguranga associadas as estruturas. Neste
capitulo, serdo apresentados e comentados os resultados obtidos. A Figura 31 exibe o

esquematico da configuracao utilizada para realizar as analises no programa Ansys.

Figura 31 — Esquematico da configuracdo de analise no Ansys.
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Fonte: Ansys (2020).

A fim de facilitar a analise e a interpretacdo dos resultados obtidos, 0s mesmos serdo
apresentados em duas se¢des principais, uma referente a asa e outra a fuselagem. Vale ressaltar

que as analises foram realizadas simultaneamente, sem esta separacdo entre 0s componentes.

5.1. ASA

O primeiro resultado apresentado se refere a deflexdo na asa, e é apresentado na Figura
32. Nesta imagem observa-se, como esperado, que 0s maiores deslocamentos ocorrem nas
extremidades longitudinais da longarina e nos bordos de fuga das nervuras localizadas nestes

pontos.
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Figura 32 — Deslocamentos na asa.

C: Andlise Estrutural Estatica
Total Deformation

Type: Total Deformation

Unit: mm

Time: 1

40,11 Max
35,653
31,19
26,74
22,283
17,826
13,37
89132
4,4566

0 Min

Fonte: Ansys (2020).

A deflexdo maxima atingida na longarina foi de 31,2 mm, enquanto no bordo de fuga
da nervura localizada nesta mesma extremidade defletida da longarina foi de 40,1 mm. Esses
valores estdo adequados ao que se esperava encontrar para deflexao da longarina e da asa como
um todo, baseado em comparacGes as aeronaves anteriores e também com valores apresentados
em outros trabalhos. Por exemplo, Moraes e Siqueira (2018) apresentam os resultados de
deflexdo em duas asas distintas, e de aeronaves competidoras diferentes, uma com 27,4 mm e
outra com 34,2 mm de deflex&o.

A partir disso, foram analisadas as deformacdes nas estruturas da asa, especialmente
nas partes feitas de chapas finas de madeira balsa, que sdo mais frageis do que as estruturas

laminadas. A Figura 33 apresenta os resultados de deformacdo na asa.

Figura 33 — Deformag0es na asa.
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0,0068505
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Fonte: Ansys (2020).
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E possivel observar que, de fato, as maiores deformac@es estdo nas estruturas de
madeira balsa, nas nervuras, no bordo de ataque e na regido de fixa¢do na longarina. Na regido
do bordo de ataque das nervuras, o valor maximo de deformacéo obtido foi 0,0077 mm/mm. A
figura abaixo apresenta com mais proximidade a regido do bordo de ataque das nervuras com a

chapa frontal oculta, para facilitar a visualizagio das maiores deformagoes.

Figura 34 — Zoom nas maiores deformacdes na asa.
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Fonte: Ansys (2020).

Mesmo com os valores de deformacdo apresentados, a estrutura ainda esta bastante
segura, visto que o valor maximo de deformacdo para madeira balsa, segundo Doyle, Drow e
McBruney (1962) é 0,025 mm/mm. Relacionando o valor obtido com o valor méaximo
admissivel, tem-se uma Margem de Seguranca (MS) de 2,24 para o ponto mais critico. O

calculo da margem de seguranca é feito pela seguinte equacao:

_ Valor admissivel
" Valor obtido

O proximo parametro analisado foram as tensdes principais atuantes nos componentes
da asa, e os resultados sdo exibidos nas figuras abaixo. Nota-se que tanto as maiores quanto as
menores tensdes ocorrem na longarina, devido ao fato desta estar sofrendo esforgos de flex&o

e, portanto, tracdo e compresséo.



Figura 35 — Tens@es principais maximas na asa.
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Fonte: Ansys (2020).

Figura 36 — Zoom nas tensdes principais maximas na asas.
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Vi
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Fonte: Ansys (2020).

Figura 37 — Tensdes principais minimas na asa.
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Fonte: Ansys (2020).
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Figura 38 — Zoom nas tensdes principais minimas na asa.

C: Anlise Estrutural Estatica
Minimum Principal Stress
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Fonte: Ansys (2020).

Os valores de tensédo de tragdo e compressao obtidos foram +85,82 MPa e -85,45 MPa,
0 que garante uma margem de seguranca de 4,98 e 4,11 respectivamente. Também foram

analisadas as tensdes de cisalhnamento na asa e os resultados sdo apresentados na figura a seguir.

Figura 39 — Tens0es de cisalhamento na asa.
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Fonte: Ansys (2020).

A tensdo méxima de cisalhamento foi de 49,825 MPa. Observa-se melhor na Figura
40, que tanto as tensdes principais quanto as de cisalhamento estdo concentradas na regido

central da longarina, onde, de fato, esta concentrada grande parte da carga de sustentacao.
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Figura 40 — Zoom nas tensdes de cisalnamento na asa.

C: Andlise Estrutural Extitica
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Fonte: Ansys (2020).

Para conhecer melhor o comportamento da longarina e das nervuras principais em
relacdo a estes esforcos e poder mensurar o quao seguras elas sao, foram analisados trés critérios
de falha com auxilio do modulo ACP do Ansys.

Com o uso do ACP, é possivel adotar mais de um critério de falha simultaneamente e,
com isso, avaliar melhor o comportamento de uma estrutura mais critica. Adotar mais de um
critério de falha para materiais compdsitos, aumenta a seguranca do projeto e garante resultados
mais completos, uma vez que cada critério possui particularidades em seu método. Conforme
ja explicado em capitulos anteriores, definiu-se avaliar a estrutura com o0s critérios Maxima
Tensdo, Maxima Deformacdo e Tsai-Wu. Os resultados sdo expressos pela margem de

seguranca, e serdo apresentados nas figuras a seguir.

Figura 41 — Critério de Maxima Tensdo para estruturas em compasito.
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Fonte: Ansys (2020).
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Figura 42 — Critério de Maxima Deformacdo para estruturas em compasito.

100,00 300,00 L
Fonte: Ansys (2020).

Figura 43 — Critério de Falha de Tsai-Wu para estruturas em composito.
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Fonte: Ansys (2020).

Os resultados obtidos para os trés critérios foram préximos e mostram que as estruturas
estdo longe de falhar. Este resultado ja era esperado, visto que no decorrer deste trabalho foram
encontrados erros na definicdo das cargas atuantes e, consequentemente, fez com que as

estruturas fossem superdimensionadas.

5.1.1. Analise comparativa da tor¢cao na asa com e sem a segunda longarina

Conforme explicado na se¢éo 4.3, na etapa final do projeto da aeronave foi adicionada

uma longarina secundéria para aumentar a rigidez da asa e evitar um possivel problema de
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torcdo. Naquele momento, ndo houve nenhum estudo sobre a real necessidade desta longarina
e nem sobre o impacto final dela, por isso, decidiu-se por abordar este tema no presente trabalho.
O angulo de torcdo na ponta da asa foi medido por meio da simulacdo, considerando a
movimentacdo de pontos centrais na longarina, que representa o eixo de tor¢do da asa. A Figura

44 mostra que o angulo de torcdo € de 1,997°, sem a adi¢do da longarina secundaria.

Figura 44 — Angulo de torcdo na asa sem a longarina secundaria.
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Fonte: Ansys (2020).

Em seguida, a mesma analise foi feita considerando a adicdo de uma vareta de fibra de
vidro de 3 mm de diametro na parte traseira da asa. A longarina secundaria esta posicionada a
167 mm de distancia da longarina principal, e, vale ressaltar, que esta distancia foi arbitrada no
momento da decisdo de incluir esta longarina secundaria. Todas as condi¢des de contorno se

mantiveram de uma analise para outra. A figura a seguir exibe a tor¢do neste caso.

Figura 45 — Torcdo na asa ap6s adi¢do da longarina secundaria.

Type Flexible Rotation
Location Met... Remote Points
Remote Points  Remote Point
Suppressed No
|-/ Options '

Result Selecti... Z Axis
[ Display Ti... 7End Time

[=/| Results
Z Axis 1,9579 *
[=I| Maximum Value Over Time & .
Z Axis 1,9579 * 4
[=/| Minimum Value Over Time z
0.00 400.00 80000 (mm)
Z Axis 1,9579 * [ s S|

200,00 600,00

Fonte: Ansys (2020).
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Ao analisar as duas imagens, nota-se que a variacdo da tor¢do na asa foi minima apds
a adicdo da longarina secundéria. A reducdo de 1,977° para 1,9579° representa uma variagcdo
de menos de 1%. Também foram avaliados os impactos desta mudanca nos deslocamentos
causados pelo momento torcor na asa, e o resultado foi semelhante.

A Figura 46 indica uma deflexdo méxima de 10,48 mm na asa, sem a longarina
secundaria, enquanto na Figura 47 é possivel observar uma deflexdo maxima de 10,406 mm, o

que também representa uma reducdo de menos de 1%.

Figura 46 — Deslocamentos maximos na asa sem longarina secundaria.

C: Andlise Estrutural Estatica
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 1

10,48 Max
93153
81509
6,865
5,8221
46577
34932
2,3288
1,1644
0 Min

Fonte: Ansys (2020).

Figura 47 — Deslocamentos maximos na asa com longarina secundaria.

C: Andlise Estrutural Estatica
Total Deformation
Type: Total Deformation

Unit: mm
Time: 1

350,00 700,00 (mm)

175,00 525,00

Fonte: Ansys (2020).
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Portanto, é possivel afirmar que ndo houve ganho significativo na rigidez da asa apos a
adicdo da longarina secundaria e que, do ponto de vista estrutural, a mesma poderia ter sido
evitada. Com isso, ressalta-se a importancia de um estudo como o que foi feito neste trabalho
para auxiliar os estudantes na tomada de decisdes e permitir que eles conhecam melhor o
comportamento da estrutura antes de realiza-las.

Vale destacar ainda, que ap6s conhecer o angulo de tor¢do na asa, seria interessante
realizar uma andlise mais focada nos impactos aerodinamicos deste fenébmeno, para saber, por
exemplo, a influéncia desta inclinacéo da asa na distribuicdo de sustentacdo da mesma. Assim,
seria possivel saber se essa torcdo € de fato um ponto critico no projeto, para, entdo, decidir
qual a melhor solugéo para restringi-la.

5.2. FUSELAGEM

Assim como na asa, 0 primeiro quesito analisado na fuselagem foi o deslocamento. A
Figura 48 apresenta os resultados obtidos para este parametro, e pode-se observar entéo, que 0s
maiores valores ocorrem na cauda, onde ha influéncia dos carregamentos transferidos pela

empenagem.

Figura 48 — Deslocamentos na fuselagem.

C: Analise Estrutural Estatica
Total Deformation Fuselagem
Type: Total Deformation

Unit: mm
Time: 1

5,8663 Max

0,00 100,00 200,00 (mm)

0 Min 50,00 150,00

Fonte: Ansys (2020).

As figuras a seguir mostram com mais detalhes a sec¢do frontal e traseira da fuselagem.

Nota-se que a parte frontal da fuselagem é bastante rigida e quase nao ha deslocamentos.
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Figura 49 — Deslocamentos na parte frontal da fuselagem.

C: Andlise Estrutural Estatica
Total Deformation Fuselagem
Type: Total Deformation

Unit: mm

Tirme: 1

58663 Max

100,00 {rmm)

25,00 75,00

Fonte: Ansys (2020).

Figura 50 — Deslocamentos na parte traseira da fuselagem.

C: Andlise Estrutural Estatica
Total Deformation Fuselagem
Type: Total Deformation

Unit: mm

Time: 1

5,8663 Max
5,2145
45627
3,9109
3,259

2,6072
1,0554
1,3036
0,65181

0 Min

100,00 (mm)
I "
25,00 75,00

Fonte: Ansys (2020).

Na figura acima, a primeira observacao relevante € que os valores de deslocamentos
na fuselagem s@o menores do que os apresentados pela asa, 0 que esta correto, uma vez que a
geometria da fuselagem é mais rigida e a mesma é exposta a carregamentos mais distribuidos
do que a asa. A maior deflexdo na fuselagem é de 5,87 mm e ocorre justamente no ponto onde
é feita a fixagdo dos estabilizadores vertical e horizontal.

Em seguida foram analisadas as tensdes atuantes na fuselagem, a fim de compreender

melhor o seu comportamento. Os resultados sdo apresentados nas figuras abaixo e mostram
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valores de tenséo baixos na maior parte da fuselagem. Na Figura 51 aparece um ponto com pico
de tensdo, mas que certamente é um ponto de singularidade causado por problemas no elemento

de malha naquela regido, visto que a tenséo € uniforme e baixa no resto da geometria.

Figura 51 — Tens&o na regido frontal da fuselagem.

C: Andlise Estrutural Estatica
Equivalent Stress Fuselagem
Type: Equivalent {von-Mises) Stress - Top/Bi - Layer 0
Unit: MPa
Time: 1

153,86 Max
136,76
119,67
102,57
85,48
65,385
51,201
34,19
17,102
00073242

100,00 (mm)

25,00 75,00

Fonte: Ansys (2020).

A geometria da fuselagem foi a mais desafiadora e que demandou mais tempo para
geracdo da malha e mesmo assim, ainda ficaram pontos com elementos ndo ideais. A Figura 52

mostra com mais detalhes a regido marcada com tensdo maxima.

Figura 52 — Zoom na tensdo maxima na fuselagem.

C: Andlise Estrutural Estatica

Equivalent Stress 2

Type: Equivalent {von-Mises) Stress - Top/Bottom - Layer 0
Unit: MPa

Time: 1

153,86 Max
136,76

119,67

102,57

85,48

68,385

51,291

34,196

17,102
0,0073242 Min

¢

Fonte: Ansys (2020).
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Com excecdo do ponto apresentado na figura acima, as maiores tensdes na fuselagem
ficam em torno de 100 MPa, o0 que garante a seguranca da estrutura, uma vez que esta longe
das tensbes admissiveis do material. A Figura 53 exibe a parte traseira da fuselagem, mostrando

que as tensdes também sdo baixas e ndo ha pontos criticos.

Figura 53 — Tensdo na parte traseira da fuselagem.

C: Andlise Estrutural Estética
Equivalent Stress 2

Type: Equivalent fvon-Mises) Stress - Top/Bottamn - Layer 0
Unit: MPa

Time: 1

153,86 Max
13676

119,67

102,57

85,48

68,385

51,201

34,19

17,102
0,0073242 Min

100,00 (mm)

25,00 75,00

Fonte: Ansys (2020).

As estruturas sanduiche também foram analisadas individualmente, seguindo o0 mesmo
procedimento dos componentes da asa fabricados em material compdsito. Neste caso, foram
analisados os trés critérios de falha para estruturas sanduiche disponiveis no Ansys, 0s quais ja
foram comentados anteriormente. Os resultados sdo apresentados nas imagens a seguir,

lembrando que aqui também foi adotada a margem de seguranga como parametro.

Figura 54 — Critério de falha por empenamento na estrutura sanduiche.

C: Andlise Estrutural Estatica
Safety Margin

Type: Safety Margin (Unaveraged)
Time: 1

1000
401,83 Max
14,392 Min
0,75

0,625

Fonte: Ansys (2020).
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Figura 55 — Critério de falha no ndcleo para estrutura sanduiche.

0,00 sojoo 100,00 (mm)
25,00 75,00

Fonte: Ansys (2020).

Figura 56 — Critério de falha por flambagem para estrutura sanduiche.

Y
- L."
X
102,00 {rmem)

00 so=

s ™0

Fonte: Ansys (2020).

Portanto, tem-se que a menor margem de seguranca para as duas estruturas sanduiches,
nos trés modos de falha considerados, é de 1,4, na condicdo de falha de nucleo. Apesar de ser

menor do que 0s outros, este valor ainda € alto e traz bastante seguranca para a estrutura.
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5.2.1. Andlise comparativa dos deslocamentos variando o material da vareta

Neste topico serd apresentada uma comparacao entre as variaces nos deslocamentos
da fuselagem, considerando dois materiais: a fibra de vidro e a fibra de carbono. A fibra de
vidro é o material oficialmente utilizado na fuselagem, e a fibra de carbono é uma alternativa
mais leve e mais resistente, que quase foi adotada durante o desenvolvimento do projeto.

As figuras abaixo apresentam os resultados dos deslocamentos na fuselagem feita em
fibra de carbono. Nota-se que o valor maximo obtido aqui foi de 4,08 mm, enquanto que na

fuselagem feita em fibra de vidro o valor méximo foi de 5,87 mm.

Figura 57 — Deslocamentos na fuselagem de fibra de carbono.

1,3593
— 090617
0,45308

200,00 {mm)

50,00 150,00

Fonte: Ansys (2020).
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Figura 58 — Zoom nos deslocamentos na fuselagem de fibra de carbono.

045308

100,00 {mm)

25,00 75,00

Fonte: Ansys (2020).

Baseado nos resultados apresentados acima, nota-se que a mudanga no material das
varetas que compdem a fuselagem néo traria um impacto significativo a ponto de justificar o
investimento necessario. As varetas de fibra de carbono, na quantidade necessaria para fabricar
uma fuselagem, custam, em média, R$300 a mais do que as de fibra de vidro.

A questdo financeira é sempre um fator decisivo, se tratando de equipes de competicéo,
que precisam arrecadar fundos para se manter, e neste caso ndo foi diferente. Durante o projeto
a fibra de carbono era o material favorito, pela combinacao baixo peso e resisténcia, mas acabou
ndo sendo viavel financeiramente. Com os resultados apresentados aqui, nota-se que optar pela
fibra de vidro foi a melhor escolha, considerando custo x beneficio.

Além da resisténcia da fuselagem, a alteracdo no material também afeta o peso da
estrutura. A fibra de carbono é um material menos denso e, portanto, produz uma estrutura mais
leve. Na comparacéo, tem-se que a fuselagem feita em fibra de vidro pesa em torno de 152 g,
enquanto que a mesma estrutura em fibra de carbono pesaria 115 g.

A reducdo de 37 g representa uma reducdo de aproximadamente 24,3% da massa da
fuselagem, que é um percentual consideravel. Mas, se comparada com o peso total da aeronave,
equivale a pouco mais de 1% de reducéo, o que torna o valor pouco significativo se comparado
com o impacto da questdo financeira.
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6. CONSIDERACOES FINAIS

Durante o desenvolvimento deste trabalho ficou evidente a importancia da utilizagdo
de ferramentas auxiliares, como a analise em elementos finitos, durante a elaboracdo de um
projeto estrutural e como isso traz inumeros beneficios. Além disso, foi possivel adquirir
conhecimento na area de elementos finitos e de analise estrutural.

Os objetivos deste trabalho foram cumpridos, uma andlise estrutural foi feita,
permitindo a validacdo da seguranca das estruturas, junto a uma revisdo de projeto. Também
foram apontados pontos de melhoria e debatidos os impactos de algumas alteragdes de projeto.

Sabe-se que ha pouca bibliografia disponivel voltada para este topico e, por se tratar
de uma competicdo, a maioria das equipes ndo divulga muitas informacdes sobre seus projetos.
Por isso, espera-se que este trabalho contribua no desenvolvimento de projetos futuros da
Equipe Nisus e também de outras equipes.

Os resultados obtidos comprovaram que de fato, as estruturas projetadas estavam
superestimadas e uma otimizacgdo traria muitos ganhos ao projeto, entre eles reducao de peso,
reducdo de custo e até mesmo destaque entre os demais projetos presentes na competicdo. Uma
mudanga pequena, como a reducdo das dimensdes da longarina ou no didmetro das varetas ja
se mostraram suficientes para observar ganhos estruturais.

Na andlise de influéncia da longarina secundéria na tor¢cdo na asa, constatou-se que
ndo houve ganhos que justificassem a presenca da mesma. Ja em relacéo a fuselagem, observou-
se que a mudanca no material das varetas, de fibra de vidro para fibra de carbono, ndo seria
economicamente viavel, considerando que a estrutura ja esta bastante segura e 0s ganhos nao
sdo significativos para justificar a mudanca.

Um estudo mais aprofundado na area de materiais compositos seria interessante para
otimizar o projeto das estruturas laminadas, e obter componentes mais eficientes. Fica como
sugestdo futura, realizar um estudo de otimizacdo para melhor definicdo da combinagéo
fibra/matriz, bem como das orientagdes de tecido que valorizam as propriedades de interesse e
como isso impacta nas propriedades finais do laminado.

Conforme ja citado neste trabalho, também fica como sugestdo de trabalho futuro
realizar uma anélise focada nos impactos aerodindmicos da tor¢do na asa, para saber, por
exemplo, a influéncia desta inclinacdo na distribuicdo de sustentacdo da mesma. Uma anélise
deste tipo complementaria o que foi desenvolvido neste trabalho e permitiria avaliar com mais

clareza se tal tor¢do é um ponto critico de projeto.
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