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Mira, D. G. Andlise Estrutural Da Longarina De Asa Em Material Compédsito Em Uma
Aeronave Nao Tripulada. 2013. 17. Monografia (Trabalho de Conclusdo do Curso em
Engenharia Mecénica) — Departamento de Engenharia Mecéanica, Universidade Federal do Rio
Grande do Sul, Porto Alegre, 2013.

RESUMO

Neste trabalho se verifica, nas condicdes de projeto, o membro estrutural
principal da asa de uma aeronave nao tripulada, projetada pela equipe AeroDesign da
Universidade Federal do Rio Grande Do Sul. Este membro é composto de dois materiais,
sendo um deles um material compdsito que foi utilizado para reforgcar a estrutura frente a alta
tenséo de flexdo esperada. Utilizou-se uma abordagem através das teorias de viga, levando
em consideracdo os materiais presentes, onde foi verificado se a atual configuracao do projeto
é aceitavel. Os resultados foram obtidos através de céalculos analiticos atendendo normas de
projeto aeronautico. Com a andlise, foi verificado se a asa cumpre 0s requisitos minimos
segundo a norma aeronautica. Posteriormente, foi proposta uma modificagdo buscando atingir
a eficiéncia estrutural desejada inicialmente pela equipe, sugerindo uma nova configuragéo
para reduzir peso.

PALAVRAS-CHAVE: Andlise estrutural, longarina de asa, materiais compagsitos.
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Mira, D. G. Structural Analysis Of A Composite Wing Spar In An Unmanned Aerial
Vehicle. 2013. 17. Monografia (Trabalho de Conclusdo do Curso em Engenharia Mecéanica) —
Departamento de Engenharia Mecanica, Universidade Federal do Rio Grande do Sul, Porto
Alegre, 2013.

ABSTRACT

The focus of this paper is to analyze the performance of the main structural
component of an unmanned aerial vehicle wing and verify its compliance to the main project
requirements. This vehicle is designed by the AeroDesign team of the Rio Grande Do Sul
Federal University. The wing is made of two different materials, one of which is a composite that
has been used to reinforce the structure due to a high bending axial stress. The approach was
based upon beam theories, considering the specific materials in use, and the results were
obtained through analytical calculations, complying with technical regulations that guide the
aircraft design. Through the analysis it was determined whether the wing complies with the
aviation regulation minimum requirements. Finally, a modification to the initial project was
suggested to achieve the desired structural efficiency.

KEYWORDS: Structural analysis, wing spar, composite materials.
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1. INTRODUCAO

Na engenharia, em geral, sempre esta presente a questdo da qualidade e
eficiéncia contra o custo. Na industria aeronautica ndo é diferente. Os custos podem ser de
diversos tipos, como custo do material bruto, de projeto, de fabricagdo, de montagem, de
operacao, de manutencao e o relacionado ao aproveitamento do material apds sua vida atil. No
cenario atual, a reducdo de custos é de grande relevancia tanto pela concorréncia entre
empresas, assim como pela questdo energética envolvida.

Os materiais compdésitos representam uma importante alternativa para melhorar a
eficiéncia de uma aeronave. Considera-se que o advento dos mesmos foi uma das maiores
revolugdes técnicas que ocorreram ap0s 0 motor a jato. Estes materiais possuem a grande
vantagem de apresentar alta resisténcia mecanica e rigidez com um baixo peso, 0 que o0s torna
adequados para estruturas aeronauticas. Segundo Jones, 1999, existem compdsitos com uma
resisténcia de até trés vezes a do aluminio, mas com somente 60% do seu peso. Desta
maneira, 0os custos de opera¢do sdo reduzidos; o peso menor exige menos combustivel para
mesma operacao, e 0S materiais compdsitos geralmente exigem uma menor manutencdo do
que os materiais convencionais. A modificacdo no material estrutural nesta industria deve ser
considerada com cuidado, j4 que a seguranca € o requisito fundamental. Porém, este é um
assunto presente ha tempo razoavel que ja tem apresentado vantagens tdo motivadoras, que
sua pesquisa e aplicacdo continuam sendo desenvolvidas em diversas areas. Em contraste,
nos anos 50, a industria aerondutica se interessou pelo titdnio por razdes similares mas
descobriu sérias desvantagens no seu uso apos um alto investimento no seu desenvolvimento.
“Essa lamentavel experiéncia com o titdnio originou uma maior precaucdo na abordagem dos
materiais compadsitos, porém a tornou também mais completa e equilibrada” [Jones, 1999].

O uso de materiais compdsitos é comum em diferentes estruturas aeronautica e
aquaviarias, porém a sua utilizagdo requer solugfes técnicas adequadas, que sdo diferentes
das utilizadas em materiais metalicos. S840 necessarias leis constitutivas apropriadas, bem
como critérios de falha. Além disto, quando sédo aplicados em estruturas aeronauticas, estes
devem satisfazer normas correlatas. A equipe PAMPA da Universidade Federal do Rio Grande
do Sul projeta e fabrica aeronaves néo tripuladas, radio controladas, para a competicao
nacional SAE AeroDesign. A equipe formada por alunos de engenharia esta desenvolvendo um
novo projeto de uma aeronave utilizando material compdsito e a aeronave necessita estar de
acordo com requisitos de projeto aeronautico. Assim, este trabalho visa contribuir nos calculos
estruturais da aeronave, que serdo avaliados por engenheiros da industria aeronautica na
competicdo SAE Aeroesign Brasil.

2. OBJETIVOS

O obijetivo principal deste trabalho é realizar a analise estrutural da asa da aeronave
projetada pela equipe PAMPA, que utiliza material compdsito, seguindo requisitos de normas
aeronauticas. Em uma primeira etapa sera determinado se a estrutura é capaz de cumprir sua
funcionalidade mecénica segundo a norma FAR23 (2002). Posteriormente, busca-se propor
uma nova configuracdo para melhorar a eficiéncia estrutural da asa. Para isto, serdo utilizados
métodos analiticos e critérios de falha adequados aos materiais que compde a asa.

3. ASA DA AERONAVE

A aeronave projetada pela equipe PAMPA é para ser operada em eventos pontuais de
teste e competicdo. Ela tem grande parte de sua estrutura construida em madeira balsa.
Dentro dos muitos componentes presentes na aeronave, a asa se destaca pois é a parte com
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maior responsabilidade estrutural. O foco deste trabalho é justamente a asa apresentada na
figura 3.1.

Figura 3.1 — Aeronave projetada pela equipe PAMPA

A asa da aeronave possui uma envergadura de 2400 milimetros. Com uma geometria
predominante retangular (trapezoidal somente perto da ponta de asa), ela é constituida
estruturalmente de uma longarina e varias nervuras (ver figura 3.2). As nervuras simplesmente
recebem solicitacdes e as descarregam na longarina, que € o componente principal da
estrutura, responsavel por resistir a todos os esfor¢os oriundos da distribuicdo de pressdo. A
longarina, por sua vez, tem formato do tipo caixdo, e € formada por madeira balsa e reforgos de
material compésito de fibra de carbono e resina epéxi (ver figura 5.1).



Figura 3.2 — Asa inteira com sua longarina e nervuras

Os materiais da asa utilizados neste estudo tém as propriedades mecénicas
apresentadas na tabela 3.1, cujos valores foram informados pela equipe de projeto.

Tabela 3.1 — Propriedades Mecanicas dos materiais da asa utilizados

Material Resisténcia | Resisténcia @ Resisténcia Médulo de Densidade
atracdo a ao Elasticidade (g/cm?3)
(MPa) compressédo cisalhamento (GPa)
(MPa) (MPa)
Madeira 14 12 2 3.3 0,15
Fibra de 1500 1200 70 135 1,60
carbono+epoxi

4. REVISAO BIBLIOGRAFICA
4.1 Os Materiais Compésitos

Os materiais compdésitos, ou compostos, levam este nome porque sdo constituidos de
dois ou mais materiais de naturezas distintas. A razdo desta combinacéo, que da origem ao
material final, € que, quando bem projetado, ele possui as melhores propriedades de cada um
dos seus componentes e ainda algumas propriedades que nenhum possui isoladamente, ou
seja, podem surgir caracteristicas superiores para determinada aplicacdo neste material
resultante. Algumas das caracteristicas que podem ser melhoradas, apresentadas por Jones,
1999 sdo: resisténcia mecanica, rigidez, peso, vida em fadiga, tenacidade, condutividade
térmica e resisténcia ao desgaste. No entanto, muitas vezes uma propriedade conflita com a
outra, ndo podendo ser aperfeicoadas simultaneamente. De fato, a ideia € se projetar um
material para um uso especifico, se apontando para melhorar propriedades especificas. Estes
materiais sdo combinados de forma macroscépica, diferenciando-se de outras formas de
vinculagdo como as ligas metédlicas que s&o macroscopicamente homogéneas. Uma
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caracteristica tipica dos materiais compdésitos é a possibilidade de se identificar seus
componentes a olho nu.

Existem quatro tipos de compdsitos, classificados por Jones, 1999, mais comumente aceitos.
Estes séo:

a) Materiais compadsitos fibrosos: Consistem de fibras numa matriz.

b) Materiais compdsitos laminados: Consistem de camadas de diversos materiais.
C) Materiais compadsitos particulados: Consistem de particulas numa matriz

d) Combinac¢des dos apresentados acima.

E constatado que fibras de varios tipos de um material propiciam maior rigidez e
resisténcia mecéanica que o material na sua forma sdlida e pura. O vidro, por exemplo, sabe-se
gue tem uma fratura precoce devida a tensfes baixas de aproximadamente 20 MPa. J& a fibra
de vidro, tem uma fratura com solicitagdes muito mais altas, resistindo a tensfes de até 7000
MPa. Esta diferenca se deve a que a fibra possui uma estrutura interna melhor organizada,
com seus cristais alinhados ao eixo principal da mesma e com menos defeitos internos que o
material na sua forma de organizagé&o interna tridimensional (macica).

As fibras sdo as responsaveis por conferir ao material as propriedades desejadas como
rigidez e resisténcia. Quando solicitado o material, elas é que vao responder com estas
caracteristicas. Podem estar dispostas de diversas maneiras, formando diferentes estruturas.
Existem fibras unidirecionais, que se orientam ao longo de uma s0 direcao; bidimensionais, que
se orientam segundo duas dire¢cBes ortogonais; e tambem existem as fibras que se orientam
aleatoriamente. No caso estudado neste trabalho, o material compdsito é do tipo fibroso, com a
diposicéo das fibras unidirecional.

Como explicado por Jones, 1999, esta capacidade superior dos materiais em forma de
fibras, s6 resulta util se as mesmas podem ser vinculadas de modo a formar um elemento
estrutural sobre o qual possam ser aplicadas cargas. O material que efetua esta vinculacdo é
chamado de matriz. Esta matriz transfere as solicitacdes mecéanicas as fibras e também as
protege do meio externo.

4.2 A norma FAR23

Os regulamentos federais de aviagdo, ou FARs, sdo uma parte do Cddigo de
Regulamentos Federais (CFR). S&o emitidos pela Administracdo Federal de Aviacdo dos
Estados Unidos, que governa toda atividade de aviacdo no pais. Nestes regulamentos, estéo
registradas as mais diversas atividades da &rea. O objetivo é promover a seguranca na
aviacdo, poupando as partes envolvidas, de riscos desnecesséarios. As FARs estdo divididas
em secdes de acordo ao assunto que tratam. Dentro destas secdes, encontra-se a de nimero
23 [F.A.A,, 2002].

A FAR23 (2002) contém requisitos para aeronaves normais, de utilidade, acrobdtica, e
transporte regional, onde cada tipo de aeronave requer diferentes coeficientes de seguranca.
Estes requisitos sdo padrdoes de aeronavegabilidade, necesséarios para garantir uma operacao
segura da aeronave. A norma abarca varias areas tais como: procedimentos de emergéncia,
sistemas de pressurizacdo e oxigénio, e cargas estruturais. Por exemplo, de acordo a
categoria, cada aeronave possui um maximo peso aceitavel para decolagem.

A norma prevé diversas manobras da aeronave que majoram as cargas estaticas sobre
as estruturas. Na analise estrutural de asa realizada neste trabalho, se leva em consideracao a
subparte C da norma que trata sobre estrutura. Esta subparte comeca com a secdo 23.301,
referente a Cargas. Os requisitos de resisténcia sdo dados em termos de uma carga limite e
uma carga Ultima. Como é de se esperar, um projeto de asa deve verificar que a mesma
suporte as cargas mais criticas que possam ocorrer. Vale citar que, a pior carga, segundo a
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norma, € justamente a carga limite, e a carga Ultima é a limite multiplicada por um fator de
seguranca. Caso nao informado um outro fator especifico, adota-se um fator igual a 1,5.

Sabe-se que o contato de um meio em movimento, como o ar, com uma superficie da
aeronave gera uma distribuicdo determinada de pressdes que ndo é uniforme. Assim, a horma
estabelece que deve ser distribuido o carregamento da maneira mais proxima possivel as
condic¢Oes reais. E se deflexfes devidas ao carregamento, causam diferencas consideraveis na
distribuicdo de cargas, entdo estas diferencas devem ser levadas em consideracao também.

Segundo a norma, F.A.A., 2002, a estrutura deve ser capaz de resistir a carga limite
sem apresentar uma deformacdo permanente. Isto porque deseja-se garantir que dentro desta
faixa de carregamentos, ndo va haver uma deformacéo que interfira com a operacao segura da
aeronave. Deve ser possivel, também, comportar a carga Ultima sem apresentar falhas por,
pelo menos, 3 segundos. Falhas locais e instabilidades da estrutura somente séo permitidas se
ela é capaz de resistir & carga ultima pelos 3 segundos.

Na andlise estrutural, primeiro deve se chegar as cargas limites e Ultimas necessarias
para a verificacdo da longarina da asa. Como a carga ultima depende da limite, deve-se focar
os esforcos em encontrar a segunda. Para chegar a tal valor, na norma FAR23 (2002), se¢éo
23.321, se apresentam os chamados fatores de carga. Os fatores de carga sdo a razao entre a
forca aerodindmica agindo verticalmente, e o peso total da aeronave. Para se encontrar a
carga limite, € necesséario considerar as piores situacfes de solicitacdo. Existem diversas
possiveis instancias na operacao dos diferentes tipos de aeronave, que determinam qual é esta
situacao critica. A mais relevante, que cabe a todos os casos possiveis, € a situagéo limite de
manobra da aeronave. Isto é, levar em conta os fatores de carga a serem usados para
expressar como as manobras de uma aeronave provocam um aumento na forga aerodinamica.
Também existem instancias como: Voo assimétrico devido a mais de um motor, uso de
superficies de alta sustentacdo como flaps ou ainda for¢as adicionais devidas a manobras
acrobéticas. Para o caso deste trabalho, resulta mais importante considerar os fatores de carga
devidos as manobras normais da aeronave.

A FAR23 especifica que para aeronaves normais e de transporte regional, o fator de
carga n, ndo deve ser menor do que:

24000 (4.1)

=2 o000

Onde W (Ib) é o maximo peso de projeto para decolagem.

Para aeronaves de utilidade deve ser n=4,4. Para acrobaticas deve ser de n=6,0. O envelope
de carga da aeronave contempla fatores negativos devido a algumas manobras que poderiam
inverter as solicitagdes em voo. A analise foi realizada para a maxima velocidade de operagéo
que proporciona um fator positivo que é igual a 4,4. Os valores de n negativo para manobras
ndo deverdo ser menores que:

0.4 vezes o fator positivo para aeronaves normais, regionais e de utilidade
0.5 vezes o fator positivo para aeronaves acrobéticas.

4.3 Métodos de Calculo

Para realizar uma andlise estrutural, € necessério se determinar quéo resistente deve
ser a estrutura a ser projetada. Isto se traduz em: quéo importante € a resisténcia da estrutura
guando comparada com o0 seu custo. Assim, o problema se observa do ponto de vista das
solicitacdes, do ponto de vista da resisténcia oferecida pelo material, e para unir as duas:
seleciona-se um critério de falha adequado aos mecanismos de falha existentes no material e
0s previstos pela norma.

A analise das tensdes numa longarina de asa é um problema frequente na aerondutica.
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Este é um processo que passa primeiro pela determinacdo do momento fletor, torcor e esforco
cortante ao longo da viga, para depois descobrir as tensdes nos pontos de interesse (pontos
criticos).

Uma vez encontrados os esforcos e tensdes atuantes, verifica-se que a estrutura ndo
falhe. Um dos modos mais frequentes em aeronaves € o de falha por fadiga. As partes
estruturais das aeronaves estdo dimensionadas de forma que as tensdes estéticas figuem
abaixo de um méaximo admissivel. Todavia, neste tipo de aeronave abordada no trabalho, a
fadiga ndo representa um grande problema, pois esta € projetada para alguns poucos Voos.
Finalmente, se decide concentrar a analise somente na falha por tensédo estatica maxima do
material, utilizando o fator da norma da F.A.A., 2002, que é o método comumente empregado
nestas aeronaves.

Segundo Raymer, 1992, as teorias estruturais de viga (analiticas) para encontrar
tensdes vém sendo, cada vez mais, deixadas de lado no célculo de estruturas aeronauticas. No
seu lugar, se utiliza mais frequentemente uma andlise humérica pelo Método de Elementos
Finitos. Este método visa dividir a estrutura em inumeros elementos analizando-os
individualmente para chegar a uma solucédo global. Ele possui vantagens como a possibilidade
de descrever melhor os detalhes e analizar comportamentos mais complexos e dificeis de ser
modelados analiticamente. Contudo, neste tipo de aeronave os métodos de calculo analitico
sdo bem aceitos e constituem uma andlise estrutural interessante para o trabalho. As
incertezas que possa haver sdo devidas exclusivamente a consideragdes feitas no modelo e
ndo a aproximagdes inerentes a discretizacdo e modelamento, existentes no método de
elementos finitos. A longarina é o principal componente estrutural da asa em questdo e esta
pode ser modelada matematicamente como uma viga sem grandes simplificagcbes geométricas
e de carregamento.

4 .4 Critérios de Falha

Para verificar se a estrutura tem o desempenho desejado, sem apresentar falha, deve
se escolher um critério de falha. Existem diversos critérios desde os de maxima tensao e
deformacao até critérios interativos mais complexos. Nesta revisdo, serdo apresentados cinco
critérios descritos por Jones,1999, levados em conta neste trabalho:

4.4.1 Critério da Tensao Maxima:

Neste critério, avalia-se individualmente a resisténcia em cada um dos eixos principais
do material. Como este composito é fibra unidirecional de carbono, se avalia o sentido
longitudinal e transversal das fibras. Para isto, deve-se fazer uma rotacdo do tensor para
encontrar as tensdes nestas dire¢bes. Considera-se que ndo ha interacdo entre os modos de
falha. Assim, se avalia que as tensGes normais estejam entre as resisténcias maximas de
tracdo e compressdo, e que a tensdo cisalhante seja menor em médulo a resisténcia de
cisalhamento do material.

4.4.2 Critério da Deformacgéo Maxima:

Este método é muito similar, em sua base teérica, ao anterior. Enquanto um identifica a
condicdo de falha através da tensd@o de ruptura do material, o outro a identifica através da
deformacdo. O equacionamento deste método inicia do mesmo modo que o anterior, através
do célculo das tensdes na direcdo principal do material. Logo depois, sdo usadas as relacées
constitutivas do material para poder encontrar os valores de deformacéo. Estes valores de
deformacao sdo comparados com as deformac¢des méaximas encontradas no limite da fratura do
material. Existem os limites de deformacgéo para cada tensdo normal e para a cisalhante. A
diferenca fundamental entre este critério e o anterior é a inclusdo do efeito Poisson. No calculo
da deformacéo a partir da tenséo, se inclui a deformacéo perpendicular.



4.4.3 Critério de Tsai-Hill:

Até o momento, tém-se critérios que analisam as tensfes equivalentes
independentemente. A partir deste critério, se explicardo outros que levam em consideracao a
interacdo entre as tensdes presentes e que por isso sdo chamados de Critérios Interativos. O
de Von Mises, ou da energia de distorcdo é um método que considera esta interagdo porém
esta voltado para materiais metélicos jA que considera isotropia nos mesmos. Para voltar o
estudo a materiais compaésitos, deverd ser usado um critério que considere a ortotropia deste
tipo de material. No critério de Tsai-Hill, 0 equacionamento refere-se a energia para mudar o
volume do sélido e ndo para sua distorcdo. Muitos autores confundem isto porque, para
materiais ortotropicos, a variacdo de volume sempre acarreta distorcdo. As tensdes usadas
como resisténcias a falha sao tensdes de ruptura e ndo de escoamento como no caso de Von
Misses. Numa s6 equagao tem-se um critério completo que considera diversos mecanismos de
falha e, portanto, ndo € preciso considerar 3 como nos métodos anteriores. Somente deve ser
observado se esta se avaliando o limite de tragdo ou compressdo, para substituir o valor
adequado no parametro de resisténcia. Sua curva de falha no plano é uma elipsoide.

4.3.4 Critério de Tsai-Wu:

Para se desenvolver um critério ainda mais preciso que possuisse maior
representatividade dos dados experimentais, pensou-se na adi¢cdo de ainda mais termos. No
critério de Tsai-Wu se tomou esta iniciativa, junto com a de representar as tensdes e
resisténcias de forma tensorial. Como resultado da operacdo matricial, obtém-se termos
lineares, que sdo Uteis para representar resisténcias diferentes de tracdo e compresséo, e
termos quadraticos, que representam o espaco elipsoidal mencionado antes.

As constantes sdo determinadas, como nos outros critérios, em fungdo da resisténcia
encontrada em experimentos e a equacao final em si, € muito similar a de Tsai-hill.

Porém aqui existe um termo que nao € igualmente determinado e que precisa de um teste
biaxial para ser determinado. Os testes para obter um resultado confiavel geralmente séo caros
e dificeis e este termo parece ter pequena influéncia nos resultados finais, sendo algumas
vezes desconsiderado. Este método, assim, possui uma capacidade superior de representar
dados experimentais devido ao seu termo adicional; sua natureza tensorial apresenta
propriedades de simetria, facilitando algumas opera¢cdes matematicas e interpretacdes graficas
de resultados.

4.4.5 Critério de Hoffman:

O critério de Hoffman é basicamente uma extenséo do de Tsai-Hill. Numa primeira vista
na sua equagao, se observam algumas constantes a mais em termos lineares adicionais. Esta
adicdo de termos melhora a qualidade do método. O motivo para adicéo dos termos € levar em
consideracdo a diferenca que possa haver entre a resisténcia a compressado e a tracdo. Em
todas as constantes, inclusive naquelas ja presentes no critério de Tsai Hill, existe lugar para se
introduzir as duas resisténcias. Isso o torna um método mais completo e de certa forma mais
simples para fins de projeto, jA& que numa s6 equacdo tem-se descrito completamente o
comportamento do material. Igual ao critério de Tsai-Hill, sua curva de falha no plano é uma
elipsoide. Apenas que ao levar em conta a diferenga das resisténcias a tracdo e compressao,
ela estd deslocada da origem. No caso de resisténcias iguais, a elipsoide retorna a origem e
chega-se de volta ao critério de Tsai-Hill.

Dentre os critérios de falha para materiais compositos revisados, foi selecionado aquele
que pareceu mais apropriado. Os primeiros dois critérios analisados, os da maxima tenséo e
méxima deformagdo focam-se no mesmo principio. Analisando individualmente a resisténcia
em cada direcdo, as desvantagens sao evidentes: Sdo métodos que nao consideram em
nenhum momento a interacdo entre diferentes tensdes. Como foi demonstrado anteriormente,
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numa longarina de aeronave, atuam diversas tensdes que atuam conjuntamente na estrutura e
nao isoladamente. Se analisada a resisténcia uniaxial de um material compésito em fungéo do
angulo da solicitagcdo, constata-se uma forte inadequacgéo destes critérios para representar
dados experimentais. Nestes métodos mais simples, precisa-se de diversas curvas para
representar esta relacdo, cada uma avaliando uma resisténcia. Para cada trecho de variacdo
angular, a curva que limita o desempenho do material € a de menor magnitude. Assim, a curva
total, de todos os trechos, é a unido de todas estas curvas de menor resisténcia. Devido as
diferentes inclinacdes de cada uma delas, observam-se intersec¢des de derivada descontinua.
Este comportamento ndo se observa nas curvas experimentais e por iSso estes critérios séo
distantes da realidade.

Os critérios que consideram a interacdo entre tensfes constituem uma opcao mais
interessante. Dentre estes, foi escolhido o critério de Hoffman. A expressdo do critério é
apresentada na equacao 5.4. Este € um critério que se encontra numa posi¢ao favoravel para
a resolucdo deste problema. Além de ser interativo, ele ja considera na mesma equacao as
diferentes resisténcias de tracdo e compressao. Ele € muito similar ao critério de Tsai-Hill, o
qual foi utilizado para analise de material compdésito por Sampert, 2012. Assim, ele possui uma
boa concordancia com dados experimentais e oferece toda a informacdo numa equacao so.
Apesar de ter sido descrito anteriormente um método mais sofisticado, que seria o de Tsai-Wu,
verifica-se que ele possui a complicacao de determinar um termo através de um ensaio biaxial.
Este termo muitas vezes nao influencia tanto no resultado sendo por isso deixado de lado por
alguns autores, segundo Jones, 1999, e 0 ensaio para determina-lo é complicado e caro. Por
isso, decidiu-se que ndo valia a pena passar para este ultimo critério, jA que o de Hoffman
oferecia qualidade suficiente.

5. METODOLOGIA

Para andlise estrutural da asa, se modelou a mesma como uma viga engastada,
conforme figura Al.1, no apéndice. Os engastes se localizam a 112 mm do eixo longitudinal
central da aeronave, deixando cada semi-asa com um comprimento de 1088 milimetros. A viga
possui um perfil do tipo caixdo, com refor¢os a base de fibra de carbono na borda superior e
inferior que podem ser observados na figura 5.1. A ideia é que estes reforcos absorvam bem a
flexdo devido a sustentacdo, que é a solicitacdo mais importante que se espera no membro.

Figura 5.1 — Extremidade da asa e da longarina
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O carregamento principal a ser considerado nesta analise € o devido a sustentacdo da
asa. Por isso foi tomado um cuidado especial na sua representacdo, de modo a cumprir com o
quesito da FAR23 (2002) que estabelece que a distribuicdo deste carregamento deve ser
modelada da forma mais realista possivel. Para a distribuicdo se adotou o método de Schrenk
gue foi encontrado em diversas fontes como sendo bem aceito para calculos deste tipo,
(Santos et al., 2011). O método afirma que a distribuicdo de sustentacdo numa asa néao eliptica
pode ser aproximada por uma média da distribuicdo eliptica e da distribuicdo relativa a
geometria da asa em questdo. Esta asa, conforme ja comentado, possui uma geometria que é
retangular em sua maior parte (aproximadamente 60% da mesma), com uma geometria
trapezoidal préximo as pontas. Assim, no método de Schrenk se utilizou uma distribuicdo
retangular em média com a eliptica. Com isso, se deixou o célculo mais conservativo (porque a
distribuicdo retangular tende a elevar a média perto das pontas, aumentando o momento
resultante no engaste).

O valor de carga distribuida, para efeitos de célculo, € o decorrente da aplicacdo dos
fatores de carga e segurancga estabelecidos pela FAR23 sobre o peso total da aeronave. As
curvas de esfor¢cos decorrentes da distribuicao de carga também foram encontradas para poder
fazer uma determinacgéo precisa de qual se¢éo analisar ao longo da viga.

A distribuicdo é apresentada, na figura 5.2, num grafico com 3 curvas que ilustram a
aplicacdo do método de Schrenk. Dentre elas, pode se observar a curva eliptica que comeca
em 0 no extremo da asa e atinge seu valor maximo no engaste da longarina; a reta que supde
uma distribuicdo constante ao longo da asa e finalmente a curva de distribuicdo média entre
uma e a outra.

07 [ [ [ [ [

0.6 -

0.4 -

Carregamento (N/mm)

Distribuicdo eliptica
0.2\~ =

— Distribuicdo media

01~ . .
= Distribuicao retangular

[ [ [ [ [
0
0 200 400 600 800 1000 1200
Posicéo a partir do engaste (mm)

Figura 5.2 — Gréfico da distribuicdo de carga ao longo da semi-asa

Integrando-se a curva média no dominio da semi-asa, encontra-se o maximo valor de
cortante, que deve ser igual a metade da carga distribuida em toda a asa. Ainda, com a integral
definida tem-se a distribuicdo de esforgo cortante com seu maximo no engaste. A condicdo de
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cortante nula no extremo da asa e maximo no engaste foi utilizada para determinac¢éo da
constante de integracéo, resultando na seguinte curva:

500
400
300
200

l!_ll_lE

200 400 (S18[0} BO0 1000

Figura 5.3 — Distribuicdo de esforco cortante ao longo da semi-asa.

Da mesma forma, integrando a curva de esfor¢co cortante no dominio da semi-asa,
encontra-se 0 maximo momento fletor. Sabendo que o mesmo deve ocorrer no engaste da asa
e que deve ser nulo na ponta, encontra-se a segunda constante de integracdo. A integral
indefinida proporciona a curva de momento fletor que tem a seguinte distribuicéo:
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— 100000
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Figura 5.4 — Distribuigdo do momento fletor ao longo da semi-asa.

A partir destas trés curvas representadas nas figuras 5.2-4, pode-se obter o valor dos
esforcos principais esperados devido a sustentagdo em qualquer ponto ao longo da asa. Deve-
se notar que a escolha de calcular a equacédo dos esfor¢os internos sobre a asa devido a
sustentacdo, em vez do calculo destes apenas na raiz da asa, é devido a possibilidade de
dimensionar a longarina ao logo da asa.

Porém, além dos esfor¢cos devido a sustentacdo, devem ser considerados aqueles
devidos ao arrasto e tor¢cdo, que sao de origem aerodindmica. Foram considerados dois tipos
de arrasto, conforme Raymer, 1992; o induzido e o parasita. O induzido, também chamado de
arrasto devido a sustentagdo, se deve aos vértices que ocorrem na ponta da asa devido a
diferenca de pressdo entre a parte superior e inferior da mesma. O parasita, por sua vez,
ocorre pela distribuicdo de pressbes ao longo do perfil e pelas tensdes de cisalhamento do ar
escoando através do aerofdlio. Este Ultimo ndo esta ligado a sustentagdo porque ndo precisa
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de uma diferenca entre a pressao superior e inferior para ocorrer. O arrasto induzido aumenta
com o angulo de ataque da asa, que geralmente vem acompanhado de uma menor velocidade;
contudo, o arrasto parasita aumenta com a velocidade, que vem acompanhada de um baixo
angulo de ataque. Considerando os valores de arrasto calculados no projeto da aeronave para
cada angulo de ataque e sua velocidade, se observou que os valores de arrasto induzido sédo
mais significativos e por isso se analisa 0 seu caso mais critico.

Por ultimo, é importante considerar que devido a distribuicdo de pressdes ao longo do
perfil utilizado na asa, conforme a figura 5.5, surge um momento que se apresenta como tor¢or
ao longo da viga em estudo. Este momento pode ser concentrado no centro de pressédo do
perfil. Nesta aeronave, a longarina esta coincidente com este centro de pressao e por iSso
pode-se usar diretamente o valor obtido para este perfil.

q
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PRESSAOQ
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Figura 5.5 — Perfil com distribuicdo de pressdes

Os valores de arrasto e de momento torcor recebidos do projeto geral do produto, sdo
0s totais e maximos que ocorrem sobre a asa. O valor de arrasto total € o concentrado no meio
da asa, e o valor do momento é o concentrado no engaste tornando a andlise conservativa.
Estes ndo foram distribuidos pois ndo sao tao significativos para o dimensionamento do reforgco
de carbono e séo suficientes para analisar as tensfes na raiz da asa.

Assim, com estes dados, podem-se determinar todos os esforcos necessarios, eles sédo:

Momento fletor devido a sustentagéo
Esforgo cortante devido a sustentacao
Momento fletor devido ao arrasto
Esforgo cortante devido ao arrasto
Momento torgor

Uma vez que o perfil da longarina n&o recebe reforgos de fibras em todos os seus lados,
todos os esforcos citados acima serdo considerados. Como pode ser deduzido “a priori’, 0s
pontos criticos irdo ocorrer no engaste, préximo a fuselagem central da aeronave. Por isso,
esta foi a posicéo escolhida para analise da secéo.

Neste trabalho serd utilizado o principio da superposi¢cdo, onde cada esforco ira
ocasionar uma contribuicdo de tensdo. Observando a distribuicdo das varias tensfes presentes
neste caso, decide-se examinar detalhadamente 5 pontos da secdo: 2 deles sobre fibra de
carbono, e outros 3 sobre a madeira, onde aplicou-se um critério de falha apto para a fibra de
carbono e madeira (ver figura 5.6).
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5 - carbono
4 - madeira

3 - madeira

Figura 5.6 — Pontos para andlise de falha

Sem duavida, a maior forca aerodindmica que age sobre a asa é a de sustentacao.
Considerando-se uma viga longa, e utilizando a teoria estrutural de vigas sob flexado, a tenséo
axial devido ao momento produzido pode, segundo Popov, 1968, ser definida através da
equacao:

- M.y
B IZZ

onde M; é o momento fletor no engaste, y é a distancia vertical do ponto analisado até a linha
neutra, e I, € 0 momento de inércia em torno do eixo z. Como a sec¢do da viga possui um
reforco com diferente material, irdo se desenvolver tensdes diferentes em cada um dos
materiais presentes. Sendo importante considerar que y assumira um valor de acordo ao ponto
da secdo onde se deseja encontrar a tensao.

Oy (5.1)

Primeiramente, o momento de inércia foi calculado levando em conta as contribuicbes
de cada um dos materiais presentes na secao. Para isso, usou-se o método das secdes
transformadas [Popov, 1968]. Neste método, busca-se descrever a se¢cdo com um sé material,
mas com uma sec¢ao equivalente ao caso original de dois materiais. No método das secbes
transformadas adota-se um unico material para a se¢do e modificam-se as partes que forem
construidas de outro material. A modificacdo se faz em proporcao a rigidez de cada material,
alterando a dimenséo paralela ao eixo neutro da flexdo considerada. Assim, se uma regido da
secdo da viga construida em fibra de carbono é transformada a madeira, a dimensédo deve
aumentar consideravelmente. Uma alternativa, ndo utilizada aqui, seria utilizar o método da
rigidez equivalente. Com o método das se¢des transformadas, obtém-se o momento de inércia
somando a contribuicdo da regido mantida e da modificada. Para calcular a tenséo através da
equagdo 5.1, deve-se escolher a posicdo a partir da linha neutra desejada e sempre levar em
conta em qual material estd se trabalhando. Se a tensdo encontrada for sobre as fibras de
carbono, a tensdo encontrada devera ser multiplicada pela razéo de rigidez dos materiais, ja
gue as tensdes serdo bem maiores no material mais rigido. Assim, na fronteira de um material
com o outro, se observa um salto na distribuicdo de tens6es. O momento devido a sustentacéo
tende a fletir a viga para cima, gerando uma compressao acima da linha neutra e uma tracao
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abaixo. Na posterior verificacdo de falha, os sinais dos valores de tensdo devem ser usados
adequadamente segundo a posi¢éo do ponto de andlise, em relacdo a linha neutra.

No célculo das tensfes de flexdo causadas pela forca de arrasto, a secao modificada
servird somente para o calculo do momento de inércia equivalente. A tensdo sobre a madeira,
por sua vez, sera calculada através da equacao 5.1 j que nas superficies laterais s6 existe um
ponto de interesse que é madeira. Esperam-se valores bem menores nesta flexdo e por isso
nao foi necessario adicionar reforcos nestas superficies também.

No célculo das tensdes de cisalhamento devido as cargas de sustentacéo e arrasto foi
utilizado o método da rigidez equivalente para levar em conta a influéncia dos reforcos de fibra
de carbono. Segundo Raymer, 1992, as tensfes de cisalhamento sao absorvidas pelas almas
das vigas, sendo desprezivel o cisalhamento encontrado nas mesas. De fato, fazendo-se a
aproximagao apresentada por Popov, 1968, de calcular a tensé@o de cisalhamento como sendo
0 cortante sobre a &rea da alma, foi obtido um resultado muito similar ao real. De qualquer
forma, preferiu-se utilizar a formula geral do cisalhamento através da rigidez equivalente.

Vv
TT B> ¢

onde T é a tensao cisalhante no plano YZ, V é o esfor¢o cortante, Q é o momento estético, o
produto El é a rigidez equivalente e t € a espessura da parede.

(5.2)

Finalmente, para calcular as tensbes de cisalhamento devido a tor¢do no perfil, se
assume uma viga com sec¢ao de paredes finas. Nesta teoria se assume que a distribuicdo da
tenséo de cisalhamento através da espessura da parede tem um fluxo constante. Desta forma
pode se aplicar a seguinte equacao que facilita consideravelmente o procedimento de calculo:

T

- (5.3)
2.Am.t

70

Onde Te € a tensao de cisalhamento, T € o0 momento torgcor e Am é a &rea dentro do perimetro
localizado na metade da espessura da parede.

A partir da equacgdo original do critério de Hoffman, se realizaram algumas
simplificacdes que cabem ao caso tratado, como por exemplo assumir que n&o existiria outra
tensdo axial que ndo seja ao longo do eixo longitudinal da viga. Outra simplificacdo se
consegue assumindo isotropia no plano y-z (apesar das fibras possuirem diferentes
propriedades a 0° e 90° as propriedades sdo as mesmas ao longo do eixo z ou vy, ja que
qualquer um dos dois faz 90° com o eixo X.

Assim, a expressao a que se chega é a seguinte:

—0‘1? Xe+ Xt *rf‘z + leﬁ

— 4+ + (5.4)
Xe Xt U Xt Xe 52

Onde o, representa a tenséo axial na diregéo principal da viga, Xc e Xt as resisténcias a
compressao e tracdo, respectivamente, 112 € 113 representam as tensdes de cisalhamento no
plano da secdo da viga, e S a resisténcia ao cisalhamento.
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6. RESULTADOS

Com as equacbes apresentadas na secao 5, foi possivel determinar todos os valores de
tensdo nos pontos da se¢do analisada através de sua superposi¢cdo. Apos a determinacéo do
estado de tensdes nos pontos analisados na sec¢ao da viga, aplicou-se o critério de Hoffman
em cada um deles. A tabela 6.1 mostra os resultados para os 5 pontos em estudo.

Tabela 6.1 — Resultados da Analise

Ponto Material Tensor (MPa) Valor de Situacao
Hoffman
1 Madeira 1,78 0 2, 201 1,2152 Falha
0 0 0
220 0 0
2 Carbono 78.83 0 0,53 -0,0096 N&o Falha
0 0 0
0,53 0 0
3 Madeira 0,56 4,86 0 6,5744 Falha
48 0 O
0 0 O
) Madeira [—1,78 0 2,12 1,1590 Falha
0 0 0
212 0 0
5 Carbono {—78,83 0 0:5-_'| 0,0166 N&o Falha
0 0 0
053 0 0 |

As tenses axiais devidas a flexdo, que eram de maior preocupacao por parte do grupo
de projeto, foram bem absorvidas pela fibra de carbono, chegando inclusive a estar
superdimensionado o projeto neste quesito. Porém, foram as tensdes cisalhantes provenientes
da sustentagdo da aeronave, junto com aquelas causadas pelo momento torgor, que levaram a
pior falha. As tensdes encontradas principalmente no ponto 3, sobre a madeira, foram as mais
criticas, ja que as duas resultaram agindo na mesma direcdo, originando uma tensédo de
cisalhamento bastante superior a resisténcia da madeira.

Observou-se que variando a espessura da parede da viga, os valores das tensfes
cisalhantes que causaram a falha se reduzem consideravelmente. Foi desta forma que se
concluiu qual seria a solugéo para o projeto da equipe. Se sugeriu um aumento na espessura
de parede a fim de possibilitar o bom desempenho da estrutura. Conforme mostrado no
apéndice em mais detalhe, primeiro se aumentou a espessura de 2,3mm para 4, e se observou
que a estrutura ainda falharia, embora por bastante menos do que na primeira opc¢éo. Isto
sugeriu a idéia de que variagfes na mesma ordem de grandeza na espessura, podiam levar ao
resultado esperado. No final, conseguiu-se um estado favoravel para uma espessura de 4,7
mm, que se recomendou a equipe de projeto. O peso adicional pela adicdo de madeira balsa é
minimo e ndo apresenta influéncia no resultado da analise.

Ainda, como resultado da verificagcdo se sugere modificar a extensdo da aplicacdo de
fibora de carbono como reforco na viga ao longo da asa. Nos pontos da faixa de reforco
estudados, constata-se um superdimensionamento em relacdo as tensdes. A fibra de carbono
possui um peso especifico maior que a madeira balsa e portanto, a pesar do aumento da
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espessura da parede da viga, estaria se reduzindo o peso. Assim, aplicando a equacdo de
momento 5.1 e isolando para obter o momento em funcdo da tensdo, descobre-se que o
méaximo momento que a madeira consegue resistir sem os refor¢cos de carbono é de 132,69
N.m. Assim, utilizando a distribuicdo de momento apresentada anteriormente nas curvas,
encontra-se uma posicdo onde é possivel indicar interromper o reforco devido apenas ao
esforco de flexdo e deixar somente a madeira. Esta posicdo € a 330 mm do engaste da asa.
Porém, a andlise completa da se¢céo neste ponto é necessaria.

6. CONCLUSOES

A partir da configuracdo de asa escolhida pela equipe de projeto foi realizada a anélise
estrutural obtendo resultados que permitiram verificar e melhorar o projeto inicial da aeronave.
Através deste estudo, foi possivel uma boa familiarizacdo com o conceito de materiais
compdésitos, assim como com 0s métodos apropriados para sua andlise. Os resultados
mostraram que, na configuracdo estudada, os esfor¢os internos de cisalhamento séo tédo
importantes quanto os esforgos axiais. Estes geralmente sdo desconsiderados, porém, neste
estudo, foram decisivos para verificar a funcionalidade estrutural da asa. Conclui-se assim que
a atencdo nao deve ser voltada somente para a tensdo axial de flexdo. Inclusive, os reforcos de
material composito sdo necessarios somente proximo ao engaste da viga. Por fim, neste
trabalho cumpriu-se o objetivo de determinar se a estrutura cumpre sua funcionalidade
mecanica, e ainda se gerou resultados importantes para auxiliar a equipe de AeroDesign no
desenvolvimento do seu novo projeto.
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Alguns detalhes da geometria e secdo da viga, assim como da analise realizada, podem
ser encontrados a continuacgéao.

Eixo Central da aeronave

Engaste

Engaste

Figura Al.1 — Vista completa da longarina da asa.

Figura Al.2 — Detalhe na extremidade da longarina

As dimensbes originais da secao eram: 34,6 milimetros de base e 49,6
milimetros de altura. Com espessura de 2,3 milimetros de madeira, e nos flanges
superiores, mais 2 milimetros de fibra de carbono.
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Conforme eixos apresentados na figura Al.2, O momento de inércia em relacdo
ao eixo z é de 3,89X10° m*, e em relacéo ao eixo y, 6,3481X107 m*.

Nas imagens acima é possivel constatar a extensdo do material compdsito ao
longo de toda a envergadura da asa. Conforme mostrado anteriormente nos resultados
da andlise, todos os pontos verificados sobre este material, mostraram um
superdimensionamento da estrutura. Foi isso que se motivou a reducdo da area
reforgcada por fibra de carbono. Para determinar o ponto a partir do qual poderia se
retirar o refor¢o, se integrou o esfor¢co cortante ao longo da viga até uma posi¢éo onde o
momento resultante ainda ndo oferecesse risco para a madeira (ainda ndo tao proximo
ao engaste). Assim se realizou o processo algumas vezes para chegar a uma posicao
bem proxima a limite.

Nos resultados apresentados na tabela Al.l, verifica-se que de fato sdo as
tens@es cisalhantes devidas a torcdo e sustentacdo da asa que causam a falha. Estas
dominam o comportamento da estrutura e por isso o foco para solucionar o problema foi
nelas. O resto dos termos dentro da equagéo de Hoffman eram muito menores.

Para encontrar esta espessura apresentada anteriormente, se realizaram 4
iteracdes de calculo, observando o parametro de resisténcia ao cisalhamento na
madeira, que é igual a 2MPa.

Tabela Al.1 — Determinacéo da espessura modificada.

Iteracéo Espessura Ty de Te de torgao Soma (MPa) Situacéao
sustentacao (MPa)
(MPa)
1 2,3 2,70 2,16 4,86 Falha
2 4 1,28 1,14 2,42 Falha
3 4,6 1,09 0,96 2,05 Falha
4 4,7 1,06 0,91 1,97 Nao Falha




