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Resumo

As aeronaves ultraleves vém se popularizando ao longo das tltimas décadas. Nota-se
um numero crescente de profissionais e entusiastas que buscam formas de construir seu
proprio avidao, consolidando cada dia mais o mercado das aeronaves homebuilt (fabrica-
¢ao caseira). Todavia, no Brasil, as normas existentes se limitam a registrar esse tipo
de aeronaves a aplicabilidade dessa nomenclatura e as regras de operacao, nao havendo
normas proprias que regulamentem o projeto em si de todas as subpartes. Dentro desse
contexto, este trabalho tem como objetivo estabelecer um procedimento para determi-
nar os esforcos atuantes na fuselagem de uma aeronave ultraleve com base na limitagao
de peso imposta pela norma brasileira e nos requisitos técnicos de projeto de normas
internacionais, para um caso especifico do envelope de voo, que é o de maximo fator de
carga. Para confeccao do design preliminar da fuselagem foram utilizados como proto-
tipos alguns avioes comerciais e particulares da categoria ultraleve. Apds reunidas as
configuragoes basicas do veiculo, foi possivel calcular as cargas que atuam em sua es-
trutura em duas situagdes de voo. A primeira ocorre durante o maior fator de carga
e a segunda na mesma condi¢do da primeira porém acrescentando-se uma deflexdo no
profundor, iniciando um movimento de arfagem. Foi utilizado o principio de D’Alembert
e a analise estrutural de esfor¢os internos para construgao problema analitico. Com o
diagrama de esforcos desenvolvido, tem-se a posicdo onde o valor maximo é atingido,
tornando possivel determinar o foco de analise estrutural e refletir sobre a necessidade
de um maior refor¢co naquela area ou qual a melhor escolha para o material da estru-
tura. Em relagdo a solu¢do numérica, foi utilizado o Ansys e as mesmas condi¢oes de
contorno da resolugdo analitica. Como resultado, foi tracado o diagrama de momento
fletor, forca cisalhante e tensao na fuselagem, analisando a integridade da aeronave no
que diz respeito ao fator de seguranca. A partir dos diagramas de esforgos e da analise
numérica foi possivel concluir quais os locais que sofrem maiores solicitacoes durante a

operacao da aeronave sob o fator de carga em questao.

Palavras-chave: aeronave ultraleve, analise de esforcos, normas, fuselagem.



Abstract

Ultralight airplanes have become popular over time in some way that there are even
professionals and enthusiasts who choose their own aircraft, which are the homebuilt
aircraft. However, in Brazil, there are not own technical standards that regulate the
design of all the subparts of this type of airplane, restricting itself to the ultralight
aircraft registry, it’s nomenclature applicability and the operating rules. This paper
aims to solve part of this issue, determining the acting internal loads on the fuselage of
an ultralight airplane based on the weight limitation imposed by brazilian standards and
on the technical design requirements of international standards for an specific case of
flight envelope, which is the maximum load factor case. To make the preliminary fuselage
design were used as prototypes some commercial and private aircraft of the ultralight
category. After gathering the vehicle basic configuration, it was possible to calculate the
loads acting on its structure in two flight cases. The first one occurs during the highest
load factor, while the second happens in the same context but adding to the system an
elevator deflection, starting a pitching manoeuvre. It were used the D’Alembert principle
and structural analysis of internal load to analyze and solve the analitical problem.
With the developed loads diagram, the position where occurs the higher load and it’s
value were founded, making it possible to determine the structural analysis focus and
to consider about the need for further reinforcement in that area or what is the best
material. Regarding the numerial solution, it was used the software Ansys and the same
boundary condition applied on the analitical solution. As a result, it was observed how
the distribution of bending moment, shear force and direct stress in the fuselage is
presented, allowing the integrity analysis of the aircraft in what refers to system safety
factor. From the stress diagrams and the numerical analysis it was possible to conclude
which locations suffer the greatest stresses during the operation of the aircraft under the

load factor in question.

Key-words: ultralight airplane, load analysis, standards, fuselage.
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1 Introducao

1.1 Apresentacao do trabalho

O sonho de voar sempre esteve presente na historia da humanidade. A histéria
de Icaro, advinda da mitologia grega, ¢ um belo exemplo: Para fugir do labirinto, Dédalo
e seu filho fcaro fizeram uso de um artefato feito de penas de passaros coladas com cera

de abelha que permitiu a eles voar para longe de sua prisao (RICON, 2016).

Os avides ultraleves tém o inicio de sua historia datado em 1908 por Santos
Dumont com o “Demoiselle”. Esta categoria de aeronaves é caracterizada por ser muito

leve e utilizada em esportes ou lazer.

O aviao é composto de cinco partes fundamentais: a fuselagem, empenagem,
grupo moto-propulsor, trem de pouso e as asas (CEAB, 2021). A fuselagem, ou estrutura,
representa a camada de protecao exterior, abriga a tripulagao, passageiros ou cargas e
é onde se fixam as asas, as superficies de cauda e onde sdo montados os motores de
algumas aeronaves (ANAC, 2021).

A estrutura de uma aeronave pode ser classificada em 3 grupos: tubular, mono-
coque e semimonocoque. A primeira é constituida por tubos de acgo fixados em forma
de trelica e é geralmente utilizada em aeronaves monomotoras de pequeno porte. J&
a estrutura monocoque possui algumas cavernas e revestimentos e a ultima possui os
mesmos elementos da anterior com adi¢ao de longarinas, que sao estruturas mais ‘finas’
posicionadas ao longo da fuselagem (GUDMUNDSSON, 2013).

Grande parte dos veiculos ultraleves sao compostos geralmente de uma estrutura
(ou fuselagem) tubular que pode ser analisada de modo semelhante as trelicas. Para
efetuar essa analise, no entanto, é necessario fazer um levantamento das cargas as quais
o aviao estard sujeito durante toda sua operagao, ou seja, em solo, decolagem, manobras
e pouso. As cargas que ocorrem durante o voo sao definidas pelo envelope de voo da
aeronave, que ¢ um diagrama que apresenta a velocidade que o aviao pode operar em
funcao da carga que ele pode suportar naquele determinado ponto. As cargas méaximas
e minimas, para a categoria ultraleve, sao regidas especificamente pelas normas norte-
americanas ASTM F2245-18 e europeia CS-VLA.

No Brasil, as aeronaves sao regulamentadas pela ANAC (Agéncia Nacional de
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Aviagao Civil) que, em relagao aos ultraleves, nao exige certificacao, apenas cadastro
no sistema, tampouco oferece requisitos técnicos de projeto a serem seguidos durante o
design e fabricagao do veiculo. No entanto, a ANAC estabelece algumas limitagoes aos
avioes desta categoria que devem ser seguidas em operacao em solo brasileiro, como o
limite de peso em no maximo 200 kg quando vazio e motorizado e velocidade maxima
de 51,4 m/s. J4 na Europa e nos Estados Unidos tem-se, respectivamente, a EASA,
Agéncia Europeia de Seguranga da Aviagao (European Awviation Safety Agency), e a
ASTM, Sociedade Americana de Testes e Materiais (American Society for Testing and
Materials), que regulamentam esse e outros tipos de avides e dispdoem de requisitos e

certificagOes técnicas necessarias para o projeto e construcao.

Tendo os requisitos priméarios fornecidos pela norma brasileira e um maior fun-
damento técnico obtido das normas internacionais, o projeto de uma aeronave, aqui
especificamente uma aeronave ultraleve, deve respeitar em primeiro plano a seguranga
de sua tripulacao. Dessa forma, antes de realizada a andlise estrutural apds dispostas
todas as cargas ao longo da fuselagem, é necessario alocar adequadamente o piloto,

também de acordo com as normas.

Dentro do contexto apresentado, este trabalho discorrera entao acerca do projeto
e analise da fuselagem trelicada de uma aeronave ultraleve, com base em aeronaves ja
operantes e obedecendo as limitagoes impostas pela ANAC e alguns critérios técnicos de
projeto da EASA e ASTM. Ao decorrer do trabalho serao discutidos conceitos importan-
tes para o entendimento e solugao da problematica proposta, incluindo observacoes de
relevancia sobre o design de uma fuselagem, como fatores que influenciam em sua anélise
e desempenho. Para tanto, realiza-se a construcao do desenho da fuselagem com base
em aeronaves ja existentes e no dimensionamento preliminar da estrutura prezando pelo
bem-estar do piloto e a defini¢do das condi¢oes de contorno. Como resultado espera-se a
analise dos esforcos ao qual esta estrutura estara sujeita tanto na forma analitica quanto
numericamente. Também, o estudo foi dividido em dois casos, cujo primeiro diz respeito
a condicao inicial de voo com um dado fator de carga. Ja na segunda condigao simula-se
uma deflexdo no profundor, dando inicio a uma manobra de arfagem. A metodologia do

trabalho foi feita seguindo as literaturas existentes que abrangem esse contetudo.

1.1.1 Problematica

Com a facilitacao do acesso as aeronaves pelo ptblico em geral, seja por esporte

ou lazer, os avides ultraleves criaram seu espaco no mercado. No entanto, o Brasil,
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através da ANAC, nao oferece ao usuario uma normatizagdo técnica propria que regu-
lamente o projeto e fabricacao desse tipo de veiculo. Visto que a fuselagem ¢ uma das
partes essenciais no aviao, ela deve promover seguranca durante toda operagao. Dado
que existem poucas literaturas que discorrem sobre a tematica de analise de cargas na
fuselagem trelicada de uma aeronave ultraleve, este trabalho visa analisar analitica e

numericamente essa estrutura sob a otica de normas que regulamentem seu projeto.

1.1.2 Motivacao

O presente estudo teve como principal motivacao o interesse de um cliente em
potencial que planeja construir sua propria aeronave ultraleve tendo um projeto seguro
apoiado em normas técnicas. Assim, o projeto visa favorecer entusiastas de avides ultra-
leves e homebuilt (aeronave de fabrica¢ao caseira) durante o projeto da estrutura desse
tipo de veiculo. Dessa forma se torna possivel que mais pessoas tenham alcance a uma
andlise preliminar da fuselagem e onde ocorrem os maiores esfor¢os nela, garantindo

assim a seguridade do projeto e posteriormente da operacao.

1.2 Objetivos

1.2.1 Objetivo geral

O objetivo geral do trabalho é determinar os esfor¢os atuantes na fuselagem treli-
cada de uma aeronave ultraleve com base na norma nacional e em normas internacionais.
Neste trabalho, para os fins demonstrativos, além da analise estrutural de uma fuselagem
trelicada foi determinada a distribuicao das cargas cortantes e momentos fletores para
uma fuselagem do tipo semi-monocoque. O nivel de detalhamento da andlise estrutural

corresponde a fase preliminar do design de uma aeronave ultraleve.

1.2.2  Objetivos especificos

» Realizar uma revisao sucinta de normas nacionais e internacionais que regulamen-
tam avides ultraleves, de forma a formular os dados iniciais como fatores de carga,

de seguranca e limites de operacao;

o Destacar os pontos principais da analise de estruturas trelicadas, tornando possivel

a analise estrutural e a definicao de consideracoes adotadas para esta teoria;
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o Projetar um modelo geométrico simplificado da estrutura da fuselagem trelicada
com base em aeronaves ja existentes e prezando pela seguranca do piloto, criando
um objeto de estudo preliminar que auxiliarda no dimensionamento dos calculos

estruturais do aviao;

o Determinar as condi¢oes de contorno para a fuselagem considerando um caso es-

pecifico do envelope de voo;

o Calcular a distribuicdo de cargas cortantes e momentos fletores para o caso de

analise adotado;

o Analisar numericamente a distribuicao de cargas na fuselagem e determinar as
secOes mais solicitadas apos a analise de esforcos nos diagramas e na solucao com-

putacional.

1.3 Organizacdo do trabalho

Este trabalho foi dividido de modo a facilitar a compreensao das ideias aqui

discutidas de maneira fluida. O estudo foi repartido em 8 capitulos, cujo:

o Capitulo 1 contém uma sucinta e objetiva introducao e apresentacao do trabalho,

discorrendo também sobre os objetivos do estudo e qual a metodologia apresentada;

o Capitulo 2 possui uma apresentacao sobre a categoria de aeronaves ultraleves,
algumas caracteristicas particulares a este tipo de aviao e as normas nacional e

internacionais que a regulamentam;

o Capitulo 3 abrange a explicagdo sobre estruturas trelicadas, bem como a anélise
estrutural de esforgos através do Principio de D’Alembert, método dos nds e a
verificacdo da existéncia de flambagem de colunas. Também, neste capitulo se
encontra uma breve introducao sobre o método dos elementos finitos e como ele é

aplicado a andlise de treligas;

« Capitulo 4 é composto pela discussao acerca da configuragdo de um aviao, as cargas

que estao presentes em sua operacao e suas origens;

« Capitulo 5 apresenta o modelo geométrico utilizado seguido pelo estudo ergond-

mico preliminar da cabine da fuselagem. Posteriormente, o centro de gravidade da
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aeronave foi calculado adotando-se algumas configuracoes de aeronaves ja existen-

tes e, depois, as condi¢oes de contorno que regem a analise foram definidas;

o Capitulo 6 discorre sobre a andlise numérica utilizando o software Ansys, deta-
lhando a preparagao do modelo geométrico da malha e as condig¢oes de contorno

do processo;

o Capitulo 7 possui os resultados do estudo, dividindo-se entre o célculo do centro
de gravidade da aeronave e das reagoes que a asa transfere para a fuselagem, a
distribuicao de cargas considerando dois casos de voo e os esforgos cisalhantes e
de momento fletor vindos dessa distribuicao e, por fim, os resultados da analise

computacional com o adendo da analise de flambagem nos membros trelicados;

o Capitulo 8 enfim apresenta as conclusoes que podem ser realizadas ao final do
estudo e das andlises efetuadas, além de algumas consideragoes finais acerca de

todo o processo do estudo.

1.4 Metodologia

Neste trabalho pretende-se efetuar o calculo de esforgos internos da estrutura de
uma fuselagem trelicada por meio de duas abordagens. Na primeira abordagem, utiliza-
se a aproximacao de que a fuselagem pode ser considerada uma viga apoiada em seu
centro de gravidade, utilizando este artificio é possivel correlacionar a andlise de uma
fuselagem monocoque a trelicada. Ja na segunda abordagem, considera-se que todos
os elementos da estrutura trelicada aguentam apenas cargas de tracdo e compressao,

segundo a teoria das treligas classicas.

Os primeiros dois objetivos especificos citados na secao anterior sao alcangados
por meio de levantamento e revisao de literatura que abrangem as normas que regula-

mentam aeronaves ultraleves e a analise estrutural de trelicas, respectivamente.

O terceiro objetivo deve ser feito por meio de engenharia reversa, ou seja, os
avioes ja existentes Legal Eagle, principalmente, Affordaplane e Skyranger Nynja foram
utilizados como base para a construcao do modelo geométrico simplificado e as normas
competentes ao posicionamento do piloto na cabine embasaram esta tarefa. Além disso,
foram definidas as configuragoes de asa, trem de pouso, empenagem e arranjo do motor a
serem utilizadas. Assim, utilizando as dimensoes das aeronaves base e adaptando-as para

as configuracoes aqui escolhidas foi possivel construir o desenho estrutural preliminar.
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O quarto objetivo foi desenvolvido através da analise das normas, definindo quais
os fatores de carga presentes durante a operacao do aviao. Depois, literaturas que disser-
tam sobre o envelope de voo de uma aeronave foram revisadas de modo que se compreen-
desse todos as situacoes de operagao e quais as cargas que nelas atuam. Apds selecionado
0 caso em que o aviao se recupera de uma manobra, no envelope de voo, o Principio de
D’Alembert foi trazido para permitir que o calculo de uma situagao dindmica, que é a

aeronave em voo, pudesse ser calculada como um problema de equilibrio estatico.

O quinto objetivo foi realizado utilizando-se a consideracao de que uma viga
representa o aviao, segundo as literaturas base. Desta maneira, as regras aplicaveis ao
calculo de esforgos cortantes e momentos fletores puderam ser aplicadas utilizando-se a

teoria da andlise estrutural de esforgos internos.

Por fim, o tltimo objetivo foi posto em pratica a partir da utilizagao do soft-
ware Ansys e a teoria existente nas literaturas sobre simula¢ao numérica de elementos
linhas e trelicas. Deste modo, as condi¢oes de contorno puderam ser aplicadas ao modelo

geométrico modelado por elementos de linhas.
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2 Avioes ultraleves

Uma aeronave ultraleve pode ser descrita como uma aeronave experimental muito
leve, com massa maxima de decolagem igual ou inferior a 750 kg, e tripulada utilizada
principalmente por desporto (esporte) e recreio, onde sua operagao deve se dar apenas
durante o horario diurno, em condi¢oes visuais. Definindo-se condi¢bes visuais como
requisitos meteorolégicos expressos em termos de visibilidade, distancia de nuvens e teto
iguais ou superiores que os minimos especificados para o voo visual, sendo estes: teto
minimo de 450 metros e visibilidade igual ou superior a 5 quilometros. O teto maximo
de operacao de um ultraleve, no Brasil, é de 3000 metros (ANAC, 2020).

Além disso, os ultraleves tém capacidade para 2 ocupantes no maximo, opera com
monomotor, com motor convencional (a explosao) e propulsado por uma tnica hélice
(ANAC, 2020) ou nao motorizado (FILHO, 2005). Caso seja motorizado, seu peso vazio
maximo é 200 kg e 80 kg caso nao motorizado, ambas as situagoes nao podendo exceder
a velocidade de 185,2 km/h (ANAC, 2018). Alguns exemplos de aeronaves ultraleves

podem ser vistos na Fig. 1.

A estrutura de um aviao, também chamada de fuselagem, é onde sao fixadas as
demais partes da aeronave (asas, trem de pouso, empenagem e etc.), alocam a cabine do

piloto, de passageiros e de carga. E, para avidoes monomotores, o sistema de propulsao é

fixado nela (JASSEN, 2020).

A fuselagem pode ser classificada em 3 grupos: tubular, monocoque e semi-
monocoque. A estrutura tubular é constituida por tubos de ago fixados em forma de
trelica e opcionalmente revestido por tela. Esse tipo de estrutura ¢ geralmente utilizado
em aeronaves monomotoras de pequeno porte e todos os esforcos sao absorvidos pelos

tubos. A Fig. 1 apresenta 3 aeronaves com fuselagem tubular.

Na estrutura monocoque (Fig. 2a) os esforgos sdo absorvidos principalmente pelo
revestimento externo e necessita de algumas cavernas para manter sua forma aerodi-
namica. Essas cavernas, estruturalmente falando, nao resistem aos esforcos, a nao ser
quando reforcadas, mas sdo importantes para evitar deformagoes excessivas no revesti-

mento e para acomodar alguns componentes, como trem de pouso e motor (JASSEN,

2020).

Ja a estrutura semi-monocoque (Fig. 2b) é a mais frequente nos avides contem-
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(a) Legal Eagle
Fonte: (MILHOLLAND, 2016)

08/06/2004

(b) Skyranger Nynja 2 (c) Afford-a-plane
Fonte: (Flylight, 2021) Fonte: (EDWARDS, 2010)

Figura 1 — Exemplos de avioes ultraleves

poraneos. E formada por longarinas, cavernas e revestimento, todos capazes de suportar
os esforgos sofridos pela aeronave. A principal diferenca entre esse tipo de fuselagem e a
monocoque ¢ a presenc¢a das longarinas, que sdo estruturas mais delgadas posicionadas
horizontalmente ao longo da fuselagem. Um ponto positivo desse tipo de construgao esta
no fato de que a falha de um elemento individual ndo implica no colapso da estrutura

inteira, proporcionando uma estrutura mais tolerante a danos.
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CAVERNA
REVESTIMENTO

LONGARINAS
OU REFORCADORES

(a) Estrutura monocoque (b) Estrutura semi-monocoque

Figura 2 — Representagao ilustrativa de estruturas monocoque e semi-monocoque

Fonte: (JASSEN, 2020)

Neste projeto, a aeronave a ser projetada apresenta fuselagem tubular. Dito isto,
¢é necessaria uma maior abordagem e aprofundamento sobre trelica e como trabalhar

com ela.

2.1 Certificacoes

Para que a utilizacao de aeronaves seja regulamentada e controlada pelo Estado
existem as chamadas certificacoes, que significam “assercao da realidade ou verificacao de
um fato” segundo o dicionario. No que tange as aeronaves ultraleves, no Brasil, a ANAC
(Agéncia Nacional de Avido Civil) ndo exige requisitos técnicos a serem atendidos. O
veiculo precisa apenas operar segundo as regras do RBAC (Regulamentos Brasileiros da
Aviagao Civil) 103 (ANAC, 2018).

O RBAC 103 regulamenta a operacao aerodesportiva em aeronaves sem certifi-
cado de aeronavegabilidade, que é o caso das aeronaves ultraleves em territério brasileiro.
Certificado de aeronavegabilidade consiste, de maneira sucinta, a um certificado emitido
pela ANAC para aeronaves novas que foram fabricadas no Brasil de acordo com um certi-
ficado de organizacao de producao ou somente com um certificado de tipo, apos vistoriar
e se certificar que a aeronave esta conforme com o projeto de tipo e apresenta condigoes
de operagao segura e tem como objetivo permitir o voo da aeronave entre a data em
que foi realizada sua vistoria inicial e a data de entrega ao seu primeiro comprador ou

operador. Na RBAC 103, veiculos ultraleves consistem em aeronaves que:

o tém proposito exclusivo de desporto e recreacao;

e nao sejam detentoras de um certificado de aeronavegabilidade emitido segundo o

RBAC n° 21;
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e possuem peso vazio de no maximo 80kg se nao motorizados ou 200kg se motoriza-

dos; e
e possuem:

1. velocidade maxima em voo nivelado com poténcia maxima continua menor
ou igual a 51,4 m/s calibrado, sob condi¢oes atmosféricas padrao ao nivel do

mar; ou

2. no caso de planador ou motoplanador, velocidade nunca exceder 51,4 m/s

calibrado.

Além disso, o RBAC 103 limita o uso da aeronave ultraleve a condigao visual em

periodo diurno, o que coincide com as certificacdes que serao vistas posteriormente.

Como pode ser percebido, o RBAC 103 nao estabelece regras técnicas ao projeto
e construgdo do veiculo ultraleve. Porém, de acordo com Gudmundsson (2013), mesmo
que uma aeronave nao necessite ser certificada, o responsavel pelo projeto deve, por obri-
gacao moral, garantir que a aeronave tenha uma operagao mais segura possivel. Sendo
assim, se faz necessaria a busca de regulamentagoes que fornecam o embasamento neces-
sario e, da mesma forma, seguranga ao design da aeronave. Para cumprir essa fungao, a
certificagdo europeia CS-VLA (Especificagoes de Certificagdo para Avides Muito Leves -
Certification Specifications for Very Light Airplanes) e americana ASTM F2245-18 (Es-
pecificacao Padrao para Projeto e Desempenho de Avides Esportivos Leves - Standard
Specification for Design and Perfomance of a Light Sport Airplanes) foram trazidas e
alteradas de modo que obedecam aos requisitos propostos pela ANAC no RBAC 103.
Ambos os documentos abrangem a parte técnica do voo, estrutura, projeto e construcao,

motorizagao, equipamentos requeridos e limites de operacao da aeronave.

2.1.1 Certificacao europeia CS-VLA

A EASA (2009) criou a certificagio CS-VLA com o intuito de regulamentar
veiculos aéreos ultraleves com motor inico, com no maximo 2 ocupantes, peso maximo

de 750 kg e velocidade de estol no pouso de menos que 83 km /h.

Essa certificacao é valida para avides nao acrobaticos, onde esse tipo de operagoes

inclui:

e Nenhuma manobra que destoa de voos normais;
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 Estol, exceto estol abrupto (whip stall);

o Curvas acentuadas menores que 60°.

A titulo de informacao, estol abrupto (whip stall) é o estol durante uma subida,

onde o nariz da aeronave sobe demais e depois desde abruptamente.

Nessa certificacao, existe uma prova de conformidade com as normas que deve

ser obedecida, onde o veiculo deve obedecer todas as limitagoes mostradas no arquivo.

No que tange ao peso total maximo da aeronave, a CS-VLA estabelece que ele é

estimado como:

o (Cada ocupante tendo 86 kg, com todos os assentos ocupados, cheio de éleo, e com
combustivel suficiente para 1 hora de operagdo com motor em poténcia maxima

continua; ou

« Um ocupante, aeronave cheia de 6leo e com capacidade total de combustivel pre-

enchida.

O peso minimo total da aeronave ultraleve regida pelo regulamento europeu obe-
dece a se¢ao 29 do mesmo (CS-VLA 29), que pode ser visto com mais detalhes na Tabela

2, e diz que deve ser determinado pesando o aviao com:

o Lastro fizo (tradugao livre para fized ballast), que sdao pesos fixos utilizados para

manejar o centro de gravidade (CG) de uma aeronave;

o Combustivel inutilizavel ndo inferior a quantidade suficiente para alimentar o motor

em condicoes e manobras de voo adversas;

» Fluidos operacionais completos, incluindo: 6leo, fluido hidraulico e outros fluidos

necessarios para o funcionamento da aeronave.

E importante ressaltar que as consideragoes de performance dessa certificacao
devem ser feitas para ar parado e condigbes padrao de atmosfera (CNTP), ao nivel do

mar.

No que se relaciona com a estrutura da aeronave, que é o foco do presente tra-

balho, essa certificacao poe que:
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Tabela 1 — CNTP ao nivel do mar

Altitude, m \ Temperatura, Kelvin \ Pressao, atm \ Densidade, kg/m3
0 \ 288,16 \ 1 \ 1,225
Fonte: (ANDERSON, 2010)

e 0s requisitos de resisténcia sao especificados em termos de cargas limite, que sao
as maximas esperadas em servico, e as cargas finais, que sao as cargas limites mul-
tiplicadas pelo fator de seguranca, que, exceto quando previsto, deve ser utilizado
o fator 1,5. Sendo definido como fator de seguranga o fator requerido no projeto

de um sistema para obtencao de desempenho seguro do mesmo;

o se as deflexGes sob carga alterarem significativamente a distribuicao ou as cargas

internas, esta distribuicao deve ser levada em consideragao;

« a estrutura deve suportar as cargas limite dentro da zona elastica do material e,
caso sofra uma carga maior que a limite, as deformacoes nao devem interferir na

seguranca da operagao;

e a estrutura deve suportar cargas ultimas sem falhar por, no minimo, 3 segundos,

quando considerado carregamento estatico.

Ja que durante o voo a estrutura ¢ solicitada ao longo de todo ele, é preciso
considerar as cargas de voo e observar como elas agem e quais sdo suas reagdes na
aeronave. Sendo assim, fatores de carga de voo representam a razao entre o componente
de forga aerodindmica (agindo normal ao eixo longitudinal do avido) e o peso da aeronave,

sendo um fator positivo um indicativo de que a forca esta agindo para cima.

Para maior seguranca e integridade da zona de operacao existe o envelope de
voo, que representa o envelope de condigdes de carregamento de voo especificadas por
critérios de manobra e rajada. Nele, deve haver conformidade com os requisitos das
cargas de voo em cada altitude critica dentro do intervalo em que o aviao pode operar
e em cada combinacao praticavel de peso e carga dentro das limitagoes operacionais do

voo manual.

2.1.2 Certificacao americana ASTM F2245-18

A ASTM (2018) criou a certificagao ASTM F2245-18 (Especificacao Padrao para

Projeto e Desempenho de um Avidao Esportivo Leve) com o intuito de cobrir os requisitos
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de aeronavegabilidade para o projeto de aeronaves esportivas leves motorizadas de asa
fixa. Essa norma ¢ limitada ao voo VFR (Regras de Voo Visual - Visual flight rules), ou
seja, as operagoes de voo sao limitadas apenas para VMC (Condigoes Visuais Meteoro-
légicas - Visual Metereological Conditions) e os voos com a utilizacdo de instrumentos

de condigoes meteorolégicas sao proibidos.

Nessa certificagdo, o peso maximo vazio da aeronave é definido como o maior
peso vazio incluindo todos os equipamentos operacionais que estao instalados no aviao,
contando com o motor cheio de 6leo. J4 o menor peso 1til pode ser verificado na Tabela
2. A ASTM F2245-18 nao estabelece um peso minimo ou maximo da aeronave, esses

limites devem ser estabelecidos e registrados pelo fabricante do mesmo.

Os fatores de cargas de voo, que representam a razao entre o componente de
forga aerodindmica (agindo normal ao eixo longitudinal do aviao) e o peso da aeronave,
devem ser aplicados na analise de modo a verificar o comportamento da estrutura quando
sujeita as cargas de voo. Um fator de carga positivo aponta para cima, em relacdo ao
aviao.

Em relagao a construcao da aeronave, a integridade de qualquer nova ou incomum
caracteristica de projeto possuindo um importante consequéncia na seguranca deve ser
oficializado por testes e os materiais devem ser adequados e duraveis para o uso preten-
dido. A resisténcia deve ser escolhida de modo que nenhuma parte da estrutura esteja
sob tensao como resultado de variacoes no material ou concentradores de tensao, ou

ambos.

2.1.3 Quadro comparativo entre as certificacoes CS-VLA e ASTM F2245

Tendo em vista que o Brasil nao exige regulamentacao técnica para aeronaves
ultraleves, as normas ASTM F2245-18 e CS-VLA serao comparadas e delas serao reti-
rados os requisitos que melhor se encaixem nas normas brasileiras que definem veiculos

ultraleves.

Tabela 2 — Quadro comparativo entre as normas CS-VLA e ASTM F2245-18

Subparte/Normas | CS-VLA ASTM F2245-18
Geral
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Escopo

Certificagdo para aeronaves
ultraleves, limitado ao VFR
(Visual Flight Rules)

Certificagao para aeronaves
leves esportivas de asa fixa,
permitido apenas voo VMC,
o IMC é proibido (respecti-
vamente voo visual e instru-

mental)

Geral

Aeronaves com motor tinico,
com no maximo 2 assentos,
750 kg e velocidade de estol
no pouso de menos que 83
km/h

Nao delimita o ntmero de
motores, de assentos ou o
peso maximo. O peso ma-
ximo deve ser estabelecido
no projeto e o envelope de

voo também

Peso maximo

750 kg

A ser determinado

Acrobacias

Nao permite

A ser determinada

Cargas de voo

Fator de carga méa- 3,8 4
ximo
Fator de carga mi- -1,5 -2
nimo

Estrutura

Peso minimo da ae-

ronave

Soma do peso vazio (de-
terminado pela CS VLA
29), o peso do piloto (assu-
mido como 55 kg), combus-
tivel necessario para 30 min
de operacao com motor em
poténcia maxima continua
(condigoes a nivel do mar e

ar parado)

Deve ser igual ou maior a
soma de um peso de 84,5 kg
para cada ocupante mais o
peso de substancia consumi-
veis necessarias para 1 hora
de voo a velocidade maxima
com voo nivelado em potén-
cia maxima continua (con-
digoes a nivel do mar e ar

parado)
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Requisitos de resis-

téncia estrutural

Especificados em termos do
limite de carga (méaxima
carga a ser observada em
servico) e carga ultima
(carga limite multiplicada

pelos fatores de seguranga)

Especificados em termos do
limite de carga (méaxima
carga a ser observada em
servico) e carga ultima
(carga limite multiplicada

pelos fatores de seguranga)

A estrutura deve ser apta a
suportar cargas limite sem
deformacoes prejudiciais ou
permanentes e caso sofra
uma maior que a limite nao
deve comprometer a segu-

rancga da operagao

A estrutura deve ser apta a
suportar cargas limite sem
deformacoes prejudiciais ou

permanentes

A estrutura deve suportar
cargas ultimas sem falhar
por no minimo 3 segundos,
mas isso nao se aplica a car-

regamentos dinamicos

A estrutura deve suportar
cargas ultimas sem falhar
por no minimo 3 segundos,
mas isso nao se aplica a car-

regamentos dinamicos

Equilibrio de forgas

Se deflexoes sob carga alte-
rarem significativamente a
distribuicao ou as cargas
internas, esta distribuicao
deve ser levada em conside-

racao

A nao ser que seja pré-
estabelecido, cargas devem
ser distribuidas o mais pro-

ximo possivel da realidade

Fator de seguranca

A nao ser quando previsto,
deve-se utilizar um fator de

seguranca de 1,5

A nao ser quando previsto,
deve-se utilizar um fator de

seguranca de 1,5
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Torque

provido

pelo motor

O suporte do motor e a es-
trutura devem ser projeta-
dos para o efeito de torque
do motor correspondente a
poténcia de decolagem e hé-
lice agindo com 75% do li-
mite de carga de voo; varia
com o n? de cilindros do mo-
tor (existe um fator de es-

cala)

O suporte do motor e a es-
trutura devem ser projeta-
dos para o efeito de torque
do motor correspondente a
poténcia maxima continua
e hélice agindo com 75% e
100% do limite de carga de
voo; varia com o n° de ci-
lindros do motor (existe um

fator de escala)

Carga

motor

lateral

no

O suporte do motor e sua
estrutura devem suportar
um certo fator de limite de
carga na direcao lateral de
nao menos que 1,33 e a
carga lateral deve ser consi-
derada independentemente

das outras condi¢oes de voo

A montagem do motor e seu
suporte deve ser projetado
para um fator de carga li-
mite, na direcao lateral, de
nao menos que 1,5 e a carga
lateral deve ser considerada
independentemente das ou-

tras condigoes de voo

Design e construcgao
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Material e mao de

obra

A durabilidade e adequa-
¢ao dos materiais utilizados
para os componentes das ae-
ronaves deve:

o Ser estabelecido por

testes experimentais;

o Atender as especifica-
¢des que asseguram
que eles realmente

tém a resisténcia e

outras  propriedades

pressupostas nos

dados de design;

e Levar em conta os
efeitos das condigoes
ambientais, assim

como temperatura e

umidade  esperados

em Servigo;

Materiais devem ser ade-
quados e duraveis para o
uso pretendido. A resistén-
cia deve ser escolhida de
modo que nenhuma parte
da estrutura esteja sob ten-
sao como resultado de varia-
¢Oes no material ou concen-
tradores de tensdo, ou am-

bos

Protecao da estru-

tura

Deve ser protegida adequa-
damente contra deteriora-
¢ao ou perda de resisténcia
em servico devido a clima,
corrosao e abrasao e ter uma

boa ventilagao e drenagem

Deve ser provida protecao
contra o clima, corrosao e
desgaste. Assim como ade-
quada ventilacao e drena-
gem deve ser providenciada

como requisitado

Fonte: (EASA, 2009)(ASTM, 2018)
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3 Analise estrutural e trelicas

3.1 Trelicas

Treliga, em concordancia a Gomes (2016), é um sistema de barras rigidas delgadas

coplanares ligadas entre si por extremidades chamadas nés, formando um sistema estavel.

A composicao dessas estruturas é: um cordao superior, inferior, montantes e
diagonais. Que sao, respectivamente, os limites superiores e inferiores da trelica, membros

verticais e, como o préprio nome refere, membros diagonais.

Banzo ou corda
superior

Diagonais
— - F | F | e ™
: ™ |
Y I e T“ . w | e
rd r = " ‘
| — T PR |
F 4
Banzo ou corda Montante
inferior

Figura 3 — Elementos de uma trelica

Fonte: (PFEIL; PFEIL, 2009)

As cargas, de tracdo ou compressao, devem ser aplicadas nos nés das trelicas,
devendo estas serem sempre axiais. Caso outro tipo de carga tenha que ser aplicada
no entre nos, algum mecanismo de transmissao deve ser projetado para redirecionar
o carregamento. Um padrao adotado no estudo de trelicas diz respeito ao sentido das
tensoes. Diz-se que uma tensao que aponta para o no indica compressao e o contrario
indica tracao. Em estruturas trelicadas nao existe reacao de momento, restringindo a

preocupagao apenas a reagoes axiais (GOMES, 2016).

Admite-se que o peso dos elementos sao aplicados nos nés. Sendo assim, de acordo
com Gomes (2016), metade do peso de cada barra é aplicado a cada um de seus nés ao

qual a barra esta unida.
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3.1.1 Trelicas espaciais

Estruturas espaciais consistem em um sistema de sustentacdo de um corpo si-
tuado no espaco. Diferentemente de estruturas planares, ou bidimensionais, estruturas
espaciais possuem 3 dimensoes, logo, se situam no plano 3D ou tridimensional. A trelica
espacial é um caso especial de estrutura espacial formada por elementos de barra nao
coplanares, ligadas umas as outras por meio de nés. O comportamento estrutural desse

tipo de estrutura depende dos elementos que a compoe e o conjunto desses elementos é
denominado malha (SOUZA; GONCALVES, 2007).

De acordo com o professor Makowski (1981), as trelicas espaciais possuem algu-

mas vantagens quando comparadas as bidimensionais, dentre elas:

o Maior capacidade de responder a uma acao localizada devido sua capacidade de

distribuir amplamente esforcos entre seus elementos;
» Apresenta boa relacdo entre seu peso e o vao;
o Facil transporte, fabricacao e montagem;

o Apresenta grande repeticao de elementos e noés resultando em reducao de custos

para grandes vaos.

3.1.1.1 Andélise estrutural de trelicas espaciais

Trelicas espaciais tem uma analise estrutural diferenciada devido a tridimensio-
nalidade, a grande quantidade de elementos estruturais e o alto grau de hiperestaticidade
(SOUZA, 2002).

De acordo com a literatura, a maioria dos calculos de trelicas espaciais adota
uma andalise eldstica linear, onde nado sado consideradas deformagdes permanentes (no
regime plastico) e nem grandes deslocamentos (regime linear), adotando-se o modelo
de trelica ideal, ou seja, considerando nos articulagoes perfeitas e barras ideais, sem
imperfei¢oes iniciais e tensoes residuais vindas de algum tipo de conformagao mecanica

ou tratamentos térmicos (SOUZA; GONCALVES, 2007).

Estruturas espaciais de perfis de secao transversal tubular circular dispensam a
verificagdo de flambagem por torgdo ou por flexo-tor¢ao, porém, segundo Souza (2002)
os banzos estao sujeitos a momentos fletores, de torcao e cisalhamento para manter a

estabilidade do conjunto.
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3.1.1.2 Comportamento estrutural de trelicas espaciais

Segundo SCHMIDT (2000) e Souza (2002), a resposta global de uma trelica es-
pacial sera, geralmente, muito dependente das caracteristicas de resisténcia das barras
comprimidas. Isto ocorre porque a maioria das barras tem esbeltez elevada, que significa
que possui area da se¢ao bem menor que seu comprimento, apresentando um compor-
tamento instavel. A trelica também pode ser instavel devido imperfei¢des nos membros,

tensoes residuais, diferengas nos comprimentos das barras ou um conjunto desses fatores.

O comeco da falha pode se dar devido a qualquer um dos estados limite mostrados

por Souza (2002) e Marsh (2000):

Falha por falta de resisténcia a tracao;

Falha por falta de resisténcia a compressao;

Falha por falta de resisténcia da conexao;

« Instabilidade do né.

Seguindo o raciocinio ilustrado por Souza (2002), se ocorrer uma falha numa
barra, dependendo da posi¢do da mesma pode haver ruina ou redistribuicao de esforgos
entre as barras com maior resisténcia. No caso de barras diagonais, exceto as ligadas
a0s apoios, nao sdo usualmente criticas e muitas podem falhar antes mesmo da ruina
ocorrer. Danos em uma barra podem afetar tanto uma pequena porgao da estrutura,
como exemplificado anteriormente, quanto se propagar para outras partes da mesma.

Este mecanismo de falha é conhecido por colapso progressivo.

E recomendado por SCHMIDT (2000) e discutido por Souza (2002) o uso de acos
estruturais dicteis para a construcao de estruturas espaciais. Também, para medida de
ductilidade é adotado como parametro a razao entre a tensao tultima e a tensao de

escoamento do material. O desejavel é que este pardmetro seja no minimo 1,25.

3.2 Andlise estrutural de esforcos internos

Um corpo pode ser submetido a dois tipos de forgas externas, sendo elas as forgas
de superficie e as forcas de corpo. As de superficie sao causadas pelo contato direto de um
corpo com a superficie de outro. Essas forcas sao distribuidas pela area de contato entre

os corpos, podendo ser classificada em concentrada, caso a area de contato seja pequena,
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ou distribuida, quando a carga seja aplicada ao longo de uma area. A forga resultante
dessa distribuicao de carga é equivalente a area sob a curva da carga distribuida, e essa

resultante age no centro geométrico dessa drea (HIBBELER, 2012).

Jé as forcas de corpo sao desenvolvidas quando um corpo exerce uma forga sobre
outro sem contato fisico direto entre eles. Por exemplo, a gravidade, que age em todas
as particulas do corpo porém é representada como uma tnica forca concentrada agindo

sobre ele, chamada peso do corpo, atuando no centro de gravidade do mesmo.

Para que um corpo seja considerado em equilibrio, exige-se um equilibrio de for-
cas, de modo a impedir a translagdo ou movimento acelerado do corpo, e um equilibrio
de momento, para impedir que o corpo gire. Essas condi¢oes podem ser expressas ma-

tematicamente através da Eq. 3.1 a seguir:

S F=0
S M=0

onde Y F representa a soma de todas as forcas que agem sobre o corpo e > M a soma

(3.1)

dos momentos de todas as forcas em torno de qualquer ponto dentro ou fora do corpo.

A melhor maneira de levar em conta as forcas que atuam em um corpo é desenhar
o diagrama de corpo livre do corpo (DCL). Se o mesmo for desenhado de forma correta,
os efeitos de todas as forgas e momentos binarios aplicados poderao ser levados em conta

quando as equacoes de equilibrio forem escritas.

Para manter a integridade do corpo em anadlise, é necessario determinar a forca
e o momento resultantes que agem no interior do mesmo quando submetido a cargas
externas. Para obtengdo das cargas internas que agem sobre uma regiao especifica no
interior de um corpo, é necessario usar o método das se¢oes. Este método exige que seja
feita uma espécie de corte imaginario passando pela regiao onde as cargas internas devem
ser determinadas. Entdao, o DCL de uma das se¢oes obtidas é desenhado. A partir disso,
pode-se dizer que ha uma distribuicao de forca interna agindo sobre a area “exposta”
da secao. Essas forcas representam os efeitos do material que esta na parte anterior
do corpo agindo no material adjacente. No caso de uma viga, a secao considerada serd

perpendicular ao eixo longitudinal do elemento, chamada de secao transversal.

Apbs a secao ser isolada como DCL e as forcas que nela agem serem posicionadas,

os esforgos internos devem ser colocados respeitando suas dire¢oes positivas, que depende
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de em qual face eles estao agindo (MAU, 2012). A Fig. 4 mostra a convencao de sinais

para as forgas cortantes, axiais e momentos fletores.

-— T — T V i '/ M
hS -

Figura 4 — Diregbes positivas para os esforgos internos

Fonte: (MAU, 2012)

Supondo uma viga que esteja sofrendo o seguinte carregamento da Fig. 5, tem-se

as equagoes de equilibrio que regem os esforgos internos da se¢ao representada também
na Fig. 5, na Eq. 3.2.
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Figura 5 — Viga arbitraria sob carregamento

Fonte: (MAU, 2012)

S F,=0— -T+F+(T+dT)=0—dl = —F
SF,=0—V —P—qugdr—(V+dV)=0—dV = —P — qgqdz (3.2
S M, =0— M+ My— (M +dM) +Vdz =0 — dM = My + Vdz

A primeira equagao governa o equilibrio de todas as forcas que agem na direcao
axial. Dessa forma, o incremento de forca axial, ai representado por dT’, é igual as cargas

externas axiais aplicadas.

A segunda e terceira equacOes apresentam as seguintes relagoes diferenciais e de
integrais:
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av
o —qaist(x), V = /—qdistdm para cargas distribuidas (3.3a)
x
AV = —P para cargas concentradas (3.3b)
dM
=V, M= /Vdg; (3.4a)
AM = My para momentos concentrados (3.4b)

Nas Eqgs. 3.3b e 3.4b o operador d foi trocado pelo A devido ao fato de que ha
uma repentina mudanca numa se¢do quando ha uma carga ou momento concentrado no

mesmo.

Diferenciando a Eq. 3.4a uma vez em relagdo a x e eliminando V utilizando a

Eq. 3.3a chega-se em:

d>M
da?

— —aquists M == [ [ qusadwda (3.5)

A equacao anterior revela algumas propriedades importantes da variagao de ci-

salhamento e momento ao longo de uma viga:

1. O cisalhamento e momento mudam ao longo do comprimento de uma viga como
funcao de x. As fungoes de cisalhamento e momento fletor sdo chamadas de dia-
grama de cisalhamento e momento, respectivamente, quando desenhado um grafico

em X.

2. De acordo com a Eq. 3.3a, a inclinacao no diagrama de cisalhamento ¢é igual ao
valor negativo da intensidade da carga distribuida, e a integracao da funcao da

carga negativa d4 o diagrama de cisalhamento.

3. Percebe-se na Eq. 3.3b que onde uma carga concentrada atuar, o cortante (cisa-

lhamento) muda na mesma intensidade mas em sinal contréario ao da carga.

4. Na Eq. 3.4a a inclinagao no diagrama de momento ¢ igual ao valor do cisalhamento,

e a integracao da fun¢do do cisalhamento fornece o diagrama de momento.

5. Observa-se Eq. 3.4b que onde um momento concentrado atuar, o momento muda

na mesma intensidade mas em sinal contrario ao do momento.

6. E, por iltimo, com a Eq. 3.5 a fun¢ao do momento e a intensidade da carga sao

relacionadas através de duas diferenciagoes/integragoes.
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3.2.1 Equilibrio estatico de uma situacao dinamica

Para um corpo em situacao dindmica, como uma aeronave em voo, ser apto a
ser analisado utilizando-se a teoria vista previamente, este problema precisa, antes, ser

transformado em um caso de equilibrio estatico para que dessa forma se possa utilizar a
Eq. 3.1 (WRIGHT; COOPER, 2014).

Para efetuar essa abordagem faz-se uso do principio de D’Alembert, que permite
que um problema dinamico resolvido pelas leis de Newton possa ser convertido em um
problema estatico trocando os eixos de referéncia para um inercial e fixo no corpo que
estd sendo acelerado, assim acelerando com ele. O efeito da aceleragao é manipulado
introduzindo uma forga ficticia de inercia igual a massa vezes a aceleracao, que age em
sentido contrario ao vetor da aceleracao. Dessa forma, o problema dindmico é reduzido

& um estatico.

A Fig. 6 ilustra e compara as Leis de Newton e o principio de D’Alembert.

(a) (b)

.'/ ﬁ\ |'f _-.\
\_/ ; \IT_/’I

Figura 6 — Comparagao entre a) Lei de Newton e b) Principio de D’Alembert para uma
particula em movimento

Fonte: Adaptado de (WRIGHT; COOPER, 2014)
O principio de D’Alembert é regido pela equagao abaixo:

F — Fingrcia =0 (36)

-

onde Fj,ércia = ma. E preciso notar que isso resulta exatamente no mesmo resultado
encontrado através da segunda Lei de Newton e, por isso, esses principios nao devem ser

utilizados juntos em um problema, visto que resultariam em uma massa efetiva dobrada.

Enquanto que a Lei de Newton relaciona a forca que age sobre um corpo com a

aceleracao desenvolvida por ele, o principio de D’Alembert introduz uma forca ficticia
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de inércia no diagrama de corpo livre de modo que todo o sistema fique em equilibrio,

resultando num somatoério de cargas igual a zero, como esperado.

Do mesmo modo que o discorrido acima, um corpo sujeito a um momento M.,
em torno do seu centro de massa, e experienciando uma aceleragao rotacional, recebe a
introducao de um par conjugado de inércia M, ¢ igual ao momento de inércia sobre
o centro de massa I.x a aceleracao angular «, agindo no centro de massa na diregao

oposta da aceleracao angular, entao:

Mc - Minércia =0 (37)
Onde Minércia = [cOé-

(a) (b)

dy md,
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Figura 7 — Comparagdo de a) Lei de Newton e b) Principio de D’Alembert para um
Corpo

Fonte: (WRIGHT; COOPER, 2014)

A Fig. 7 ilustra essa abordagem, onde é possivel observar o par conjugado do
momento aplicado através de um novo momento inercial em torno do centro de massa

de um corpo arbitrario.

3.2.2 Método dos nds

O método dos nés é utilizado para determinar o equilibrio nos nés de uma trelica.
Este método fornece como as forgas externas sdo balanceadas pelas forcas das barras em
cada no, enquanto o método das seg¢oes fornece como ocorre o balanceamento em cada

segdo (MAU, 2012).
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Assim como no método das sec¢oes, neste método é necessario efetuar o diagrama
de corpo livre do nd, identificando todas as forcas atuante e as desconhecidas, como as

advindas de suportes e as dos membros da trelica, como mostrado o exemplo da Fig. 8.

Figura 8 — Exemplo de diagrama de corpo livre para uma trelica

Fonte: (MAU, 2012)

Apods a confeccao do diagrama, é possivel utilizar as equagoes de equilibrio a

diante:

S E=0,YF=0 (3.8)

onde F} e I}, denotam as forcas nas diregoes x e y, respectivamente. Também, é necessario

ressaltar que nao ha analise de momento aqui como havia no método das secoes.

Para fazer o somatorio nas diregoes explicitadas acima, muitas vezes se torna
necessario decompor o vetor nas treligas, visto que eles podem se encontrar inclinados,
por exemplo, como o membro 1 — 2 na Fig. 8. Com essa finalidade, os cossenos diretores
dos vetores sao utilizados. Os cossenos diretores consistem na representacao do cosseno
do dngulo de inclinacao da barra, ou do vetor. Para calcula-lo, utiliza-se a mesma férmula

utilizada para calcular o cosseno de um angulo:

cateto adjacente

cost = (3.9)

hipotenusa

onde, possuindo as medidas do problema, se torna possivel calcular a inclinagao da
barra e aplicar na decomposicao de vetores e s6 entao substituir valores nas equagcoes de

equilibrio.
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3.2.3 Flambagem de colunas

Sempre que se projeta um elemento estrutural, é necessario que ele satisfaca
requisitos especificos de resisténcia, deflexao e estabilidade. Alguns elementos podem
estar sujeitos a cargas de compressdo e, se forem compridos e esbeltos (colunas), a
carga podera ser grande o suficiente para provocar uma deflexdo ou oscilacao lateral
(lambagem) (HIBBELER, 2012).

Com muita frequéncia a flambagem de uma coluna pode resultar em uma falha
repentina e dramatica de uma estrutura ou mecanismo e, por isso, é preciso dedicar
especial atencao ao projeto de colunas para que elas possam suportar com seguranca as

cargas pretendidas sem sofrer flambagem.

A carga axial maxima que uma coluna pode suportar quando esta na iminéncia
de sofrer flambagem é denominada carga critica, P... Qualquer carga adicional provocara

flambagem na coluna e, portanto, deflexdo lateral (Fig. 9).

Posicéo
inicial

Posicéao
final

Figura 9 — Definicdo de uma carga de flambagem para uma coluna perfeita

Fonte: Adaptado de (MEGSON, 2007)

Frequentemente a falha por flambagem ocorre em aplica¢oes de carga menores
que o limite da tensao de escoamento do material. Logo, para colunas, a lambagem ¢é o
tipo mais critico de falha, de modo que a previsao das cargas de flambagem se tornam

extremamente importantes no projeto de uma aeronave (MEGSON, 2007).
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A primeira contribuicao significante para a teoria da flambagem de colunas foi
feita em cerca de 1744 por Euler. A classica abordagem feita por ele continua sendo
valida e é provavel que continue assim. Se a coluna perfeita da Fig. 9 esta sujeita a uma
carga compressiva P, apenas ocorrera compressao da coluna, nao importando o valor
de P. No entanto, se a coluna for um pouco deslocada por uma forca lateral F', entao,
em valores abaixo de P,., a remocao desta forca resulta no retorno da coluna para sua
posicao nao perturbada, indicando um estado de equilibrio estavel. J& na carga critica, o
deslocamento nao desaparece. Logo, a carga critica de flambagem P.,. é relacionada com
o estado de equilibrio neutro e, assim, para P > P,., deslocamentos laterais ocorrem e

a coluna se torna instéavel.

Considerando que a coluna da Fig. 9 seja tenha como restricao pinos em suas
extremidades (pin-ended), assume-se que ela possui o estado de equilibrio deslocado com
flambagem e conclui-se que a carga compressiva P ja alcancou o valor critico P,... Uma

simples teoria de flexdao mostra:

d2
E[—U = —M ou
dz? 3.10
d*v (3.10)
E[@ = _Pcrv

7 7 . z . ~ v
Onde E é o médulo de Young, I o momento de inércia da se¢ao da coluna, j7 0

deslocamento da coluna e M o momento resultante.

Uma solucao conhecida da Eq. 3.10 é:

v = Acosuz + Bsinuz (3.11)

Onde p? = P../EI e A e B sao incégnitas constantes. As condigoes de contorno

especificas para este caso sao v =0em z =0 e [. Entdao, A =0 e Bsinul = 0.

Para uma solu¢ao nao-trivial (v # 0), entdo:

sinpl =0 ou pl = nmw onde n =1,2,3, ... (3.12)

Resultando em:
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P..I?

_ 2 9
Fol = n°T ou 3.13)
n?m?El ’
A

O menor valor de P que pode manter a colunar em um estado de equilibrio neutro

é substituindo n = 1 na Eq. 3.13. Assim:

T EI
Pcr = 2

(3.14)

Outros valores de P,, correspondentes a n = 2,3, ... consistem em maiores cargas

de flambagem e causam casos mais complexos do que o mostrado na Fig. 9.

3.3 Introducao ao método dos elementos finitos

O método dos elementos finitos é um método numérico para resolucao de pro-
blemas de engenharia e fisica matematica. Um exemplo de aplicacao é a resolucao de
problemas de andlises estruturais. A solucdo para este tipo de problemas tipicamente
se refere a determinar deslocamentos em cada nd e as tensoes em cada elemento que

compoe a estrutura e estd sujeito a cargas (LOGAN, 2011).

Para problemas que envolvem geometrias, carregamentos e propriedades dos ma-
teriais complicados, geralmente nao é possivel obter solu¢cbes matematicas analiticas.
Solugbes analiticas sao aquelas descritas por equacoes matematicas que resultam em
respostas dos valores e quantidades desconhecidas desejadas em qualquer lugar do sis-

tema de interesse. Ou seja, sao validas para um infinito niimero de locais do problema.

Essas solucoes analiticas geralmente exigem a solugdo de equacoes diferenciais
parciais ou ordinarias que, por causa da complexidade do problema, nao sao alcangaveis
geralmente. Por isso precisamos langar mao de métodos numéricos, bem como o método
dos elementos finitos, para solugoes aceitaveis. A formulagao por elementos finitos resulta
em um sistema de equagoes algébricas simultaneas para a solugao, em vez de necessitar

a solucao de equagoes diferenciais.

Esses métodos numéricos produzem valores aproximados das incognitas em nu-
meros discretos de pontos no meio. Esse processo de modelar o corpo dividindo-o em um

conjunto equivalente de pequenos corpos ou unidades, que sdo os elementos finitos, in-
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terconectados por pontos em comum a dois ou mais elementos, que sao os chamados nos

ou pontos nodais, e/ou linhas de fronteira e/ou superficie é chamado de discretizagao.

Na Figura 10 podemos observar um exemplo de discretizacao utilizando elementos
triangulares. Podemos localizar também os pontos nodais ou nés e os elementos finitos
que compodem o corpo. Além disso, é possivel perceber que o contorno do corpo apés a
discretizacao nao sobrepde exatamente o contorno original. Isto ocorre pois o método
de elementos finitos é uma aproximacgao e caso seja necessario um melhor resultado,
esse conjunto deve ser refinado, ou seja, deve ser dividido em elementos menores que se

acomodem melhor no contorno original do corpo.

pontos nodais elementos finitos

| contorno ariginal

Figura 10 — Representacao de discretizagao

Fonte: (FERNANDES; SILVA; DIACENCO, 2015)

Métodos matriciais sao uma ferramenta necessaria usada no método dos elemen-
tos finitos a fim de simplificar a formulacao das equacgoes de rigidez e para programar os

métodos no computador para uma rapida resolucao do problema.

3.3.1 Notacao matricial

Logan (2011) define matriz como um vetor retangular de quantidades organizadas
em linhas e colunas que é frequentemente utilizado como um auxilio na expressao e
solucao de um sistema de equagoes algébricas. Como exemplos de matrizes podemos
utilizar os componentes de forca (Fiy, Fiy, F1zy Foy, Foy, Fos, .., Fog, Fry, F2) agindo nos
varios pontos ou nés (1,2,...,n) numa estrutura e os correspondentes deslocamentos

nodais (uq, vy, Wy, Uz, Vg, Wa, ..., Up, Un, Wy), que podem ambos serem expressos em matriz

(Eq. 3.15).



Capitulo 3. Andlise estrutural e trelicas 48

Os indices de F' identificam o né e a direcao da forca, respectivamente. O deslo-
camento em z, y e z em um no é denotado por u, v e w, respectivamente. O indice perto
do u,v e w denota o nd. Por exemplo, u; significa o deslocamento em = no né 1. As
matrizes nas Eqs. 3.15 sao chamadas matrizes colunas e tém um tamanho n x 1. Sendo

n o namero de linhas e 1 o nimero de colunas. A notacao {} serd utilizada se referindo

a matrizes coluna.

Fi, Uy

Fly U1

Fi, w1

Fy, Uz

F2y (%
Fl = d} = 3.15
=0t =1 (3.15)

Fna: un

Fry Uy,

FTLZ wn

J& matrizes retangulares serao representadas por

[]. Por exemplo, as matrizes

de rigidez estrutural do elemento e global [k] e [K], respectivamente, sdo representados

pelas matrizes a seguir:

kll kl? kln

" = ka1 koo kan (3.16)
kni ko Epn,
Kll KlQ Kln

E) = | e (3.17)
Ko Ky K

Também ¢é possivel realizar operagoes e igualdades utilizando matrizes, tal como

a equacdo global de rigidez, que sera vista mais a diante:

{F} = [Kl{d}

(3.18)
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Para substituir corretamente as matrizes na Eq. 3.18, substituimos as Eqs. 3.15
e 3.17, encontrando a Eq. 3.19. A partir dai, é possivel encontrar os valores de qualquer

uma das incognitas caso sejam dadas condi¢oes de contorno suficientes.

Fi, Kn K ... Ky, Uy
-Fily _ Kél Ky ... Ky, U'l (3.19)
Fnz Knl KnZ cee Knn Wp,

3.3.2 Passos gerais do método dos elementos finitos

Para calcular a solugdo de um problema de engenharia, (LOGAN, 2011) desen-
volveu uma espécia de guia a ser seguido para a formulacao do método dos elementos

finitos.

Para o problema de analise estrutural de tensao, os engenheiros visam determinar
deslocamentos e tensoes ao longo da estrutura, que esta em equilibrio e sujeita a cargas

aplicadas.

Existem duas aproximagcoes gerais diretas tradicionalmente associadas com o mé-
todo dos elementos finitos. A primeira é chamado método de forga ou flexibilidade (force
or flexibility method, em inglés), que utiliza forgas internas como incégnitas do problema.
Para obter as equagoes governamentais, primeiro as equacgoes de equilibrio sao utilizadas,
depois equacoes adicionais necesséarias sao encontradas introduzindo equagoes de compa-
tibilidade. O resultado é uma série de equacoes algébricas para determinar as variaveis

desconhecidas.

A segunda aproximagao é chamada método do deslocamento, ou resisténcia (dis-
placement or stiffness method, em inglés) que assume que os deslocamentos nos nés sao
as incognitas do problema. Entao as equacoes governamentais sao expressas em termos
dos deslocamentos nodais utilizando as equacgoes de equilibrio e uma lei aplicavel que

relaciona forgas a deslocamentos.

Essas duas aproximagoes possuem incognitas diferentes na analise e diferentes
matrizes associadas as suas formulagoes. Porém, para propdésitos computacionais, o mé-
todo do deslocamento ou resisténcia é mais desejavel porque sua formulacao é mais
simples para a maioria dos problemas de andlise estrutural e a grande maioria dos
programas que trabalham com elementos finitos utiliza este método para resolver os

problemas estruturais. Logo, essa abordagem sera utilizada aqui e a sequéncia de passos
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a serem seguidos serd mostrada a seguir.
Passo 1: Discretizar e selecionar os tipos de elementos

Essa etapa envolve dividir o corpo em um sistema equivalente de elementos finitos e
consequentemente seus nos associados e escolher o tipo mais apropriado ao modelo de
tipo de elemento. O ntimero total de elementos utilizado, seu tamanho e tipo sao pre-
ocupagodes principais a serem julgadas. Sendo assim, os elementos devem ser pequenos
o suficiente para oferecer resultados satisfatorios e grandes o suficiente para reduzir o
esforco computacional. Elementos pequenos sao indicados para situagoes que alteram
ao longo do tempo ou para mudancas na geometria e para situagdes constantes sao

recomendados elementos maiores.

A escolha do tipo de elemento a ser usado numa analise de elementos finitos de-
pende da forma fisica do corpo sob o carregamento atual e quao perto do comportamento

verdadeiro pretende-se chegar, além de julgar se o caso ¢ uni, bi ou tridimensional.

Existem os elementos linha (Fig. 11a), que consistem em elementos para vigas,
trelicas ou barras. Eles possuem area na secao transversal mas sao frequentemente repre-
sentados por segmentos de linha. O elemento linha mais simples possui apenas dois nos,
um em cada extremidade, mas isso varia a medida que se altera a abordagem (linear,

quadrética, cibica, etc.). Esse tipo de elemento serd o mais utilizado neste trabalho.

Também existem os elementos bidimensionais (ou planos) e os tridimensionais.
Os primeiros (Fig. 11b) sdo carregados com forgas no seu préprio plano, sdo elemen-
tos quadrados ou triangulares e podem possuir espessuras variantes ou constantes ao
longo dele. Ja os segundos, os tridimensionais (Fig. 11c), sdo elementos tetragonais ou

hexaédricos e sao utilizados quando hé a necessidade de uma analise tridimensional.
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1 2 1 - 3
¥ o x ¥ ’ x

Tnangulars Quadnlaterals

(b) Elemento bidimensional com nés nas quinas e o de alta ordem,
respectivamente

Regular hexahedral Irregular hexahedral
(c) Elemento tridimensional simples e o de alta ordem, respectivamente

Figura 11 — Exemplos de elementos finitos de ordem menor com nés apenas nas quinas
e elementos de alta ordem com nos intermediarios

Fonte: (LOGAN, 2011)

Passo 2: Escolher uma func¢ao de deslocamento

Esse passo consiste em escolher uma fungao de deslocamento para cada elemento, que é
definida dentro do mesmo utilizando os valores nodais do elemento. Polindmios lineares,
quadraticos e ctbicos sao frequentemente utilizados porque sao simples de se trabalhar
na formulacao de elementos finitos. No entanto, séries trigonométricas também podem
ser usadas. A mesma funcao de deslocamento geral pode ser utilizada repetidamente
para cada elemento. Portanto, o método dos elementos finitos é aquele em que uma
quantidade continua, como o deslocamento ao longo do corpo, é aproximado por um
modelo discreto composto por um conjunto de fungoes continuas por partes definidas

dentro de cada dominio finito ou elemento finito.
Passo 3: Definir as relagoes de deformagao/deslocamento e tensao/deformacao

Relagoes de deformacao/deslocamento e tensao/deformacao sao necessérias para

derivar as equagoes para cada elemento finito. No caso de deformacao unidimensional,
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digamos, na dire¢do z, nés temos a deformagao e, relacionada ao deslocamento u por

_du

= (3.20)

€z

para pequenos deslocamentos. Além disso, as tensoes devem se relacionar com as defor-
magoes através das relagoes de tensao/deformagao geralmente chamadas de lei consti-
tutiva. A habilidade de definir o comportamento do material precisamente é o mais im-
portante em obter resultados aceitaveis. A relacao mais simples de tensdo/deformacao,

a lei de Hooke, que é frequentemente usada na analise de tensoes, é dada por

0, = Fe, (3.21)

onde o, = tensao na direcao x e £ = mddulo de elasticidade.
Passo 4: Derivar a matriz e as equacoes de rigidez dos elementos

Inicialmente, o desenvolvimento das matrizes e equacoes de rigidez dos elementos eram
baseados no conceito dos coeficientes de influéncia de rigidez, o que pressupoe experiéncia
na andlise estrutural. Atualmente possuimos métodos alternativos que nao requerem
esse conhecimento prévio, que sao: Método direto de equilibrio ou rigidez, Método do
trabalho ou energia e Método dos residuos ponderados, sendo que esses dois ultimos

métodos fogem do escopo desse projeto por tratarem de elementos bi e tridimensionais.
Método direto de equilibrio ou rigidez

De acordo com esse método, a matriz e as equagoes de rigidez relacionando forcas no-
dais a deslocamentos nodais sdo obtidas usando condi¢oes de equilibrio de forcas para
um elemento bdsico, junto com as relagdes de forga/deformacao. Esse método é mais
adaptavel a elementos linha ou unidimensionais, como elementos barra e viga, que serao

utilizados nesse projeto.

Passo 5: Montar as equagoes dos elementos para obter as equagoes globais ou totais e

introduzir condi¢oes de contorno

Neste passo, as equagoes de equilibrio nodal do elemento individual geradas no Passo
4 sao montados nas equacgoes de equilibrio nodal global. Outro método mais direto de
superposi¢ao (chamado de método de rigidez direta), cuja base é o equilibrio de forga
nodal, pode ser utilizado para obter as equagoes globais para toda a estrutura. Implicito

no método de rigidez direta esta o conceito de continuidade, ou compatibilidade, que



Capitulo 3. Andlise estrutural e trelicas 53

exige que a estrutura permaneca junta e que nenhum rasgo ocorra em nenhum lugar da

mesma.

A montagem final da equagao global escrita em forma de matriz estd presente na
Eq. 3.19.

Pode ser mostrado agora que a matriz de rigidez global [K] é uma matriz singular,
ou seja, nao admite matriz inversa, porque seu determinante é igual a zero. Para remo-
ver a singularidade do problema precisamos acrescentar certas condi¢oes de contorno
(ou restrigoes ou suportes) de modo que a estrutura permaneca no lugar em vez de se
mover como um corpo rigido. Também ¢é importante relembrar que as cargas aplicadas

conhecidas devem ser contabilizadas na matriz global de forga {F'}.
Passo 6: Resolver os graus desconhecidos de liberdade

A Equacao 3.19 modificada para abrigar as condi¢des de contorno pode ser reescrita

como um conjunto de equagoes algébricas na forma matricial expandida como

Fl Kll K12 s Kln dl
FZ _ 521 K22 <o I('Qn d'2 (322)
Fn Knl Kn2 v Knn dn

onde n é o nimero total de graus de liberdade desconhecidos dos nos.
Passo 7: Resolver para as tensoes e deformacoes dos elementos

Para o problema de analise de tensao estrutural importantes quantidades secundarias de
deformacao e tensdao (ou momento e forga de cisalhamento) podem ser obtidos porque
podem ser diretamente expressas em termos de deslocamentos determinados no Passo
6. Relagoes tipicas entre deformagao e deslocamento e entre tensao e deformagao, como

as Eqgs. 3.20 e 3.21 podem ser usadas.
Passo 8: Interpretar os resultados

O objetivo final é interpretar e analisar os resultados para uso no processo do pro-
jeto/andlise. Determinagdo de localizagoes na estrutura onde grandes deformagoes e
grandes tensoes ocorrem é geralmente importante na tomada de decisdes do projeto/andlise.
Programas de computador com poés processamento ajudam o usudrio a interpretar os re-

sultados, exibindo-os em forma grafica.
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3.4 Meétodo dos elementos finitos aplicado a trelicas

Tendo conhecimento introdutoério ao método dos elementos finitos é possivel ob-
ter a matriz de rigidez eldstica para elementos barra (ou treligas) utilizando os passos

discutidos na secao anterior.

E possivel analisar os elementos local ou globalmente. A andlise local se refere
a estudar um elemento em especial (LOGAN, 2011), e uma andlise global utiliza um
sistema de referéncia que diz respeito a toda a estrutura, sendo este tultimo conveniente

para propoésitos numeéricos, que é o escopo deste trabalho.

3.4.1 Transformacdo de vetores em duas dimensdes

Em muitos problemas, segundo (LOGAN, 2011), é conveniente apresentar tanto

as coordenadas globais (z/,y') quanto as locais (z,y).

Dado o deslocamento nodal de um elemento, representado por d na Fig. 12,
visamos relacionar os componentes desse vetor que esta em um sistema de coordenada
para o outro. A principio, considera-se que o vetor nao seja coincidente com nenhum
dos sistemas de coordenada. Nesse caso, pretende-se passar do sistema de coordenadas
global para o local. Sendo assim, define-se o angulo € como positivo quando medido no
sentido anti-horario de x a z’. Podemos expressar o vetor deslocamento d em ambos os

sistemas de coordenada por:

d = i+ vij = uji’ + v} (3.23)

A
I

Figura 12 — Vetor arbitrario de deslocamento d

Fonte: (LOGAN, 2011)
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onde i e j sdo vetores unitarios nas direcoes globais x e y e i’ e j sdo vetores unitarios
nas diregoes locais ' e y'. Agora, relacionando i e j a i’ e j’ através do uso da Fig. 13 e

adicao de vetores temos:

a+b=i (3.24)

bl )
A

Figura 13 — Relacao entre sistemas de coordenadas global e local

Fonte: (LOGAN, 2011)

E, pela lei dos cossenos,

la| = |i| cos 6 (3.25)

e, porque i é, por definicdo, um vetor unitario, sua magnitude é dada por

li| =1 (3.26)
também, obtemos
la|] = 1cos@ (3.27)
E similarmente,
|b| = 1cosf (3.28)

Agora a estd na direcdo i’ e b esta na direcao j’, logo:

a = |a|]i’ = (cos0)i’ (3.29)
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e
b = [b] (~§)) = (sin) () (3.30)
Utilizando as Egs. 3.29 e 3.30 em 3.24:
i = cos i — sin6j’ (3.31)
Do mesmo modo, a partir da Figura 13:
a+b =j (3.32)
onde
a’ = cos0j (3.33)
b’ = sin 6’ (3.34)
Usando as Eqgs. 3.33 e 3.34 em 3.32
j = sin6i’ + cos 6j’ (3.35)

Agora, utilizando as Egs. 3.35 e 3.31 em 3.23, tem-se:

u (cos 0i' — sin 6j’) + v (sin 0i' + cos 6j') = v'i’ + ' (3.36)

Combinando os coeficientes de i’ e j’ na equagao acima, obtem-se:

ucosf +vsinfh = o

(3.37)

—usinf +vcosf =
Em forma matricial, a Eq, 3.37 é escrita como:
u’ u
S (3.38)
v v

onde C' = cosf e S =sind.
A Eq. 3.38 relaciona a matriz global de deslocamento {d} a matriz local de

¢ S
-5 C

deslocamento {d'} assim:

{d'}y = [T1{d} (3.39)

{d}z{j}, {d’}:{jf}, )=

onde

c S

oo (3.40)
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A matriz [T] é chamada matriz de transformagao ou rotagao e sera utilizada posteri-
ormente para o desenvolvimento da matriz de rigidez global para um elemento barra
orientado arbitrariamente e para transformar deslocamentos e forcas nodais globais em

locais.

3.4.2 Matriz de rigidez global de uma barra orientada arbitrariamente no

plano

Considere uma barra inclinada a um angulo 6 do eixo global x identificado pelo
eixo local 2’ direcionada do né 1 ao né 2 ao longo do comprimento da barra, como
mostrado na Fig. 14. O dngulo 0 é positivo na dire¢ao anti-horaria de z a ' (LOGAN,
2011).

Como a situagao trabalha com coordenadas locais, utiliza-se a notagao com o
apostrofo para denotar a matriz de rigidez local {k’} que relaciona as coordenadas locais

da forga {f’'} ao deslocamento nodal local {d'} como mostrado pela Eq. 3.42.

- X N

Figura 14 — Barra arbitrariamente orientada no plano global x — y

Fonte: (LOGAN, 2011)

11 u)
() »
{f'} = K {d’} (3.42)

Onde A denota a area da secdo transversal da barra, £ o médulo de elasticidade do

ou

material e L o comprimento da barra.

Para relacionar as variaveis locais as globais, utiliza-se a relagao a seguir, onde a

matriz {k} consiste na matriz de rigidez global.
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flx Ui
fw U gl (3.43)
Jox U2
ny (%]
ou, simplificada,
{/} = [k{d} (3.44)

A matriz de rigidez global {k} para uma barra orientada arbitrariamente no

plano x — y, em sua forma explicita, é dada por:

C? cs —-c* -CS

AFE S? —CS =52
k|l = — 3.45
=4 i (3.49
Simetria S?

Porém, essa matriz diz respeito apenas a um tunico elemento. Como o método
dos elementos finitos ¢ um juncao de todos os elementos do sistema, a matriz de rigidez

total [K| presente na Eq. 3.18 é obtida por

ZN: K] = K] (3.46)

onde N é o numero total de elementos. Similarmente, cada elemento nodal global da

matriz de forca pode ser somado de tal forma:

> Ay ={F} (3.47)

Agora, toda a andlise da estrutura pode ser feita por

{F} = [K[{d} (3.48)

3.4.3 Contabilizacao de tensdao para uma barra no plano x — y

A defini¢ao usual de tensao axial é forca axial dividida pela area da secao trans-
versal. No método dos elementos finitos também pode ser expresso de forma simples

Cco1mo
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{o} = [C1{d} (3.49)

sendo [C']
[C] =

I &

| -¢ -5 C §] (3.50)

3.4.4 Matriz de transformacao e de rigidez para uma barra no espaco

A fim de trabalhar com estruturas tridimensionais orientadas arbitrariamente nos

espagos, como mostrado na Fig. 15.

= X U

W AT

Figura 15 — Barra arbitrariamente orientada no espago

Fonte: (LOGAN, 2011)

Sendo os subscritos 1 e 2 referindo-se, respectivamente, aos nés 1 e 2 e os angulos

0., 0, e 8, medidos dos eixos globais z, y e z, respectivamente, ao eixo local z’.

As forcas globais sao relacionadas com os deslocamentos globais por:

{f} = [k{d} (3.51)
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sendo [k], em sua forma explicita,
2 0,0, C,C. —-C? —C,C, —C,C,
C’g c,C., —C,C, —C’j -C,C,
AFE c? -c,c, -C,C, —C?
(k] = z Y z (3.52)
L C? c.C, C,C,
CS c,C,
Simetria C?
ou, simplificado como
AE | [\ =]\
k] = — { A ]] (3.53)
L= [A
com
c: c.c, C.C,
A= C,C, Cy2 c,C, (3.54)
c.c, c.c, C?
E importante ressaltar que:
C, =cosf, C,=cosb, C,=cosb, (3.55)
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4 Design da fuselagem de um aviao

Segundo Raymer (1992), o interesse primério ao desenvolver uma boa fuselagem
consiste em prover estruturas eficientes que suportarao as cargas aos quais a aeronave
estard sujeita. As primeiras cargas que devem ser analisadas é a sustentacao desenvolvida

pelas asas e o peso dos componentes do aviao, como motores e carga paga.

4.1 Configuracao das asas

A forga de sustentacdo nas asas produzem um grande momento de flexdo onde
as asas se conectam a fuselagem. O meio em que esse momento é carregado ao longo
da fuselagem é um parametro chave na disposi¢ao da estrutura e vai influenciar tanto o

peso estrutural quanto o arrasto aerodinamico da aeronave.

A Fig. 16 mostra os quatro tipos mais populares de mecanismos de fixacao das
asas. Todas possuem pros e contras que devem ser avaliados de acordo com a missao do

projeto.

Em caixa Armacies em anel

*Configuraco adotada

Wiga de flexdo

Figura 16 — Mecanismos de fixacao das asas

Fonte: Adaptado de Raymer (1992)

A configuracdo com montantes é utilizada por aeronaves leves e que alcancam
apenas baixas velocidades, oferecendo reforco para amenizar o momento de flexao. Essa

sera a disposicao das asas adotada para o modelo, devido suas vantagens e grau de
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complexidade elevado, visto que esse arranjo acrescenta um terceiro ponto de fixagao na

estrutura que traz mais esforcos a fuselagem.

B " 2  Ditriby K20 08
Mo \ == \ L.um:w
BIIHIDIM 4 M ialn{elmm

— T max

ﬂ T SREE

Voo Asa com montante

2.3V .. Asa cantilever
Diagrama de cizalhamento

+ Diagrama de momento

Figura 17 — Comparacao dos diagramas de momento e cisalhamento de um arranjo com
montantes e cantilever

Fonte: Adaptado de Gudmundsson (2013)

A Fig. 17 mostra duas asas submetidas as mesmas distribui¢oes de cargas aerodi-
namicas, supondo-se que a distribuicao de sustentacgao é trapezoidal. A por¢ao da figura
da esquerda mostra onde ocorrem o cisalhamento e momento maximo numa asa com
montantes e suas respectivas magnitudes. A porcao da direita apresenta estas mesmas
configuragoes para a asa cantilever, mostrando onde ocorrem o cisalhamento e momento

maximo e que suas magnitudes sdo maiores do que no arranjo anterior (GUDMUNDS-

SON, 2013).

Essa configuracao tem suportes pinados de modo que momentos de flexdao nao
sejam transmitidos para a fuselagem. Por outro lado, ha uma certa carga de compressao
nas conexoes asa-fuselagem e reforgo-fuselagem no arranjo com montantes. Isto impoe
que o peso estrutural da primeira configuracao é muito menor e assim ela pode ser

seriamente considerada caso eficiéncia aerodindmica nao seja um grande fator.

O mecanismo de transferéncia de cargas acontece, na configuracdo com mon-
tantes mostrada anteriormente, através de trés pontos de fixacdo na fuselagem, como
sera discutido com mais detalhes posteriormente. Dois pontos de fixacao se localizam na
parte superior da cabine do avidao e o terceiro é causado pelo membro responsavel pela

configuragdo com montante, na parte inferior da fuselagem.
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4.1.1 Configuracdo da empenagem

O propdsito da empenagem, segundo Gudmundsson (2013), é fornecer estabili-
dade e controle ao aviao. Dessa forma, esse componente se torna um dos mais importantes
em uma aeronave. A empenagem horizontal é responsavel pelo movimento de arfagem,
ja a vertical é responsavel pelo movimento de guinada e ocasionalmente de rolagem.

Alguns tipos de configuragoes da empenagem estao representados na Fig. 18.

*Configuracde adotada

Figura 18 — Exemplos de configuragoes de empenagens

Fonte: Adaptado de Gudmundsson (2013)

A configuracao adotada neste projeto é a empenagem convencional, representada
pela letra A na Fig. 18. Essa configuragao é a mais comum, considerada uma configuragao

bésica.

As vantagens desse tipo de configuracao sao muitas, comecando pelo fato de ser
uma configuracao segura e testada pelo fato de muitos avides a utilizarem. Além disso,
para aeronaves de hélice monomotoras, esse arranjo aproveita a esteira causada pelo

motor, tornando possivel girar em uma velocidade do ar mais baixa.

Esta forca é transferida para a fuselagem através da presenca de uma tnica

longarina longarina, criando uma forca concentrada na estrutura na forma de reagao.

4.2 Configuracao da montagem do motor

O posicionamento e a configuracao do motor de uma aeronave influi tanto no mo-
mento gerado, que deve ser compensado pelas empenagens, quanto na porcao estrutural
que devera ser reforcada a fim de recebé-lo (GUDMUNDSSON, 2013).

A Fig. 19 mostra alguns tipos de configuracées comuns do motor em aeronaves.
O caso a ser considerado aqui neste projeto consiste na configuracdo E, que é uma

configuracao da hélice chamada de tractor e tem efeitos de empuxo limitados devido
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a0 posicionamento do motor, mas mais ainda devido a fisica de geracdo de empuxo do

mesimo.

Figura 19 — Exemplos distintos de arranjos do motor

Fonte: Adaptado de Gudmundsson (2013)

Essa configuragao coloca o motor pesado na frente do avidao, o que tende a en-
curtar o corpo do mesmo, permitindo uma menor area de cauda e maior estabilidade.
A localizagao do motor nessa configuracao também fornece uma fonte de ar frio e co-
loca a hélice em um ar nao perturbado. Em compensacao, a aeronave voa na esteira de
turbuléncia causada pela hélice (RAYMER, 1992).

Neste projeto, entao, hé a preocupagao de reforcar a parte dianteira da fuselagem
da aeronave de modo a prepara-la para receber o motor Rotax 582. O tipo de motor
foi selecionado pela anéalise de Soares (2020), responséavel por otimizar a ergonomia da

aeronave em estudo, sendo assim seu trabalho anda junto com este.

Aqui, serd considerada a simplificacdo de que a massa do motor é posicionada
como concentrada no nariz da aeronave, de modo que seu peso seja distribuido igual-
mente entre os nés do nariz. Esta simplificacdo permite que nao seja incluso na analise
o momento causado pela massa do motor, visto que seu centro de gravidade esta posi-

cionado um pouco a frente do nariz, e o torque causado pelo movimento das hélices.
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4.3 Configuracao do trem de pouso

O projeto do trem de pouso deve ser considerado para os casos de carregamento
na hora do pouso e movimento na pista, portanto, sua influéncia e presenca nao deve ser
ignorada no projeto de uma fuselagem, visto que o mesmo é um dos componentes que

transmitem cargas a estrutura.

Segundo Gudmundsson (2013), um grande nimero de diferentes configuragoes de

trem de pouso tem sido desenvolvido. Alguns exemplos estao exibidos na Fig. 20.

e Configuracdo adotada —

W Triciclo i Sob a empenagem

~===T="" Uma roda com

".\\. estabilizadores i
W __C@W, \—

']
a

Duas rodas e
estabilizadores

Figura 20 — Exemplos distintos de arranjos de trem de pouso

Fonte: Adaptado de Gudmundsson (2013)

Neste projeto a configuragao a ser utilizada consiste na triciclo, como é possivel
observar na Fig. 20. Essa configuracao tende a aumentar um pouco o arrasto, mas de
modo a reduzir essa questao o projetista pode acrescentar carenagens as rodas. Outra

desvantagem consiste no aumento do peso estrutural devido as pernas dessa configuracao.

Como beneficios, a configuracao triciclo faz com que o veiculo se torne estavel
quando em solo e reduz o risco de capotamento, o risco de colisao da hélice com o solo

e numa desaceleracao brusca a aeronave nao corre o risco de colidir o nariz no solo.

Devido a configuragao escolhida, haverao 3 pontos de contato do trem de pouso
na fuselagem, tornando assim necessario considerar as cargas que o trem de pouso trans-

mitird a estrutura através do seu peso.
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4.4 Analise de peso de uma aeronave

Um dos passos mais importantes no projeto de uma aeronave, de acordo com

Gudmundsson (2013), ¢ a estimagao do peso do veiculo.

As normas expostas na Secao 2.1 definem conceitos que tangem a analise de peso
da aeronave, mostram o que considerar em cada variagado de peso e também regulamen-

tam os limites maximos e minimos.

Algumas defini¢oes discutidas por Gudmundsson (2013) e presentes nas normas

sao:

 Peso vazio (W,): Peso da aeronave sem carga tutil. Inclui 6leo, combustivel inutili-

zéavel e fluidos hidraulicos;

 Peso bruto (W,): Peso maximo de decolagem para a missao que o avido foi proje-
tado;

o Carga 1util (IW,): Diferenca entre peso bruto e peso vazio. E a soma do peso de
tudo que a aeronave carrega além do seu proprio peso. Inclui geralmente ocupantes,

combustivel, cargas;

« Carga paga (W,): Parte da carga que gera receita ao operador. Normalmente sdo

0s passageiros e cargas;
 Peso da tripulacao (W.): Peso dos ocupantes necessérios a operagao da aeronave;

+ Peso do combustivel (Wy): Peso de combustivel necessario para realizar a missao

designada;
e Peso maximo (W,,4.): O peso maximo de acordo com a norma;

e Peso minimo (W,,;,): Peso minimo de acordo com a norma.

Para o presente modelo, considera-se no somatério de peso total do aviao os pesos
do motor, do piloto, da prépria fuselagem, das asas, do combustivel, das empenagens e
do trem de pouso. E evidente que numa situacéo real muitos outros itens entrariam no
calculo, porém, para uma analise preliminar e simplificada, esta consideracao de peso

total é valida.
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4.5 Cargas

Para cada componente da aeronave citado nas segoes anteriores existird uma
gama diferente de cargas as quais ele estard sujeito. A maior carga que uma aeronave
espera encontrar é chamada de carga limite ou aplicada e para oferecer uma margem de
seguranga, a estrutura de um avidao ¢ sempre designada a suportar uma carga maior que
a limite, chamada de carga de design ou tltima (RAYMER, 1992).

O fator de seguranca é o multiplicador utilizado na carga limite para determinar a
carga ultima. Como visto na Tabela 2, para ambas as normas, a nao ser quando previsto,

deve-se utilizar um fator de seguranga de 1,5.

O fator de carga de uma aeronave (n) expressa a manobra da mesma como
multiplo da aceleragao da gravidade padrao (9,81 m/s?). Em baixas velocidades o maior
fator de carga que uma aeronave pode experienciar é limitado pela maxima sustentagao
disponivel, ja em altas velocidades o maior fator depende do uso esperado da aeronave.
Também, as certificagoes mencionadas na secao anterior definem carga de voo como a
razao entre o componente de for¢a aerodindmica (agindo normal ao eixo longitudinal da
aeronave) sobre o peso do aviao. Um fator positivo é aquele em que o componente de

forca aerodindmica aponta para cima a respeito do aviao e o fator negativo, o anédlogo.

4.5.1 Tipos de cargas

As cargas as quais a estrutura da aeronave estd sujeita possuem diversas fontes,
o que implica que diferentes tipos de cargas vao atuar em diferentes partes do avido.
Sendo assim, se faz necessario abordar alguns tipos de cargas e verificar onde e como
atuam (RAYMER, 1992).

A Fig. 21 ilustra um pouco a ideia previamente discutida, onde diferentes tipos

de manobras implicam em diferentes tipos de cargas atuando no aviao.

As cargas advindas do ar tém 4 vertentes: cargas de manobras, cargas de rajadas,

cargas vindas das superficies de sustentagao e cargas devido as deflexdes de controle.

As maiores cargas de ar num aviao geralmente vem da geracao de sustentacao
durante as manobras em alto-g. Até mesmo a fuselagem é projetada mais para aguentar

tais manobras do que pensando-se na pressao atuante diretamente na fuselagem.

Ja em relacao as cargas resultantes de rajadas, elas podem exceder as cargas de

manobras em alguns casos. Quando um avidao experiencia uma rajada, o efeito é um
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Figura 21 — Cargas criticas em uma aeronave

Fonte: Adaptado de Raymer (1992)

aumento (ou diminui¢do) do dngulo de ataque e, embora teoricamente pareca que a
aeronave sofre o impacto dessa rajada em todo seu comprimento simultaneamente, na

verdade ha um certo tempo em que é possivel reagir a essa variagao de angulo de ataque.

As cargas vindas das superficies de sustentacdo, como as asas, sao possiveis de
serem estimadas apods o calculo de sustentacao requerida na empenagem horizontal para

balancear o momento de arfagem em situagoes criticas.

Dependendo da deflexdo sofrida pelas superficies de controle, as cargas sao gera-
das por ela em diversas formas. O maior impacto ¢ no efeito da empenagem horizontal

no angulo de ataque e, consequentemente, fator de carga.

Cargas inerciais refletem a tendéncia da massa em resistir a aceleracao. Todo
objeto no aviao experiencia uma forga igual seu peso vezes o fator de carga do veiculo,

0 que cria tensoes adicionais ao longo de toda a aeronave.

O arranjo do motor deve ser apto para lidar tanto com a tragao do motor quanto
com o arrasto gerado por ele. Além disso, este arranjo deve também ser resistente a
massa do préprio motor vezes o fator de carga e a um terco da carga vertical do projeto
quando sujeito a um carregamento lateral. Também, o conjunto deve ser resistente ao
torque do motor vezes um fator de seguranca dependente do nimero de cilindros, que
¢ multiplicado pelo torque maximo em operagao normal para obter o torque de projeto

para o arranjo do motor.
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4.5.2 Forcas inerciais em aeronaves em voo

O carregamento maximo em qualquer parte da estrutura de uma aeronave du-
rante o voo ocorre quando o veiculo esta sendo acelerado. As cargas discutidas na secao
acima sao sempre maiores do que as que ocorrem quando todas as forgas atuantes no
aviao estao em equilibrio. Antes de qualquer projeto estrutural é necessario determinar

as cargas inerciais que agem no veiculo (PEERY, 2011).

Em muitas condi¢oes de carregamento, um veiculo em voo pode ser considerado
em pura rotagao ou pura translacdo. A forga inercial em qualquer elemento de massa é
igual ao produto da massa pela aceleragao e age na diregdo oposta da mesma (F' = ma).
Se as cargas aplicadas e forgas inerciais estiverem agindo em um corpo livre, essas forgas

estarao em equilibrio.

Em muitos casos onde os elementos de um corpo rigido realizam trajetérias cur-
vas, eles estao se movendo de modo que cada um se move em apenas um plano e todos
os elementos se movem em planos paralelos. Isto é chamado de movimento plano (plane
motion) e ocorre, por exemplo, quando um aviao estd realizando movimento de arfagem

sem rolagem ou guinada.

Se o piloto deflete a empenagem horizontal, ou profundor, a aeronave tende a

efetuar uma rotagao em torno do seu eixo y (Fig. 22), que seria o movimento de arfagem.

Eixo vertical

Eixo
longitudinal

Arfagem
(+)

[
Ll

Rolamento Eixo lateral

Guinada

Z

Figura 22 — Aviao e seus eixos de rotagao

Fonte: (Hérlon Lima, 2017)

A manobra de arfagem impoe que o valor da sustentacao desenvolvida pela asa

vai ser alterado, visto que a deflexdo do profundor implica diretamente na mudanga do
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angulo de ataque da aeronave.

Entao, a situagao e, por conseguinte, a analise, ¢ dividida em dois casos: a condi-
¢ao de voo inicial (Fig. 23a) e a condicao de voo que acontece quando hé certa deflexao

do profundor, ocasionando uma variacao de sustentacao da empenagem horizontal AF

(Fig. 23b).

Na condicao de voo inicial apresenta-se a sustentagao das asas (L, ), da empe-
nagem (L.), a carga inercial (I) que existe devido ao fator de carga desempenhado na
operacao e a reacao R que surge de modo a equilibrar o sistema, como rege o Principio
de D’Alembert. Dado que o conjunto esta equilibrado, o mesmo nao apresenta aceleracao

angular («).

J& no segundo caso, onde acontece uma deflexao do profundor, uma variacao AFE

aparece, fazendo com que a sustentacao da empenagem tome um novo valor L.x:

Lex = L.+ AE (4.1)

Neste projeto, a consideracao que sera feita sera que a variagao de sustentacao do
profundor seja negativa, tendendo a cabrar o aviao, ou seja, levantar o nariz da aeronave.
Desse modo, manifesta-se uma aceleragdo angular o no sentido horario e um momento

M, causado pela variacdo AE.
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Figura 23 — Condigoes de voo antes e durante manobra de rotacao

Fonte: Autoria proépria

Assim:

M, = eAFE = al, (4.2a)
i=1

Sendo e a distancia entre a posicao da empenagem e o CG da aeronave, I o

momento de inércia de massa sobre o eixo de rotagao, calculado através da Eq. 4.2b, m;
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a massa de todos os componentes presentes e z? a distancia ao quadrado do componente

até o eixo de rotagao, no caso, o CG (PEERY, 2011). Isolando AFE nas equagoes acima:

N (4.3)
€

E, assim, com auxilio da Eq. 4.3 é possivel encontrar o valor numérico da variacao

da sustentacdo da empenagem.

A aceleragao « a ser utilizada nesta analise serd um valor médio arbitrario, para

fins de andlise, retirado da literatura Aircrafts Structures, de Peery (2011).

O fator de carga total (nyg) que rege o sistema no primeiro caso (Fig. 23a) pode
ser calculado através da Eq. 4.4 e é equivalente a uma aceleracao que pode ser calculada

através da Eq. 4.5.

Ly,+ L, L.
ny = W =nafs+ W (4.4)
as, = nyg (4.5)

Onde, na Eq. 4.4, L, e L. representam a sustentacdo da asa e da empenagem,
respectivamente, W o peso total da aeronave calculado apenas com a influéncia da
gravidade, n4 o fator de carga no caso A do envelope de voo (ns = 4), fs o fator de
seguranca determinado pelas normas, no valor de 1,5. J4 na Eq. 4.5 as representa a

aceleragio que ocorre devido ao fator de carga total ny, e g é a gravidade (9,81 m/s?).

Visto que as cargas inerciais sao resultado da aceleracao ay, elas possuem sentidos
opostos. Assim, a aceleragao aponta para cima enquanto as cargas inerciais apontam para
baixo. Dessa forma, todos os componentes do aviao devem ter seus pesos calculados com
o incremento oferecido pela aceleragdo as, nao apenas com a influéncia da gravidade,

mas também do fator de carga sob qual o caso esta sujeito.

Para exemplificar, quando tem-se o caso de um voo nivelado, o fator de carga se
iguala a 1 (n = 1). E, desse modo, os pesos dos componentes do avido nessa situagao
seriam calculados do modo convencional, multiplicando-se sua massa pela aceleracao da
gravidade. Entdo, tendo uma aeronave na situagao discutida neste trabalho (n = 4), os

pesos dos componentes devem ser corrigidos calculados da forma que se segue:

Pcomponente = m<a2 + g) (46)
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E, da mesma forma, a reacao R é calculada pela equacao abaixo, sendo myuq a

massa total da aeronave.

R = mytai(as + g) (4.7)

Ja em relagao ao segundo caso (Fig. 23b), o fator de carga total (ny) é calculado

por:

L,+ L.—AFE f+L6*
g =N s
1% A (1%

nx

(4.8)

No entanto, além da influéncia do fator de carga total no segundo caso, a presenca
da aceleracao angular também faz com que haja alteracao no peso de cada componente

da aeronave da seguinte forma:

Pcomponenta - m(aE + g) + mgox (49)

Sendo, novamente, m a massa do componente em questao, g a aceleracao da
gravidade em m/s?, a a aceleragao angular em rad/s* e x a distdncia do componente
para o CG do aviao. Esta segunda parcela pode ser adicionada ou subtraida do peso
corrigido do item em questao, dependendo da sua posicao em relacao ao CG e do sentido
da aceleragao angular. Essa possibilidade de adi¢ao ou subtracao justifica-se a partir do
jogo de sinais e traz uma consideragao importante a anélise. Tendo, aqui, uma aceleragao
negativa, que tende a levantar o nariz da aeronave, os componentes situados antes do
CG sofrerao um aumento no seu peso corrigido, e os que se situam depois do CG terao

uma diminuicao.

Por fim, a reagdo R, que se situa exatamente acima do CG terd x = 0 na Eq. 4.9,

implicando que seu valor continuara sendo calculado através da Eq. 4.7.

4.5.3 DiagramaV.—n

Também chamado de envelope de voo, o diagrama V' — n representa o fator
de carga limite da aeronave em funcdo da velocidade do ar que o aviao foi projetado
para operar (GUDMUNDSSON, 2013). O envelope ajuda o piloto a entender melhor
as limitacoes da sua aeronave, em quais velocidades ele pode defletir completamente as
superficies de controle, qual a velocidade de mergulho, entre outras funcionalidades. A

Fig. 24 demonstra um exemplo de diagrama V' — n, presente na norma CS-VLA.
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Figura 24 — Envelope de voo presente na CS-VLA
Fonte: Adaptado de EASA (2009)

O diagrama V — n pode ser pensado como composto por dois eventos separados

sobrepostos de modo a formar um diagrama completo: manobra e carga de rajadas.

E importante ressaltar que um fator de carga de maxima sustentagao é igual a
1 em voo nivelado em velocidade de estol. O que nao quer dizer que o avido s6 pode
estolar nessa velocidade. Ele pode sofrer essa consequéncia caso tente exceder o fator de

carga disponivel naquela velocidade.

No diagrama, Vi representa a velocidade de cruzeiro da aeronave, a velocidade
projetada de mergulho é dada por Vp, V4 é a velocidade projetada de manobras, sendo
classificada como a maior velocidade na qual pode ocorrer uma deflexdo sibita e total
na empenagem horizontal sem exceder o fator de carga limite e V é a velocidade de estol
com os flaps retraidos. O aviao tem uma operagao segura enquanto se situa dentro das
fronteiras do envelope OSACDEFG apresentado na Fig. 24.

Na norma ASTM F2245-18 os limites maximos e minimos de fator de carga para
manobras consistem em 4 e -2, respectivamente. J& na norma CS-VLA estes limites sao
3,8 e-1,5.

De modo a obter uma melhor visualizacdo das aplicacoes do envelope de voo
durante a operacao de uma aeronave, a Fig. 25 apresenta alguns casos que podem ser

relacionados a Fig. 24.
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Figura 25 — Casos de voo relacionados ao diagrama V' —n

Fonte: Autoria prépria

O ponto A da Fig. 25 representa a recuperagao da aeronave de um mergulho,
apresentando um voo em um angulo de ataque critico e elevado. Dada a equacao da
sustentagao abaixo (Eq. 4.10) é possivel observar que quanto maior o coeficiente de
sustentacao menor a velocidade desenvolvida pela aeronave. Dessa forma, o caso que
melhor se encaixa nessa definicdo é o A do envelope de voo da Fig. 24, onde o fator
de carga ¢ alto porém a velocidade ¢é relativamente baixa, concordando com o elevado

angulo de ataque.

Ly = CLgswv2 (4.10)

J& o ponto B representa um voo em baixos valores de angulo de ataque, onde
o coeficiente de sustentagao é pequeno, com deflexdo do aileron ou recuperacdo de um
mergulho, apresentando pressdo dindmica méaxima (¢me:). A situacdo que melhor se
encaixa a esta descricao na Fig. 24 é qualquer ponto entre D e E, onde o fator de
carga diminui mas a velocidade é maxima. Em contrapartida, o ponto A’, que vem
imediatamente depois do B (Fig. 25), representa um angulo de ataque intermedidrio,

alta sustentacao e velocidade, se encaixando em D na Fig. 24.

O ponto C da Fig. 25 representa velocidade maxima e decréscimo gradual de
sustentacao, caracterizando o ponto E no envelope de voo. Ja os pontos D expdem voo
em coeficientes de sustentagao negativos ou entrada em um mergulho e se identifica no
ponto G da Fig. 24, diferentemente da ponto D’ que mostra um voo a valores pequenos

e negativos de angulo de ataque, apresentando uma velocidade maior que o ponto D, se
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encaixando no caso F da Fig. 24.

Esses exemplos foram apresentados de modo a facilitar o entendimento do futuro
caso a ser estudado onde, para ele, devera ser levantado o diagrama de reacbes na

fuselagem do aviao em estudo.



(i

5 Modelo geométrico e condicoes de con-

torno

5.1 Modelo geométrico da estrutura

De modo a construir o modelo do aviao em estudo, disponivel na Fig. 26, utilizou-
se como base o aviao Legal Eagle (Fig. 1a). O motivo da escolha desse avido se da por
ele ser um aviao ultraleve ja conhecido e testado e com caracteristicas préximas as de-
sejaveis neste estudo como, por exemplo, a estrutura tubular verdadeiramente trelicada,

configurando perfeitamente o objeto de estudo deste projeto.

Figura 26 — Fuselagem do modelo final

Fonte: Autoria prépria

O modelo acima foi feito a partir de engenharia reversa, desenhando a aeronave
Legal Eagle no software CATIA V5 através de proporgdes nas medidas obtidas a partir
do comprimento total do Affordaplane. Os célculos efetuados para obter as proporg¢oes do
modelo do projeto estao disponiveis no codigo do Matlab no Apéndice A, resultando nas
dimensoes finais presente no Apéndice B. Além disso, visto que os manuais e desenhos
do Legal Eagle nao sao encontrados de forma gratuita na internet, a autora utilizou fotos

da estrutura do mesmo (Anexo A) para a confecgao do modelo.

A estrutura foi feita utilizando o GSD (Generative Shape Design) do software
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CATTA V5 para criacao dos pontos e linhas que formaram posteriormente os tubos.
Ainda neste mesmo ambiente foi utilizada a ferramenta Sweep para criagdo da superficie
dos tubos e em seguida a Split para cortar adequadamente as “bocas de lobo” que
representam o contato correto entre os tubos. Com as superficies dos tubos corretamente
posicionadas, foi possivel transforma-los em sélido no ambiente Part Design com auxilio
do Thick Surface, que adicionou espessura aos mesmos. A superficie que representa o
assento preliminar do piloto foi criada através do FExtrude no GSD. Ja a Fig. 26 foi

capturada com auxilio do software Ansys.

E valido relembrar que envergadura das asas utilizada para os calculos, a geome-
tria e posicionamento das asas e empenagens foram considerados aproximadamente os

mesmos do avido Skyranger (Anexo C) e a corda da asa do que consta no Affordaplane
(Anexo B).

5.1.1 Estudo ergondomico preliminar

Antes de alcancar o resultado final mostrado através da Fig. 26, algumas mu-
dancas foram feitas de modo a garantir a seguranca do piloto e seu conforto durante a

operacao da aeronave.

Para a andlise preliminar ergonoémica foi utilizado um percentil 95 masculino
como objeto de estudo. Estar situado no percentil 95 significa que apenas 5% da popula-

¢ao em questao possui dimensoes corporais maiores do que a do manequim em evidéncia.

As normas (Segao 2.1) estabelecem que os célculos relativos ao peso do avido,
e assim adota-se para os calculos estruturais também, devem considerar cada ocupante
com no minimo 86 kg, o que entraria na classificacao de percentil 75. Entretanto, para
maior abrangéncia de estruturas corporais distintas de pilotos que podem vir a pilotar

o avido aqui desenvolvido, o percentil 95 foi considerado o mais abrangente.

O assento preliminar ajustado para o projeto seguiu o livro Aircraft Design do
Raymer (1992) e a norma MIL-STD 1333B que, embora seja uma norma militar, por
falta de acesso gratuito e facil as normas dedicadas as aeronaves civis foi utilizada, ja
que foi possivel encontrar fragmentos dessa certificagdo e aplica-los no presente trabalho.
Esta norma diz que o angulo de reclino entre o encosto e a base deve ser no minimo 95°.
A base, por sua vez, deve ter uma inclinagdo minima de 7° com a horizontal enquanto o
angulo entre o encosto e a vertical deve ser maior ou igual que 13°. E possivel observar
na Fig. 27, do lado esquerdo (a), o cumprimento da primeira exigéncia citada, com

uma angulacdo de 98°, e, respectivamente, do lado direito (b) o cumprimento das duas
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ultimas, com uma angulacao de 10° e 182, nesta ordem.

Figura 27 — Angulagoes no assento preliminar do piloto

Fonte: Autoria prépria

Definido o assento, o manequim foi posicionado sentado na postura de pilotagem
no ambiente Human Builder do CATIA V5, como ¢é possivel observar na Fig. 28. A
linha de visdo do piloto foi ajustada para que permaneca paralela ao horizonte e com
uma possibilidade de campo de visao de 15° para baixo. Além disso, a norma ordena a
analise do piloto supondo que o mesmo esteja com vestimenta e equipamentos, tal como
capacete. Para isso, ha a instrucao de construir uma circunferéncia centrada a 84 mm
do DEP (Design Eye Point) e de didmetro 381 mm em torno da cabega do piloto para
averiguar a seguranca de operacao. O DEP é um ponto fixo em relagdao a fuselagem do
aviao no qual o olho do piloto deve ser posicionado quando estiver sentado em posi¢ao

de pilotagem.

Na Fig. 28 constata-se que a circunferéncia que abriga a cabega do piloto se situa
de forma segura na estrutura, com certa margem prevenindo o toque em algum tubo

superior ou traseiro. Assim, a altura da estrutura é satisfatoria.
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Figura 28 — Vista lateral do piloto posicionado na estrutura

Fonte: Autoria proépria

Para analisar a largura da estrutura foi analisada a vista frontal do piloto posi-
cionado em posi¢ao de pilotagem (Fig. 29a). Estando o mesmo inteiramente dentro da
protecao estrutural, a largura da fuselagem foi aprovada. Na Fig. 29b é possivel observar

o campo de visao experimentado pelo piloto.

(a) Vista frontal do piloto (b) Campo de visao do piloto
Figura 29 — Disposicao do piloto e sua visao

Fonte: Autoria prépria

Apos todas as alteragoes na estrutura de modo a se alcancar o modelo final repre-
sentado pela Fig. 26 e ajustado o piloto segundo a norma, foi levantada a Analise RULA
(Avaliagao Répida do Membro Superior, Rapid Upperlimb assessment) do manequim.
Esta analise ¢ um método de observagao da postura do piloto segundo alguns critérios,

como o tipo de movimentacao da pessoa, que nesse caso ¢ intermitente, ou seja, o piloto
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se movimenta de forma intervalada, mas sem algum tipo de frequéncia pré-estabelecida.
Também, nao foi considerado nenhum tipo de carga atuando no piloto, visto que essa
andlise ergométrica preliminar foi utilizada apenas para adaptar a estrutura a presenga
de um piloto percentil 95, e nao para estimar as consequéncias ao piloto durante a ope-
racao em si. O resultado da Anéalise RULA é mostrado na Fig. 30, onde percebe-se que
no geral o piloto se encontra relativamente confortavel, numa margem aceitavel para

prosseguimento do estudo.

RULA Analysis (Manikin1) b4
Side 7y | eft W Right
Parameters Details
Posture ;I Upper Arm: 1
() Static @ Intermittent ) Repeated ;I Eorearm: 1
Repeat Frequency ;I Wrist: 2
@ o _+ | Wrist Tt 1
5 Posture A: 2
< Arm supported/Person leaning et i
uscle:
[ Arms are waorking across midline Force/Load: 0
[ Check balance Wrist and Arme 2
;I Meck: 1
Load: | Okg ; ;ITrunk: 3
Score Leg: 1
Final Score: 3 | << I Posture B: 3
Investigate further Meck, Trunk and Leg: 3
_Close_|
-

Figura 30 — Analise RULA

Fonte: Autoria prépria

Com a estrutura adequada para o piloto e de acordo com as normas, é possivel
dar seguimento a analise, partindo para a proxima etapa, que é posicionar de modo

apropriado as condigoes de contorno na fuselagem.

5.2 Condicbes de contorno

As condigoes de contorno foram determinadas para a situagao de voo determinada
pelo caso A no envelope de voo (Fig. 24), explicada anteriormente na Segao 4.5.3. Nesta
condi¢ao de voo, as normas CS-VLA e ASTM F2245-18 determinam que os limites
positivos méximos do fator de carga em manobras (ny4), apresentados na Tabela 2, sdo
3,8 e 4, respectivamente. Visto que o maior fator de carga segundo a Tabela 2 é n = 4,
este valor sera o utilizado para calcular os esforgos resultantes na estrutura devido a este

carregamento.
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As cargas que afetardo a estrutura estao representadas na Fig. 31 cujas setas
vermelhas representam as cargas inerciais, as azuis representam reacoes devido a conexao
das asas na fuselagem e a verde a reacao devido a presenca das empenagens. Essa

especificacdo mais detalhada estd presente na Tabela 3.

3 4
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u

Figura 31 — Cargas atuantes na fuselagem

- —

3

Fonte: Autoria propria

Tabela 3 — Especificacao das cargas da Figura 31

Numero Especificacao

1 Peso do motor
Peso do trem de pouso
Reacao devido as asas
Peso das asas e do combustivel
Peso do piloto
Peso distribuido da fuselagem
Reagoes devido a empenagem
Peso das empenagens
Fonte: Autoria propria

QO | O T = W DN

5.2.1 Estimativa do peso e CG da aeronave

De modo a estimar a posi¢ao do centro de gravidade do avido é necessario fazer
um levantamento das massas que estarao presentes no veiculo e sua distancia em relagao
a um eixo de referéncia (RODRIGUES, 2011).
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O centro de gravidade pode ser definido através do calculo analitico das condigoes
de balanceamento de momentos, considerando um ponto imaginario no qual a soma dos
momentos no nariz da aeronave possui a mesma intensidade da soma dos momentos de

cauda.

Normalmente a posicdo do CG de uma aeronave é calculado na literatura ae-
rondutica com relacao a porcentagem da corda e sua localizacao ¢ obtida através da
equacao abaixo, que relaciona os momentos gerados por cada componente da aeronave

com o peso total da mesma.

Z Wdref

Teag = ZW

(5.1)

Sendo W o peso do componente e d,.; a distancia entre o mesmo e o ponto de referéncia.

O motor adotado para a andlise foi o mesmo do avidao Skyranger, Rotar 582 e
seu peso foi obtido através do site da Rotax (Anexo D) supondo a caixa de cAmbio mais
pesada, o dos trens de pouso do nariz e principal, das empenagens e da asa tiveram
como base o trabalho de NETO (2018), o peso do combustivel foi estimado e o do piloto
foi configurado de acordo com a norma CS-VLA (Segdao 2.1). O peso da fuselagem foi
obtido colocando o modelo geométrico da fuselagem no software Ansys e ajustando o
material do mesmo para aluminio, adicionando uma margem de erro devido a presenca

de solda e elementos de fixagao na estrutura.

Segundo Raymer (1992), a asa deve ser posicionada na estrutura apés o calculo
do CG da mesma. Apds encontrada a coordenada do CG, o centro aerodinamico da asa

deve ser posicionado sobre ele e em seguida o célculo deve ser refeito.

Ap6s posicionada a asa, considerando a existéncia de duas longarinas compondo-
a, aproxima-se que o peso da mesma se distribui igualmente entre as longarinas. Sendo
assim, no recalculo do CG da aeronave metade do peso da asa sera considerado no ponto
onde se fixa a primeira longarina e, da mesma forma, metade no ponto onde se fixa a
segunda longarina. Além disso, nesse mesmos pontos se distribuem o peso do combustivel

presente nas asas.

5.2.2 Carga das asas

As cargas aplicadas as asas, neste caso, existem devido as cargas aerodinamicas,

inerciais (massa da asa e do combustivel) e reagoes devido as conexoes com a fuselagem.
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De modo a calcular o valor da sustentagao da asa decomposta devido ao angulo
de ataque () apresentado no caso A do envelope de voo (Fig. 24), utiliza-se a Eq.
5.2. Mesmo sabendo que o angulo de ataque neste caso ¢ alto, visto que a situacao se
aproxima do estol, neste trabalho sera feita uma andalise preliminar e simplificada. Dessa
forma, sera feita a consideracao de que o angulo de ataque é infimo, tornando cosy ~ 1,

assim a Eq. 5.2 se iguala a:

SW COSYR
Ly = MW ot e (5.2)

cosy

Distribuigdo ideal | [Distrbuigao de potencial
de sustentacao Isustentagao inutilizado

T 1 \ 4
] > A
1 [ B i
Distribuigdo verdadeira T
do sustentagio T

Asa (visdo frontal) o]

Plano de simetria

b/2 -
Ponta

RETANGULAR m
——
[ ]
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(a) Distribuigdo de sustentacdo ao (b) Distribuicao real e ideal de susten-
longo da asa retangular tacdo na asa

Figura 32 — Distribuicdo de sustentacao na asa

Fonte: Adaptado de (GUDMUNDSSON, 2013)

Na Fig. 32a é possivel observar a distribuicao de sustentacao em uma asa retan-
gular, escopo desse trabalho. Ja na Fig. 32b estd representada a distribuicao real em

comparagao a ideal.

A Fig. 33 mostra o diagrama dimensional da estrutura de uma asa com montante
adotada no projeto. A estrutura da asa é composta por longarinas, frontal e traseira,
uma viga também na dire¢ao que indica o arrasto segundo o eixo de referéncias adotado
por Bruhn (1973) e elementos diagonais que fornecem rigidez e resisténcia. E impor-
tante salientar que a dimensao da corda utilizada neste projeto foi aproximada do aviao
Affordaplane (Anexo B) e o comprimento da asa, na dire¢cao S da figura acima, teve
como base o tamanho da asa da aeronave Legal Eagle’ Ultralight. Assim sendo, as
proporcgoes das dimensoes da asa e do aerofdlio foram adaptadas segundo o Exemplo

Problema 10 na literatura desenvolvida por Bruhn (1973).

Assumimos, de acordo com a teoria presente em Bruhn (1973), que a sustentacao
é distribuida da raiz da asa até aproximadamente 60% de sua extensao (dire¢ao S na Fig.

33) num valor wy,. E, nos 40% restantes da asa a distribuigao de sustentagao tem o valor
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Figura 33 — Diagrama dimensional estrutural da asa

Fonte: Adaptado de (BRUHN, 1973)

wr, /2, como é possivel observar na Fig. 34. Essa distribui¢ao de carga wy é calculada
considerando a metade do valor da sustentacao obtido através da Eq. 5.2, visto que nessa
equagao obtém-se o valor da forga de sustentacdo para toda a envergadura da asa. Para
encontrar a distribuicao wy, mostrada na Fig. 34 isola-se esta incégnita na Eq. 5.3, que
utiliza a sustentacao L,, encontrada anteriormente como forca resultante da distribuicao
da Fig. 34.

i
% ¥ wL/2
- 1,32m ——-|

Figura 34 — Distribuicao de sustentagao em uma asa

Fonte: Adaptado de Bruhn (1973)
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Ly

1,32(w;/2)
e L02\WL/2)

= 2,25wy, + 1,32(wy/2) + .

(5.3)

Considera-se as forcas aerodinamicas agindo no aerofélio assim como representado
na Fig. 3ba. Além disso, para o calculo estabelece-se que a asa é composta por duas
longarinas em seu interior: a frontal e a traseira. Fazendo essa consideracao se torna

possivel a analise por partes do problema, tornando a solugao factivel.

Na Fig. 35b é possivel observar as distancias em relacao ao centro aerodinamico
do aerofdlio e as longarinas que o compoem. Foi escolhido utilizar o centro aerodinamico
(CA) do aerofdlio, em vez do centro de pressao (CP), porque o CA se mantém cons-

tante durante todo o voo, diferentemente do CP que varia com o angulo de ataque, por

exemplo.
e 1,5m
0,23 m 0,75 m |
. B | 1
Corrente ”T. Sustentacao
de ar e —_'_"“——-._,_\___._
e o ==
. Vigana direcio
Longarina < do arrasto LF LT ||
frontal
Gentro de 25%= 0.60 m 7
pressio Longarina = *
traseira 0,35 m
(a) Forgas aerodinamicas no aerofélio (b) Dimensoes no aerofélio

Figura 35 — Detalhamento do aerofélio

Fonte: Adaptado de Bruhn (1973)

Seguindo os passos mostrados em Bruhn (1973), as cargas que agem nas longa-

rinas frontal (wpr) e traseira (wpr) sdo dadas por:

wrp = wlTir — vea) (5.4a)

Xrr — XLF

Wrr = Wy, —wWLr (54b)

Sendo wy, a carga calculada através da Eq. 5.3, x17, zca e xpr a distancia do bordo de
ataque até a longarina traseira, o centro aerodinamico e a longarina frontal, respectiva-

mente.

De posse das distribui¢oes de carregamentos em ambas as longarinas, para en-

contrar as reagoes langa-se mao da andlise estrutural de esforgos internos (Segao 3.2)
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e todas as cargas devem ser transferidas para as conexdes da estrutura da asa para a
fuselagem. As longarinas sao consideradas fixadas em uma extremidade na fuselagem e
em cerca de 60% do seu comprimento sao fixadas no montante que as conecta a parte
inferior da fuselagem. Entao calcula-se as reagdes nestes pontos nas longarinas de acordo

com o esquematico a seguir.

wrr
i foy
Wwrp/la
(2) ¢ “LE
1h 2,25 m " 1,32 m —-"l
2 1

(a) Longarina frontal
Wy P
L1 wrria

{
T!T'!I‘TTT_TI"!11*-'—=—.’,

|
; 2,25 m 4-P]— 132 m ———nq

R, R,

(4)

(b) Longarina traseira

Figura 36 — Esquematicos da distribuicao de carga e reacoes nas longarinas

Fonte: Adaptado de Bruhn (1973)

Utilizando a analise estrutural de esforcos internos, ou seja, o equilibrio de cargas
na direcao vertical, horizontal e os momentos nos esquematicos da Fig. 36 é possivel

encontrar as reacoes Ry, Ry, Rz, Ry.

E necessério relembrar de que o problema do carregamento das asas se posiciona
em um espaco tridimensional. Entao, as reagoes axiais em todas as dire¢des devem ser
encontradas. Para isso, o método dos nos serd utilizado, com auxilio de uma tabela com
as projecoes e cossenos diretores que foram calculados através das dimensoes definidas
pela Fig. 33, para encontrar as reacoes nos noés 1 e 3, que possuem as seguintes cargas

atuando:
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Figura 37 — Representacao das cargas que agem nos noés 1 e 3

Fonte: Adaptado de Bruhn (1973)

Como préximo passo, assume-se um carregamento de ar distribuido atuante na
direcdo em que age o arrasto (Fig. 38). Esse carregamento é reposicionado através de
cargas concentradas nos nés do painel (R4 até Rg). Cada né é carregado com metade da
carga distribuida do n6 adjacente mais sua prépria contribuicao da carga, com excegao
dos dois noés externos, que tém sua resultante como metade da carga que age em sua
vizinhanca.

wp

B T ST S T S S N N R N
R4 | Ra fic Rp l-'?r-:

| (3

(4)

miﬁ 075 —F- 075 < 075 42— 132 —

Figura 38 — Estrutura da asa com carregamento na direcao do arrasto

Fonte: Adaptado de Bruhn (1973)
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Adicionando as reagoes resultantes dos nés 1 e 3 calculados previamente ao es-
quema da Fig. 38, tem-se a figura abaixo, reunindo todas as cargas pertinentes a esse

plano do painel. Nesse esquematico, o objetivo é encontrar as cargas que agem no né 2
(Dy e LF,) e non6 4 (LTy).

R, Ry Re Rp Re
LT | ' | b |
|
| |
LFsy . : -
(2) LFy" 1-
D-} I|l-_’.l

Figura 39 — Esquematico final das cargas do painel estrutural da asa

Fonte: Adaptado de Bruhn (1973)

Na Fig. 39 a tnica incognita no eixo D desconhecida é D,, que é obtida facilmente
utilizando o equilibrio de forgas nessa diregdo. As outras duas incégnitas (LFy e LTy)
sao encontradas através do equilibrio de forcas na direcao do eixo S e da equagao do

momento em torno de algum noé do painel da asa.

Finalmente, para obter as reac¢oes resultantes na fuselagem utiliza-se da soma
das cargas atuantes no ponto 2 e 4. As resultantes nos pontos 5 e 6 ja sdo conhecidas
e sao equivalentes as cargas que atuam nos pontos 1 e 3, visto que em todo o célculo e

projeto é considerado um diedro de 0° na asa.

5.3 Distribuicao de cargas na fuselagem

Para iniciar a analise das cargas distribuidas na fuselagem, sera feita uma sim-
plificacao onde a estrutura de uma aeronave é considerada uma viga apoiada no centro
de gravidade da mesma, visto que nao deve existir momento nesse ponto. Na Fig. 40
é possivel observar um exemplo de diagrama de corpo livre (DCL) da aproximagao de

uma fuselagem arbitraria.

Considerando essas cargas distribuidas e concentradas atuando na fuselagem, do

inicio ao fim do seu comprimento, faz-se necessario que o balango de momento no centro
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Estrutura da Estrutura da
asd EMpenagem

Estrutura da fuselagem l
i i

Carga paga

Sustentacdo

1 Motor
da empenagem

T
Combustivel

x/L

Figura 40 — Representacao esquemaética de forgas agindo numa fuselagem genérica

Fonte: Adaptado de Corke (2002)

de gravidade resulte num momento nulo, configurando assim o equilibrio da aeronave.
Além disso, o somatério de forcas na direcao vertical também deve se anular, segundo

as equacoes a seguir:

S Mog =0

S F.=0

sendo Mgg o momento no centro de gravidade causado pelas cargas que estao presente

(5.5)

no aviao e F, as forgas na direcao vertical.

Para realizar a andlise, ap6s reunidas todas as cargas atuantes na estrutura da
fuselagem e posiciona-las em um DCL, é necessario fazer um levantamento da magnitude
dessas cargas, suas posi¢des em razao ao comprimento total do aviao e, por ultimo,
calcular o momento gerado por cada carga em relacdo ao ponto em que o centro de

gravidade se situa, sendo que o somatoério desses momentos deve ser sempre nulo.

No entanto, todas as cargas as quais constam até entao sao derivadas dos pesos
dos componentes do aviao. Logo, precisa-se adicionar ao problema as reagoes geradas
através da presenga das cargas aerodindmicas (sustentagao da asa e da empenagem) e a
carga inercial devido ao principio de D’Alembert. A Fig. 41 ilustra o que foi dito e deixa
claro, visualmente, que a soma das reacoes das sustentacoes equivalem a forca inercial
e os momentos em torno do CG devem ser iguais para que neste ponto o somatério de

momentos seja nulo, assim tem-se a Eq. 5.6.
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Figura 41 — Substitui¢do da sustentacao pelas reagoes na fuselagem
Fonte: Adaptado de RODRIGUES (2011)
I=A+B+C+D+1L,
(5.6)

D
ZMica +M,.. =0, comi=AB,C,D
i=A

sendo I a carga inercial devido o principio de D’Alembert, A, B, C e D as reacoes
ocasionadas pela sustentacao da asa que somadas devem equivaler a L,,, L. a sustenta-

cao da empenagem e M, , e My, . os momentos causados pelas reagoes de L, e Le,

cG

respectivamente, em torno do CG.

Visto que ha 2 incégnitas e 2 equacoes na Eq. 5.6, de posse do somatoério de
forgas verticais e de momentos (Eq. 5.5) é possivel encontrar [ e L. E preciso relembrar

que as reacoes A, B, C e D foram calculadas na Secao 5.2.2.

Visto que no CG nao pode haver momento e devido ao principio de D’Alembert,
¢ necessario considerar um apoio de primeiro género no centro de gravidade do aviao.
Finalmente, possuindo os valores das forcas inerciais, das reacoes de sustentacdo, da
inercial dada pelo principio de D’Alembert e seu apoio, pode-se desenhar o DCL completo

para o caso estudado e efetuar a analise de cisalhamento e momento de flexao.

5.4 Analise do cisalhamento e momento de flexao

As cargas na estrutura da fuselagem sao causadas pela forca de cisalhamento e

pelos momentos de flexdo em torno desse ponto (CORKE, 2002). De forma a determinar
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as forcas cisalhantes e momentos de flexao resultantes ao longo do comprimento da
fuselagem, o procedimento consiste em dividir a fuselagem em elementos discretos ao

longo de seu comprimento, conforme o Método das Se¢oes discutido na Segao 3.2.

O somatério dos esforcos tem inicio em uma das extremidades da fuselagem
(x = 0 ou o = L). Aqui, consideraremos o inicio dos calculos no nariz da aeronave.
Comecando na extremidade selecionada, o somatério prossegue ao longo de cada se¢ao
até a outra extremidade. Nesse processo, a forca de cisalhamento e o momento pode
ser encontrado pela soma de todas as cortantes geradas pelas cargas individuais em
uma determinada secdo. Nesta abordagem é necessaria a inclusao da forga de reacao

concentrada que ocorre no ponto do suporte, onde r = z¢¢.

A andlise ira girar em torno apenas do cisalhamento, ou cortante, e do momento
de flexao, visto que nao existem cargas horizontais, que requisitaria uma analise de forcas

axiais, e nem torcao, visto que nao existem, aqui, pares de forcas em sentidos opostos.

Como dito acima, o método a ser utilizado serd o método das se¢des (Segao 3.2),
que consiste em dividir a fuselagem em elementos discretos. Neste calculo sera analisado
sempre o lado direito da se¢do, ou seja, a conven¢ao de sinais nesse caso determina o

sentido do cortante apontando para baixo e o momento no sentido anti-horario.

No DCL todas as cargas devem obedecer as equagoes de equilibrio (Eq. 3.2).
Até este ponto, o equilibrio de forcas verticais e momentos fletores de cargas de inércia,
sustentagao (representados pelas reagoes A, B, C' e D) e a carga aerodindmica sobre a

empenagem estao em equilibrio.

Sera feita a analise de cisalhamento e momento fletor na fuselagem utilizando as
cargas vindas do peso corrigido de cada componente presente na estrutura. Lembrando
que a analise se divide em dois casos: condi¢ao inicial de voo e inicio de manobra de
rotacdo, no segundo caso é necessario incluir, além dos pesos corrigidos e das reagoes,
uma carga de momento fletor concentrada no centro de gravidade do aviao, que passou

a existir devido a presenca da aceleragao angular.
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6 Analise numeérica

Engenheiros frequentemente utilizam programas de modelagem de sélidos aliados
com o Método dos Elementos Finitos (Se¢ao 3.3), ou MEF, para resolver problemas de

modelagem de tensao e deformacao, por exemplo (Kent L. Lawrence, 2006).

Faz parte de uma simulagdo numérica por elementos finitos a confeccao do modelo
geométrico, a preparacao da malha, que seria a discretizacao do dominio em diversos
elementos finitos, a definicao das condig¢oes de contorno da fisica do problema e, por fim,
a analise dos resultados. Pode-se considerar como um dos passos de uma simulacao a

otimizacao do problema. No entanto, essa parte se encontra fora do escopo deste projeto.

Para simular as condi¢oes de voo estudadas neste projeto foi utilizado o software
Ansys Workbench em sua versao estudantil 2022 R1. Nele, foi utilizado o ambiente Static
Structural e, para confecgao do modelo geométrico, como previamente citado e discutido
(Segao 5.1), foi utilizado o software CATIA.

O modelo de simulacao utilizado foi uma combinagao entre a solugao assistida
por computador para um problema de treligas ensinado por Logan (2011) (Segao 3.3) e
o modelo de linhas, por Lee (2012).

Tradicionalmente, uma trelica é definida como uma estrutura que consiste em
um conjunto de membros que apresentam duas forcas. Por assim dizer, os membros sao
articulados em suas extremidades e as cargas sao aplicadas diretamente em seus nés de
forma que os membros sejam tracionados ou comprimidos, mas nao fletidos. Dois mem-
bros conectados por articulagoes podem rotacionar em torno dela independentemente.
A razao pela qual a simulacao é feita assumindo uma conexao por articulacao é que
diminui o esfor¢o computacional. Além disso, negligenciando a rigidez do né, assumir
que eles sao unidos por articulagoes leva a um projeto conservador: mais seguro, porém

superdimensionado.

Em relagdo ao erro induzido por essa consideracao, quanto mais delgado for o
membro da trelica, menor o erro. Do mesmo modo, quanto mais espesso ou largo, maior
o erro trazido pelo uso da articulagdo nos ndés em comparagao a uma conexao rigida,

como solda, por exemplo.

Para melhor apresentacao dos passos a serem seguidos para realizacao da simu-

lacao, a secao foi dividida entre as fases do processo.
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6.1 Modelo geométrico

Para simular um modelo de linhas é preciso criar a geometria através de pontos
para em seguida conectéd-las através de linhas. No primeiro momento os membros da
trelica nao possuem uma segao transversal definida, configuracao esta que sera alterada
posteriormente. Entao, visto que no CATIA o modelo era inteiramente composto por

tubos, ele foi passado para o Ansys através dos pontos (ou nds) que o compdem.

No CATIA foi utilizada a ferramenta de medida Measure Item para destacar
todas as coordenadas dos pontos que compoem a fuselagem. Todas as localizagoes dos
nos foram passadas para um bloco de notas com a notagao correta utilizada no software

e logo apoés este documento foi importado no Ansys, no ambiente Design Modeler.

Além dos pontos que delimitam a estrutura, no documento também foi inserido
os pontos que passam exatamente pelo centro de gravidade da aeronave. Dado que
algumas condig¢oes de contorno devem ser aplicadas no CG, estes pontos precisam estar
disponiveis no modelo para uso futuro. Importado o documento e gerados os pontos, foi

possivel criar as linhas unindo um ponto a outro até montar inteiramente a fuselagem.

Ainda no Design Modeler, a secao transversal dos tubos foi criada. A dimensao
da secao foi baseada nas medidas compartilhadas por Buchanan (2012), que afirma que o
Legal Eagle possui sua estrutura composta por tubos de ago 4130 de se¢ao @5/8x0,035
polegada (©15,875 mm e espessura de 0,889 mm). No entanto, na simula¢ido nao foi
utilizado o ago 4130 e sim liga de aluminio, que é a composicdo do aviao Skyranger.
Utilizar aluminio também se torna interessante do ponto de vista de averiguar se este
material suporta o carregamento sofrido pela aeronave. Caso a resposta seja positiva, a
estrutura pode ser fabricada de aluminio, diminuindo assim seu peso total sem afetar
sua seguranca de operacao. No que diz respeito a secao do tubo, a maioria dos catélo-
gos brasileiros de tubos de aluminio ndo possuem uma espessura de 0,889 mm para o
didmetro externo de 15,875 mm. Assim, a espessura foi arredondada para a dimensao
disponivel mais proxima. Dessa forma, a secao transversal utilizada tem 15,875 mm de

didametro externo e 1 mm de espessura.

6.2 Preparacao da malha

Agora no ambiente Model do Ansys, o primeiro passo foi selecionar a liga de
aluminio como material da estrutura. Depois, foi necessario gerar conexoes entre os nos

da estrutura de modo que ficasse explicito para o programa que todos os membros da
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trelica fazem parte de um sé corpo.

A malha utilizada para simular elementos de linha considera que cada membro
da trelica é composto por um s6 elemento. Isto ocorre porque é possivel obter uma
solugao igual a solugdo analitica através dessa abordagem. Também, essa perspectiva
diminui o gasto computacional ja que quanto menor o niimero de elementos do dominio
discretizado, mais rapida a convergéncia e o calculo, uma vez que o nimero de iteragoes
diminuird (LEE, 2012).

Para fazer com que cada membro seja um elemento, foi posto que o tamanho do
elemento ¢ muito grande. Por exemplo, coloca-se que o tamanho do elemento ¢ igual a
15 metros. Assim, ja que nenhum membro chega a ter tamanha dimensao, o programa

assegura que o elemento tera o tamanho do membro.

6.3 Condicoes de contorno

Ainda no ambiente Model, a préxima etapa foi setar as condigoes de contorno
como restrigdes e cargas. Em relagdo a restricdo, como discutido na Secdo 5.3, neste
trabalho foi feita a aproximacao de que a fuselagem do avido é uma viga simplesmente
apoiada no CG. Entao, na simulacgao é neste local que deve estar restringido o movimento
do corpo. Para isso, os ndés que passam exatamente pelo CG, feitos na preparacao do

modelo geométrico, sao selecionados e colocados como Simply supported no Ansys.

A fim de adicionar as cargas aplicadas ao corpo, os pesos dos componentes foram
acrescentados a analise. As forcas, nas trelicas, devem sempre ser acrescentadas aos nos
da estrutura, como dito previamente. Assim, todas as cargas foram distribuidas ao longo

dos nés da fuselagem.

O peso da fuselagem em si foi adicionado as condi¢ées de contorno através da

adicao da influéncia da gravidade, a partir da fungao Standard Earth Gravity.
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7 Resultados e discussao

7.1 Posicao do CG da aeronave

Posicionando a linha de referéncia no nariz da aeronave (Fig. 42) e utilizando-se
do modelo apresentado previamente, juntamente com a Eq. 5.1, calculou-se primeiro a
posicao do centro de gravidade da aeronave e seu peso sem a presenca das asas, o que

pode ser visto na Tabela 4.

Os bragos expostos na tabela foram encontrados com base nas dimensoes presen-
tes na Fig. 42, onde os circulos coloridos representam os pesos presentes na aeronave,
necessarios para o calculo do centro de gravidade. Ainda na Fig. 42, ha uma legenda no
canto superior direito que esclarece sobre o que se trata cada cor posicionada na estru-
tura. O motor, como ja dito, foi posicionado no nariz da aeronave, as asas (descartadas
no primeiro célculo da posigao do CG) foram posicionadas nas longarinas, o trem de
pouso na parte inferior da fuselagem e a empenagem do final da estrutura. A posicao de

alocagao do piloto e do centro de gravidade da fuselagem foi obtida através do software
CATIA.

LEGENDA

[l Motor HEPiloto

[l Asa e combustivel DFuse\agem

W Trem de pouso .Empenagens

LINHA DE REFERENCIA

4381

Figura 42 — Bragos em relagao a linha de referéncia

Fonte: Autoria proépria
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Tabela 4 — Determinacao da posicao do CG sem a presenca das asas

Componente Peso (N) Brago (m) Momento (Nm)
Motor Rotax 582 856,41 0 0

Trem de pouso do nariz 40,81 0,76 30,83
Trem de pouso principal 81,71 1,561 122,97

Piloto 833,85 1,34 1116,53
Empenagem vertical 77,20 4,38 338,21
Empenagem horizontal 78,10 4,38 342,16
Fuselagem 196,20 1,81 354,53

Total 2164,28 - 2305,24

| Tcg =1,07m |
Fonte: Autoria proépria

Calculado o CG sem a presenca das asas (Tabela 4), é possivel posicionar cor-
retamente as mesmas. Ou seja, o centro aerodinamico da asa, situado a 1/4 da corda
do aerofélio (a 375 mm do bordo de ataque da asa, neste caso), deve estar localizado
no CG da aeronave para garantir a estabilidade, como discutido previamente na Secao

5.2.1. Assim, temos a nova tabela:

Tabela 5 — Determinacao da posicao do CG com a presenca das asas

Componente Peso (N) Brago (m) Momento (Nm)
Motor Rotax 582 856,41 0 0
Trem de pouso do nariz 40,81 0,76 30,83
Trem de pouso principal 81,71 1,51 122,97
Piloto 833,85 1,34 1116,53
Combustivel na 1% longarina 343,35 0,66 226,61
Combustivel na 2% longarina 343,55 1,70 583,59
Empenagem vertical 77,20 4,38 338,21
Empenagem horizontal 78,10 4,38 342,16
Asa na 12 longarina 98,10 0,66 64,75
Asa na 22 longarina 98,10 1,70 166,74
Fuselagem 196,20 1,81 354,53
Total 3047,18 - 3346,92

’ EC’G’ = 1, 09 m ‘
Fonte: Autoria proépria

E possivel observar que a presenca da asa, juntamente com o combustivel, alterou

apenas cerca de 2% para direita a posicao do centro de gravidade de todo o conjunto.
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O peso total da aeronave foi calculado somando-se os pesos de todos os compo-
nentes presentes no veiculo, como pode ser observado na Tabela 5. De posse do peso
total (W), é possivel encontrar a sustentagdo da asa para o caso A do envelope de voo
(Fig. 24) através da Eq. 5.2. Visto que o fator de carga tem valor n = 4, como visto na

Secao 5.2, o fator de seguranca fs = 1,5, de acordo com a Se¢ao 5.2.1. Assim:

L, = 4.1,5.3047, 18 = 18283,08 N (7.1)

onde L,, foi considerado atuante no centro aerodinamico da asa, situado, como discutido

anteriormente, a 25% do bordo de ataque da mesma.

De posse da posicao do centro de gravidade, posicionamento das asas, do peso
total da aeronave e da sustentagio da asa para o caso A do envelope de voo, foi possivel

prosseguir nos calculos das cargas estruturais.

7.2 Carga da asa

Como discutido na Se¢do 5.2.2, para uma analise preliminar simplificada, o angulo
de ataque («) serd considerado pequeno de modo que cosa ~ 1 na Eq. 5.2. Assim, é
possivel concluir e reafirmar que L,, possui o mesmo valor calculado na secido anterior,
ou seja, L,, = 18283,08 N.

O valor da carga distribuida total causada pela sustentacao foi calculado através
da Eq. 5.3 e é de wy, = 2920,62 N/m. Esse cdlculo foi feito considerando a metade da
sustentacao L, atuando em uma asa. J& a distribuicao na longarina frontal foi calculada
através da Eq. 5.4a e tem como resultado wyr = 2336,5 N/m até aproximadamente 60%
da extensao da asa a partir de sua raiz e 1168,2 N/m nos 40% restantes até a ponta da
asa na longarina frontal. A longarina traseira teve sua distribuicdo de carga calculada
pela Eq. 5.4b e o resultado obtido foi wyr = 584,12 N/m e 292,06 N/m em 60% da sua
extensdo e nos 40% restantes, respectivamente. Os cdlculos desenvolvidos nessa secao

tiveram como auxilio o c6digo disponivel no Apéndice C.

Resolvendo o problema dos carregamentos nas longarinas expostos na Fig. 36,
e repetidos abaixo, com auxilio da andlise estrutural de esforgos internos, tem-se os

resultados das reagdes na Tabela 6.
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(a) Longarina frontal
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(b) Longarina traseira

Figura 43 — Esquematicos da distribuicao de carga e reacoes nas longarinas

Fonte: Adaptado de Bruhn (1973)

Tabela 6 — Resultados das reagoes nos nés 1 ao 4

Reacdo Resultante [N]

R 5544.8
R» 20254
Rs 1386,2
R, 506,4

Fonte: Autoria proépria

Para resolver a questao do carregamento nos nés, as dimensoes definidas pela
Fig. 33 sao utilizadas para calcular os cossenos diretores. A tabela abaixo mostra as
projecoes em V, D e S das longarinas e das barras da estrutura da asa. O comprimento
real (L) dos membros ¢ calculado através do médulo dos componentes em V, D e S e as

dimensoes sao dadas em metros.
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Tabela 7 — Cossenos diretores dos membros estruturais da asa

Membro  Simbolo V D S L V/L. D/L S/L

Longarina o 0 0 2475 2475 0 0 1
frontal
Longarina . 0 0 2475 2475 0 0 1
traseira
Montante

Sp 1,007 1,203 2475 2930 0,344 0411 0485
frontal
Montante o = 507 0270 2475 2,68 0375 0101 0922
traseiro

V = direcao vertical
D = direcao do arrasto
S = direcao lateral
L=V i DT 5

Fonte: Adaptado de Bruhn (1973)

Para calcular as cargas resultantes nos nés 1 e 3 os cossenos diretores acima foram
inseridos numa rotina de cédigo do Matlab (Apéndice C) nas equagoes de equilibrio
do problema. A representacao esquematica do problema pode ser vista na Fig. 37, que
mostra também quais sao as incognitas do problema, sendo que R; e R3 ja sao conhecidos.

Como resultado, tem-se a seguinte tabela:

Tabela 8 — Resultantes nos nés 1 e 3

Reagao Resultante [N]

LF, ~13629,66
SF 16137,42
D, 6624,41
LT, ~3406,74
ST 3696,54
D 0

Fonte: Autoria propria

Realizando o cédlculo agora inserindo a influéncia do carregamento de ar que
causa o arrasto na asa, supoe-se uma carga distribuida wp = 389,42 N/m, retirada da
literatura (BRUHN, 1973). E possivel observar na Fig. 38 como estardo posicionadas
as cargas. Calculando as reagoes R4 a Rp do modo discutido na Secao 7.2, tem-se o

seguinte esquematico final, j& com todas as cargas encontradas até entao substituidas:
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Figura 44 — Esquemaético estrutural da asa com carregamento completo

Fonte: Adaptado de Bruhn (1973)

Utilizando o equilibrio de forcas e momentos na Fig. 44 e relembrando que o
carregamento nos nos b e 6 sao iguais aos do né 1 e 3 devido a auséncia de diedro (0°),

tem-se:

Tabela 9 — Reacoes da asa na fuselagem

N6 Membro Carregamento [kN] A% D S
LF, -2,738 0 0 -2,738
2 D, -8,015 0 -8,015 0
Ry -2,025 2,025 0 0
4 LT, 1,978 0 0 1,978
Ry -0,506 0,506 0 0
5 Sky 16,137 5,545 6,624 13,630
6 ST 3,678 1,386 0 3,407

Fonte: Autoria prépria

Somando todos os valores correspondentes a direcao vertical da Tabela 9 obtém-
se o valor 9,763 kN, apresentando apenas 6% de erro para o valor de L,,/2 inicial, que é a
forca de sustentacao atuante em cada asa, provavelmente devido a erros computacionais
de arredondamento. Dessa forma, os resultados obtidos sao validos e podem ser utilizados

nas proximas consideracoes.

No entanto, foi discutido na Secao 5.3 que os valores das reagoes da asa tomam o
lugar da resultante sustentagao (L,,) nas equagoes de equilibrio (Eq. 5.5) apds encontra-
das a carga inercial (I) e a sustentagao desenvolvida pela empenagem (L.). Substituindo

os valores das reagdes na vertical (V) nos pontos 2, 4, 5 e 6 encontrados na Tabela 9,
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temos que as equagoes de equilibrio ndao sdo obedecidas. Dessa forma, sera necessario

lancar mao de um artificio que force a solugdo a obedecer essa restricao.

O artificio a ser utilizado sera variar duas das quatro reagoes nos calculos das
equagoes de equilibrio, obtendo 6 possibilidades, até que se apresente uma relagdo que
satisfaga as restrigoes oferecidas pela Eq. 5.5. Além disso, as reagoes mostradas na Tabela
9 dizem respeito ao que ocorre em apenas uma asa. Logo, para confeccionar a matriz
de decisdo, é necessario considerar o aviao como um todo. Ou seja, as forcas a serem
utilizadas devem ser o dobro do exposto como resultado, considerando assim as duas

asas. Dessa forma, temos as seguintes situagoes:

Tabela 10 — Matriz de decisao sobre as reac¢oes verticais da asa na fuselagem

Pontos constantes 2 [N] 4 [N] 5 [N] 6 [N]

2e4d 4050,8  1012,7 72449 59746
2¢e5 4050,8 16189,0 11089,6 -13046,0
2¢6 4050,8  3567,7 78922 27724
4eb 658,45 1012,72 11080,6 5522,3
4¢6 19966,0 1012,7 344643 27724
5¢6 1160,8  3260,2 11089,6 27724

Fonte: Autoria propria

Como destacado em verde na Tabela 10, os valores das reagoes nos pontos 2 e 6
foram escolhidos para serem mantidos constantes enquanto nos pontos 4 e 5 as reacoes
foram calculadas através das equacoes de equilibrio (Eq. 5.5). Os critérios de decisao

foram:

1. Nao haver nenhum valor negativo;

2. As reagoes nos pontos 2 e 5 apresentarem os maiores médulos, como acontece na

Tabela 9.

Estando as reacoes das asas na fuselagem de acordo com as equagoes de equilibrio,
é possivel prosseguir para a analise da distribuicao de cargas na fuselagem.

7.3 Distribuicao de cargas na fuselagem

Seguindo o modelo previamente discutido e agora de posse dos valores das cargas

atuantes na estrutura e suas respectivas posicoes ¢ possivel distribui-las corretamente ao
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longo do comprimento da fuselagem (Fig. 45) e analisar sua influéncia na mesma no que
diz respeito ao momento em relagdo ao centro de gravidade da aeronave. Os itens estao
especificados na Tabela 11. Ademais, os cédlculos efetuados nesta se¢ao tiveram como

apoio a planilha presente no Apéndice D.

1 2345 6 ] 85 10N 1213
Estrljturé .da; fusela'gen'-| - 14 - l
1 YT 1 ¥ [
- - x/L
| |
0 1
Reacdo

Figura 45 — Representacao esquemética das cargas agindo na fuselagem

Fonte: Autoria prépria

E possivel observar que somando todos os momentos disponiveis na Tabela 11
tem-se que ele é nulo. Esse resultado valida a posicao do CG e permite o prosseguimento

dos célculos.

Tabela 11 — Sumario de pesos para fuselagem ilustrada na Fig. 45

Tipo de .
carga Item Magnitude [N]  Zresuitante [M]  Mape [NM]
Motor 1 856,413 0 940,65

Combustivel e asa

a i 2 441,45 0,66 193,52
na 1* longarina
Trem de pouso 1 40,81 0,76 13,81
do nariz
Piloto 7 833,85 1,34 -200,65
Lrem de pouso 8 81,71 1,51 -33,63
principal
Combustivel e asa ), 441,45 1,70 -265,45
na 2% longarina
Empenag@s vertical 19 155.3 4,38 509,64
e horizontal
Fuselagem 14 196,2 1,81 -139,03

*QSCG = 1, 1m
Fonte: Autoria propria

O proximo passo possui resultados distintos para os dois casos a serem analisados
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(Fig. 23): a condigao inicial de voo e o inicio de manobra de rotagdo. No entanto, em
ambos o0s casos foi seguido o modelo exposto nas Segoes 4.5.2 e 5.3. Ou seja, primeiro os
pesos expostos na Tabela 11 foram corrigidos de acordo com cada situacao e depois foram
calculadas as incognitas, que sao a sustentacdo da empenagem e a carga inercial (Eq.
5.6). Depois, a reagao que atua no CG devido ao Principio de D’Alembert foi encontrada
e, exclusivamente para o segundo caso, a variacao de sustentacao da empenagem e o

momento concentrado que passara a atuar no sistema foram obtidos.

7.3.1 Condicao inicial de voo

De posse dos valores expostos na Tabela 11 e das reac¢oes da asa calculadas na
Tabela 10, foi possivel encontrar o valor da sustentagao da empenagem (L.) e da carga

inercial (1):

Tabela 12 — Sustentacoes e carga inercial no primeiro caso de voo

Tipo de carga Item Magnitude [N]  Zresuttante MQrog [Nm]

Reacao devido
a asa no 3 4050,80 0,66 -1775,73
ponto 2
Reacao devido
a asa no 11 3567,7 1,70 2145,32
ponto 4
Reagao devido
a asa no 5 7892,20 0,76 -2670,44
ponto 5
Reacao devido
a asa no 9 2772,40 1,51 1141,22
ponto 6
Sustentagao
devido
empenagem
horizontal
Carga inercial 6 18636,12 1,098 0
*ICA = 1, 035 *xCG = 1, 098

Fonte: Autoria proépria

13 353,03 4,38 1158,50

Tendo encontrado as incognitas, foi possivel calcular o fator de carga total que

rege este primeiro caso de voo através da Eq. 4.4. Assim:
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L. 353,03
= — =41 — =6,12 2
nx nAfS+ W 75+ 3047’ 18 6a (7 )

Visto que a aceleracao do sistema pode ser calculada pela multiplicagao do fator
de carga pela aceleragao da gravidade, a aceleragao existente neste caso toma valor de

aproximadamente 60 m/s?.

Os pesos dos componentes presentes no aviao foram recalculados e corrigidos
levando em consideracao a aceleracao devido o fator de carga da operacdo de acordo

com a Eq. 4.6:

Tabela 13 — Pesos corrigidos do primeiro caso de voo

Tipo de Item Magnitude [N] Peso corrigido [N]
carga
Motor 1 856,413 6094,11
Combilstlvel e asa 9 441,45 3141,29
na 1? longarina
Trem de pouso 4 40,81 290,40
do nariz
Piloto 7 833,85 5933,55
Trem' de. pouso N 81,71 581,44
principal
Comb;stlvel e asa 10 441,45 3141,29
na 2% longarina
Empenagens vertical 12 155,3 1105,09

e horizontal
Fuselagem 14 196,2 1396,13

Fonte: Autoria prépria

Lembrando que todos os valores acima dos pesos corrigidos (Tab. 13) apontam

para baixo e estao em concordancia com as representacoes na Fig. 45.

Da mesma forma, a reacao presente no CG foi calculada segundo a Eq. 4.7:

R = 310,62(60 + 9,81) = 21684,38 N (7.3)

E necessario ressaltar que os valores presentes na Tabela 12 permanecem os mes-

mos. Ou seja, nao devem ser calculados valores corrigidos das reagoes presente na tabela.
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Calculados todos os pesos presentes na estrutura, incluindo sua correcao devido
o fator de carga, foi possivel prosseguir para a analise do cisalhamento e momento de

flexao do primeiro caso de voo.

7.3.2 Condicao de inicio de manobra de rotacao

Nesta condicao de voo, a aeronave comega a entrar na manobra de rotagdo em
torno de seu eixo y, ou seja, uma manobra de arfagem cabrando o avidao (apontando
seu nariz para cima). Como explicado na Secao 4.5.2; essa situacao implica que a reagao
de sustentacdo da empenagem vai diminuir ocasionando a variacdo AFE e surgird uma

aceleragdo angular e um momento no sistema.

Para calcular o AFE foi utilizada a Eq. 4.3. Para fins didaticos, a aceleracao
angular («) foi retirada da literatura Aircraft Structures, do Peery (2011), com valor av =
—3 rad/s?. Também, para encontrar a variacio AE foi necessario calcular o momento
de inércia de massa sobre o eixo de rotacio (Eq. 4.2b), que é o somatério de mz? na
Tabela 14. Assim:

 —3.317,57

AE = =—-290,32 N 7.4
3,28 ’ (7.4)

Logo, ¢é possivel concluir que, de fato, o valor da sustentacao da empenagem
diminuiu, fazendo com que a aeronave levante o nariz. E tendo este valor foi possivel
encontrar L.x (Eq. 4.1) e a carga inercial I (Eq. 5.6). Na Tabela 14 é possivel observar

esses novos valores.

Lex = 353,03 — 290,32 = 62,71 N (7.5)

I = 18283,10 + 62,71 = 18345,80 N (7.5b)

Devido a variagao AFE, causada pela deflexao do profundor, o sistema passa a ter

um momento M, concentrado no CG calculado pela Eq. 4.2a e com valor -952,72 Nm.

Apébs encontrados os novos valores, foi possivel calcular o fator de carga total que

rege o segundo caso de voo através da Eq. 4.8. Assim:

L.x 62,71

Zet 41 it A 2 )
W ot 3047, 18 6,0 (7.6)

ny =nafs +
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Tabela 14 — Sustentacoes e carga inercial no segundo caso de voo

Tipo de carga Item Magnitude [N]  Zresuttante MQrog [Nm]

Reacao devido
a asa no 3 4050,80 0,66 -1775,73
ponto 2
Reacao devido
a asa no 5 3567,7 1,70 2145,32
ponto 4
Reagao devido
a asa no 9 7892,20 0,76 -2670,44
ponto 5
Reagao devido
a asa no 11 2772,40 1,51 1141,22
ponto 6
Sustentagao
devido
empenagem
horizontal
Carga inercial 6 18345,80 1,098 0
*SZJCA = 1, 035 *xCG = 1, 098

Fonte: Autoria prépria

13 62,71 4,38 205,78

Visto que a aceleracio do sistema pode ser calculada pela multiplicagao do fator
de carga pela aceleragao da gravidade, a aceleracao existente neste caso toma valor de

aproximadamente 59,06 m/s?.

Além da influéncia do fator de carga, os pesos também deverdo ser corrigidos
em relacao a influéncia da presenca de uma aceleragao angular «, utilizando a segunda

parcela da Eq. 4.9.

Os pesos dos componentes presentes no aviao foram recalculados e corrigidos
levando em consideracao a aceleracao devido o fator de carga da operagao de acordo

com a Eq. 4.9:
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Tabela 15 — Pesos corrigidos do segundo caso de voo

Tég;)g:e Item Magnitude [N] ma? [kgm?] Peso corrigido [N]
Motor 1 856,413 105,32 6300,18

Combustivel e asa

. . p 441 45 8,65 315841
na 1* longarina
Lrem de pouso 4 40,81 0,48 290,73
do nariz
Piloto 7 833,85 4,92 5792,75
Lrem de pouso 8 81,71 1,41 563,37
principal
Combustivel e asa ), 441,45 16,27 3018,06
na 2% longarina
Empenagens vertical 155,3 170,48 034,44
e horizontal
Fuselagem 14 196,2 10,04 1334,92

Fonte: Autoria propria

Lembrando que todos os valores acima dos pesos corrigidos (Tab. 15) apontam

para baixo e estao em concordancia com as representagoes na Fig. 45.

Da mesma forma, a reacao presente no CG foi calculada segundo a Eq. 4.7:

R = 310,62(59,06 + 9, 81) = 21392,98 N (7.7)

Novamente, é necessario ressaltar que os valores presentes na Tabela 14 permane-
cem os mesmos. Ou seja, nao devem ser calculados valores corrigidos das reagoes presente

na tabela.

Calculados todos os pesos presentes na estrutura, incluindo sua correcao devido
o fator de carga, foi possivel prosseguir para a andlise do cisalhamento e momento de

flexao do segundo caso de voo.

7.4 Analise do cisalhamento e momento de flexao

Utilizando o diagrama de corpo livre apresentado pela Fig. 45 foram calculados
os esfor¢os internos na fuselagem, ou seja, as cortantes (ou forcas de cisalhamento) e os

momentos fletores utilizando o Método das Se¢oes discutido na Secao 3.2.
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E importante relembrar que, visto que a analise se deu sempre analisando o lado
direito da secao, o sentido do cortante e do momento fletor é, por convengao, para baixo

e anti-horario, respectivamente.

Para calcular os esforgos foi utilizada uma planilha e cada carga de cada com-
ponente do aviao teve sua influéncia no cisalhamento e no momento fletor contabilizada
separadamente e no final foram todos somados para cada ponto no comprimento da
fuselagem. Nos Apéndices E e F é possivel observar como se deu a distribuicao de cargas

na andlise e os calculos dos esforgos internos.

E possivel observar no diagrama (Fig. 46) que o local com maior solicitagdo em
relacao a cisalhante e momento fletor é onde se conecta o trem de pouso do nariz a
fuselagem, também um dos locais onde atua a reacao da asa transferida pelo montante.
A Tabela 16 deixa claro quais sao os esforcos méaximos em ambas as condi¢oes de voo.
Dessa forma, o local que carrega estes maximos deve ser alvo de maior atencao durante

a escolha do material da aeronave e o didmetro do tubo.

Tabela 16 — Esforcos maximos em ambas as condicoes de voo

1° caso 2° caso
Cisalhante [N] -6094,11 -6300,18

Momento
fletor [Nm] -4540,57 -4698,90

Fonte: Autoria propria

No que diz respeito ao diagrama de cisalhante, o fato de o primeiro caso ter
cargas maiores até certo ponto e depois passar a ter cargas menores ocorre devido a
presenca de aceleragdo angular no segundo caso, que faz com que aquelas cargas que
estao posicionadas antes do CG sejam incrementadas e, analogamente, as que estao

depois sejam reduzidas.

Além disso, olhando para o diagrama de momento fletor, percebe-se uma mudanca
abrupta no comportamento da curva. Isso se deve a presenca do momento concentrado

M, no segundo caso.

Comparando as duas condigdes de voo, percebe-se pelo diagrama de esforcos
internos (Fig. 46) que a situacdo mais critica é a de inicio da manobra de rotacao. Este
fato é totalmente compreensivel porque neste caso, além de os pesos dos componentes
possuirem um incremento devido o fator de carga ao qual o sistema esta sujeito, também

recebe um acréscimo (ou diminui¢ao) ocasionado pela acelera¢ao angular presente.
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Ainda, o segundo caso representa a situacao mais extrema pela qual esta aero-
nave pode passar, visto que foi escolhido para andlise o maior fator de carga permitido
pelo envelope de voo ditado segundo as normas (Segao 2.1). Além disso, uma manobra
de rotacdo que levante o nariz da aeronave tende a fazer com que o angulo de ataque
aumente e, consequentemente, a forca de sustentacdo acompanhe esse aumento. No en-
tanto, a aeronave ja estd situada em sua zona mais critica e qualquer mudanca além
disso pode ocasionar um estol, visto que a operagao do veiculo estaria situada fora do

envelope de voo.
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Motor
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Trem de pouso principal Piloto Izl Reagao da asa (NG 4) Fuselagem
Trem de pouso secundario Empenagens
IEI Reagdo da asa (N6 6) Sustentagao da empenagem

EI Asa e combustivel Reagdo da asa (N6 5)
Reagdo da asa (N6 2) EI Forga inercial
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Figura 46 — Diagrama de esforcos internos sobrepostos

Fonte: Autoria propria



Capitulo 7. Resultados e discussao 112

7.5 Resultados numéricos

Utilizando as Tabelas 13 e 15, as cargas corrigidas foram aplicadas nos nés do

modelo de linhas que pode ser observado na figura abaixo:

X
0.00 500.00 1000.00 {rmm) v
I T

250,00 750.00

Figura 47 — Fuselagem composta por elementos linha

Fonte: Autoria propria

Nas duas situagoes de voo, a aplicagdo das cargas foi feita seguindo o seguinte

raciocinio, relacionado com a Fig. 48:

0.00 1000.00 2000.00 {ram)
500.00 1300.00

Figura 48 — Aplicagao de cargas na andalise numérica

Fonte: Autoria propria

1. O peso corrigido do motor foi dividido entre 4 nés e aplicado nos nés B, C, D e E;
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2. A carga que atua na 1¢ longarina, que é o peso da asa e do combustivel mais a
reacao da asa neste ponto, foi aplicado inteiramente no né F. Do mesmo modo foi

feito para a 2% longarina no né K;

3. A carga do trem de pouso do nariz e a reagdo da asa no ponto 5 (Fig. 33) foram

somados e divididos entre os nés G e H;

4. A carga inercial e a reacao R foram somadas e divididas entre os 6 nés que repre-

sentam o CG, que sdo os pontos A, I, J, O, P e Q;
5. O peso do piloto foi distribuido entre os 4 nés do assoalho (G, H, M e N);

6. A carga do trem de pouso principal e a reacao da asa no ponto 6 (Fig. 33) foram

somados e divididos entre os nés N e M;

7. O peso da fuselagem foi considerado através da insercao da presenca da gravidade

na anglise (seta L);

8. O peso das empenagens foi somado a sustentacdo da empenagem horizontal e

aplicado no né R;

9. No segundo caso de voo, o momento concentrado foi dividido por 6 e aplicado nos
noés que representam o CG (A, I, J, O, P e Q).

E necessério ressaltar que as cargas que representam pesos sempre apontam para
baixo. Assim, ao se relacionar com uma reacgao da asa, por exemplo, ocorre uma subtracao

entre as magnitudes das forgas.

Em relacao ao resultado da distribuigdo, é possivel observar nas imagens tanto
a estrutura nao solicitada, que é o contorno em cinza, quanto depois da aplicacao das
cargas, que é o contorno colorido. A escala do contorno colorido na fuselagem na repre-
sentacao grafica nao apresenta o resultado real, onde a escala foi aumentada para melhor

visualizacao.

E importante analisar se essa distribuicdo de tensio afetard a integridade estrutu-
ral do avido. Relembrando que o material utilizado na simulagao foi uma liga de aluminio
que consta no setup do Ansys, tem-se que o fator de seguranga do corpo (HIBBELER,
2012) é calculado por:

F.S. = 0pup/0adm (7.8)



Capitulo 7. Resultados e discussao 114

Sendo o,,, a tensao de ruptura da liga, que no caso do aluminio é 310 MPa, e
Oudm & tensao admissivel ou de operacao para o caso em questao.

Direct Stress
Type: Direct Stress.
Unit: MPa

Time: 15

12/09/2022 16:46
39.108 Max
32485
25862
19.239
12615
5992
063125
7.2545
13878
-20.501 Min

000 100000 200000 (mm)
— ——
500,00 150000

(a) Primeiro caso de voo

Direct Stress
Type: Direct Stress (Unaveraged)
Unit: MPa

12/09/2022 16:26

40.482 Max
33639
26796
19953
1311

62665
05766
74197
14263
-21.106 Min

000 1000.00 200000 (mm)
]

500,00 150000

(b) Segundo caso de voo
Figura 49 — Distribui¢do de tensao

Fonte: Autoria propria

Para calcular o fator de seguranca aqui sera utilizada a tensao maxima das dis-
tribuicoes (Fig. 49) como tensao admissivel na Tabela 17.

Tabela 17 — Fatores de seguranca da fuselagem

Caso de voo  04gm [MPa] F.S.

Primeiro 39,11 7,92
Segundo 40,48 7,65

Fonte: Autoria proépria

Segundo as certificagbes para aeronaves ultraleves (Segao 2.1), o fator de segu-
ranca a ser empregado no projeto é de 1,5. Um fator superdimensionado pode aumentar
a seguranca, mas nao ¢ interessante ao projeto de uma aeronave, visto que quanto maior
o F.S., maior o peso vindo da fuselagem.
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Observando os fatores resultantes na Tabela 17 fica claro que a estrutura esta
superdimensionada para as solicitacoes que ela sofre. Portanto, algumas solugoes podem
ser tomadas, como trocar o material da fuselagem de modo a diminuir a tensao de
ruptura, ou diminuir a secdo do tubo. Ambas as solu¢oes tendem a diminuir o fator de
seguranca e, assim, diminuir o peso da estrutura sem comprometer sua integridade se

dentro do limite de fator de seguranca igual a 1,5.

No modelo analitico o local que apresentou um maior esforco foi préximo a 1¢
longarina (Fig. 46). Isso ocorre de forma similar no modelo numérico, onde a tensao ma-
xima ocorre aproximadamente no mesmo local, se considerar a regiao onde se apresenta
um maior esfor¢o na fuselagem (Fig. 49). Isto posto, apesar de serem andlises distintas,
apresentaram resultados similares no que tange ao local mais solicitado da estrutura,

indicando onde deve ser a maior preocupacao do projetista.

7.5.1 Analise de flambagem

Foi concluido na secao anterior que, de fato, a estrutura da fuselagem sendo
trelicada carrega apenas cargas de tracao e compressao. Havendo membros que estejam
sofrendo compressao, a analise quanto a possibilidade da flambagem nos mesmos deve

ser realizada de acordo com a Secao 3.2.3.

Para esta analise, foi obtida a distribuicao de forgas axiais na solu¢ao numérica da
Ansys, mostrada na Fig. 50. Apo6s obtida essas distribui¢oes, os membros em compressao
foram destacados e numerados, de acordo com a Fig. 50a. Seguindo a escala de cores
nas figuras, todos os membros tingidos dos tons de azul estao sofrendo compressao e

precisam ser analisados quanto a flambagem.

De acordo com a Eq. 3.14, foi feita a planilha disposta no Apéndice I de modo
a calcular a carga critica P,,. para todos os membros trelicados da fuselagem. Visto que
tem-se o valor do modulo de Young do material, setado como liga de aluminio na anélise,
o momento de inércia da se¢ao do tubo (Tabela 18) e o comprimento dos membros, foi

possivel realizar este calculo.

Tabela 18 — Propriedades da analise de flambagem

Modulo de Young | Momento de inércia
da liga de aluminio da secao
71 GPa | 1,1410 % m?

Fonte: Autoria proépria




Capitulo 7. Resultados e discussao 116

Axial Force
Type: Directional Axial Force(X Axis) (Unaveraged)
Unit:N

Solution Coordinate System
17/09/2022 1528

3775.1 Max
31357
24964
1857.1
12177
5784
60934
70027
13306
19789 Min

0250 0750

(a) Primeiro caso de voo

Axial Force

Type: Directional Avial Force(X Axis) (Unaveraged)
UnitN

Solution Coordinate System

17/09/2022 17:58

3907.7 Max
3247.1
25866

1926

12655
6049
55659
71622
13768
-2037.3 Min

1.000 (m)
1

0250 0750

(b) Segundo caso de voo

Figura 50 — Distribuicao de forgas axiais

Fonte: Autoria prépria

A carga critica P, foi calculada para todos os membros em compressao da fuse-
lagem nos dois casos de voo. Apés calculada, P, foi comparada com a carga compressiva

atuante no membro em questao de modo a verificar se o mesmo falharia por flambagem.

Como resultado, nenhum membro, em nenhum caso de voo, falharia por flamba-
gem de acordo com as cargas obtidas da analise numérica, apresentando, no geral, uma

grande margem para que essa possibilidade viesse a ocorrer. Dessa forma, também em

relacao a falha por flambagem a operagao sera segura.
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8 Conclusao

Como discutido ao longo do trabalho, a ANAC nao possui regulamentacao técnica
propria que normatize o projeto e construcao de aeronaves ultraleves no Brasil. Sabe-se
que nos ultimos anos a ANAC tem langado mao de normas da ASTM para preencher
esta lacuna na norma brasileira. Este trabalho trouxe um compilado de normas técnicas
apresentadas pelas certificacoes ASTM F2245-18 e CS-VLA para o projeto da fuselagem
trelicada de uma aeronave ultraleve. Mesmo fazendo uso de normas internacionais, os
requisitos trazidos por estas normas foram limitados pelo peso maximo e velocidade

maxima impostas pela ANAC.

Dessa forma, foram trazidas as restricoes dadas pelas normas, entre elas peso
maximo e minimo da aeronave, o fator de seguranca da operacao e os fatores de carga
de voo. Esse estudo foi feito considerando um fator de carga igual a 4 (n = 4), que é o
fator maximo descrito pelas normas e acontece em recuperagao de manobras. No que diz
respeito ao peso limite segundo as normas, que ¢ de 650 kg maximo na decolagem, a ae-
ronave em analise obedece a essa condicao, com 310 kg, sendo que foram desconsiderados

de forma preliminar os avionicos e os fluidos operacionais.

Utilizando como aeronave base os avides Skyranger, Affordaplane e Legal Eagle,
foi possivel confeccionar um modelo geométrico que serviu de suporte para todas as
andlises. Da mesma forma que esses avioes, foram utilizadas uma configuracao wing-
braced para as asas, empenagem convencional e monomotor. Depois de pronto, o modelo
geométrico passou por uma andlise ergonomica preliminar de modo que o conforto do
piloto, escolhido como percentil 95, esteja de acordo com as normas, garantindo que o

habitaculo fornecera os devidos requisitos de seguranca.

A analise do problema se deu em dois ambitos, cujo o primeiro diz respeito a
condigdo inicial de voo ja com o fator de carga maximo para a operagdo (n = 4), e o
segundo expoe o inicio de uma manobra de arfagem (manobra de rotagao sobre o eixo
y) a partir da condigdo anterior. Deste modo, o primeiro caso conta com a presenga de
um fator de carga corrigido, ocasionado pela operacao, que atuara incrementando o peso
de todos os componentes presentes no aviao. No segundo caso, além do fator de carga
corrigido que ocorre na situacao anterior, o sistema possui uma aceleragao angular que
também atua no comportamento dos pesos, e, assim, nos carregamentos do problema.

No entanto, foi possivel observar que a inclusao da aceleragdo angular nao influencia
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consideravelmente sobre a distribuicao de cargas, visto que o aviao em andalise possui um
comprimento relativamente pequeno, com cerca de 4,4 metros. A influéncia da aceleracao
angular ¢ maior a medida que os componentes do aviao se localizam cada vez mais longe

do centro de gravidade da aeronave.

A analise teodrica de esforcos internos, um dos objetivos do estudo, foi feita apds
a reuniao de todas as cargas e condigoes de voo, dentre elas os pesos corrigidos dos
componentes da aeronave, as reagoes que as asas e as empenagens causam na fuselagem
e a carga inercial e a reacdo advinda do Principio de D’Alembert. Como resultado,
obteve-se, no diagrama de esforcos da fuselagem, que o cisalhamento e momento fletor
sao maximos, para as duas condi¢oes de voo, no né 5, onde atua uma das reagoes da
asa transferidas pelo montante e se fixa o trem de pouso do nariz da aeronave, na
posicao 0,76 m a partir do nariz da aeronave, com valores de cortante e momento de
-6094,11 N, -4540,57 Nm, -6300,18 N e -4698,90 Nm, para o primeiro e o segundo caso,
respectivamente. Estes dados podem ser usados para outros tipos de fuselagem que nao

as trelicadas, por exemplo as fuselagens semi-monocoque.

Em relagao a simulagao numérica, considerando-se a fuselagem fabricada com
liga de aluminio, a solugdo apresentou fatores de seguranca iguais a 7,92 e 7,65 para
o primeiro e segundo caso de voo, respectivamente. Isto indica que a estrutura esta
superdimensionada e que algumas medidas, como alteracdo do material da estrutura ou
diminuicao da secao transversal do tubo, podem ser tomadas para reduzir este fator de
seguranga de modo a reduzir a massa total da fuselagem, porém sem afetar a integridade

da mesma.

De modo a verificar que nenhum membro da estrutura trelicada venha a falhar
por flambagem, visto que alguns deles estdo sofrendo compressao, foi realizado o cal-
culo da carga critica de flambagem para cada tubo da fuselagem que estava sob cargas
compressivas. Como resultado, obteve-se que, em ambos os casos de voo, nenhum tubo
vird a falhar por lambagem, dado que as cargas compressivas atuantes nos mesmos sao

infimas se comparadas as cargas criticas calculadas para cada um.

Dado que a literatura sobre esse conteuido é escassa e grande parte possui um
acesso restrito, houve dificuldade em encontrar algumas metodologias. Por isso, algumas
simplificagoes e consideragoes foram assumidas. Algumas dessas consideragdes foram
feitas por falta de dados verificados, como por exemplo a escolha das especificagoes
de massa do trem de pouso, que foram estimadas e escolhidas com base em outras

pesquisas que nao se relacionam com essa em especifico. Apesar das limitagoes a acesso
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de dados, esse trabalho constitui uma base sélida para possiveis investigacoes futuras,

que complementem os resultados aqui apresentados.



120

Referencias

ANAC. RBAC n® 103. 2018. Disponivel em: <https://www.anac.gov.br/assuntos/
legislacao/legislacao-1/rbha-e-rbac/rbac/rbac-103>. Citado 2 vezes nas paginas 24
e 26.

ANAC. Governamental, O que é um ultraleve. 2020. Disponivel em: <https:
//www2.anac.gov.br/anacpedia/por__esp/tr1149.htm>. Citado na pagina 24.

ANAC. Fuselagem. 2021. Disponivel em: <https://www2.anac.gov.br/anacpedia/por__
por/tr1289.htm>. Citado na pagina 18.

ANDERSON, J. Fundamentals of Aerodynamics. 5th revised ed. edi¢ao. ed. New York:
McGraw-Hill Science/Engineering/Math, 2010. ISBN 978-0-07-339810-5. Citado na
pagina 29.

ASTM. F2245-18: Standard Specification for Design and Performance of a Light Sport
Airplane. 2018. Citado 2 vezes nas paginas 29 e 34.

Bombadier Rotax. Repair Manual for engine type 462 - 532 - 582 UL. 1994. Disponivel
em: <https://bityli.com/hYwhmJk>. Citado na pagina 153.

BRUHN, E. F. Analysis and Design of Flight Vehicle Structures. Indianapolis: Jacobs
Pub, 1973. ISBN 978-0-9615234-0-4. Citado 9 vezes nas paginas 84, 85, 86, 87, 88, 89,
99, 100 e 101.

BUCHANAN, S. Legal Fagle XL. 2012. Disponivel em: <https://www.kitplanes.com/
legal-eagle-x1/>. Citado 3 vezes nas paginas 94, 149 e 150.

CEAB. Partes do avidgo. 2021. Disponivel em: <https://ceabbrasil.com.br/blog/
partes-do-aviao/>. Citado na pagina 18.

CORKE, T. C. Design of Aircraft. lllustrated edicao. Upper Saddle River, N.J: Prentice
Hall, 2002. ISBN 978-0-13-089234-8. Citado 2 vezes nas paginas 90 e 91.

Desconhecido. Legal Fagle Ultralight Fly-In, Rio Vista, 2015. 2015. Disponivel em:
<https://todgermanica.com/2015/09/27 /legal-eagle-ultralight-fly-in-rio-vista-2015/>.
Citado na péagina 149.

Desconhecido. Legal Fagle Ultralight 3 View! 2022. Disponivel em: <http:
//www.theuniversalfoundation.com/ultraeagle>. Citado na pagina 150.

EASA. CS-VLA Certification Specifications for Very Light Aeroplanes. 2009. Citado 3
vezes nas paginas 27, 34 e 74.

EDWARDS, D. Affordaplane Construction Manual. 2010. Citado na pagina 25.



Referéncias 121

FERNANDES, L. M.; SILVA, P. O. da; DIACENCO, A. A. METODOS DOS
ELEMENTOS FINITOS APLICADO A BARRAS E TRELICAS. [S.1], 2015. 4 p.
Citado na pagina 47.

FILHO, J. E. M. ULTRALEVES. 2005. Disponivel em: <http://eriberto.pro.br/
ultraleves/>. Citado na pagina 24.

Flylight. Skyranger Nynja. 2021. Disponivel em: <https://www.skyranger.co.uk/en/
nynja/>. Citado na pagina 25.

GOMES, M. 1. Estudo e Andlise de Treligas. [S.1.: s.n.], 2016. Citado na pagina 35.

GUDMUNDSSON, S. General Aviation Aircraft Design: Applied Methods and
Procedures. 1* edigao. ed. [S.1.]: Butterworth-Heinemann, 2013. Citado 9 vezes nas
paginas 18, 27, 62, 63, 64, 65, 66, 73 e 84.

HIBBELER, R. C. Resisténcia dos materiais. 7* edi¢ao. ed. [S.1.]: Pearson, 2012.
Citado 3 vezes nas paginas 38, 44 e 113.

Hérlon Lima. Teoria de Voo. 2017. Citado na pagina 69.

JASSEN, G. Fuselagem. 2020. Disponivel em: <https://aeroclubesc.com.br/fuselagem/
>. Citado 2 vezes nas paginas 24 e 26.

Kent L. Lawrence. ANSYS WORKBENCH TUTORIAL. [S.1.: s.n.], 2006. Citado na
pagina 93.

LEE, H.-H. Finite Element Simulations with ANSYS Workbench 14. Pap/dvdr edition.
Mission, Kan: SDC Publications, 2012. ISBN 978-1-58503-725-4. Citado 2 vezes nas
paginas 93 e 95.

LOGAN, D. L. A First Course in the Finite Element Method. 5* edi¢ao. ed. Stamford,
CT: Cengage Learning, 2011. ISBN 978-0-495-66825-1. Citado 9 vezes nas paginas 46,
47,49, 51, 54, 55, 57, 59 e 93.

MARSH, C. Some observations on designing double layer grids. International Journal
of Space Structures, 2000. Citado na pagina 37.

MAU, S. T. Introduction to Structural Analysis: Displacement and Force Methods. 1st
edition. ed. Boca Raton, Fla: CRC Press, 2012. ISBN 978-1-4665-0416-5. Citado 3
vezes nas paginas 39, 42 e 43.

MEGSON, T. H. G. Aircraft Structures for Engineering Students. 4* edicao. ed. Oxford
; Burlington, MA: Butterworth-Heinemann, 2007. ISBN 978-0-7506-6739-5. Citado na
pagina 44.

MILHOLLAND, L. Legal Fagle™ Detail Photos. 2016. Disponivel em: <http:
//www.betterhalfvw.com/leaglpicturesetail. htm>. Citado na pagina 25.



Referéncias 122

NETO, G. K. PROJETO CONCEITUAL DE UMA AERONAVE DE BAIXO
CUSTO OPERACIONAL DA CATEGORIA LSA. 2018. Disponivel em: <https:
//repositorio.ufsc.br/bitstream /handle/123456789/188050/TCC__ Gustavo  Kr%C3%
BCger_Neto_final.pdf?sequence=1&isAllowed=y>. Citado na pagina 83.

PEERY, D. J. Aircraft Structures. lllustrated edi¢ao. Mineola, N.Y: Dover Publications,
2011. ISBN 978-0-486-48580-5. Citado 3 vezes nas paginas 69, 72 e 106.

PFEIL, W.; PFEIL, M. Estruturas de aco: dimensionamento pratico. 8. ed. LTC, 2009.
ISBN 978-85-216-1611-5. Disponivel em: <https://kaiohdutra.files.wordpress.com/
2016/02/estruturas-de-aco-dimensionamento-pratico.pdf>. Citado na pagina 35.

RAYMER, D. P. Aircraft Design: A Conceptual Approach. [S.1.]: ATAA, 1992. ISBN
0-930403-51-7. Citado 6 vezes nas paginas 61, 64, 67, 68, 78 e 83.

RICON, L. E. Icaro. 2016. Citado na pagina 18.

RODRIGUES, L. E. M. J. FUNDAMENTOS DA ENGENHARIA AERONAUTICA
APL[CACOES AO PROJETO SAE-AERODESIGN. 1. ed. Sao Paulo: [s.n.], 2011.
Unico. Citado 2 vezes nas paginas 82 e 91.

SCHMIDT, L. Some design aspects peculiar to space trusses. International Journal of
Space Structures, p. 215-223, 2000. Citado na pagina 37.

SOARES, H. D. d. S. Projeto conceitual do cockpit de uma aeronave homebuilt sem
exigéncia de certificacio. Brasilia - DF: [s.n.], 2020. Citado na pagina 64.

SOUZA, A. N. de. ANALISE DO PROJETO DE ESTRUTURAS
METALICAS ESPACIAIS: ENFASE EM COBERTURAS - PDF

Free Download. 2002. Disponivel em: <https://docplayer.com.br/

24165950~ Analise-do-projeto-de-estruturas-metalicas-espaciais-enfase-em-coberturas.
html>. Citado 2 vezes nas paginas 36 e 37.

SOUZA, A. S. C. D.; GONCALVES, R. M. Trelicas Espaciais Aspec-
tos Gerais, Comportamento FEstrutural e Informagoes para Projetos -
PDF' Free Download. 2007. Disponivel em: <https://docplayer.com.br/
175052712-Trelicas-espaciais-aspectos-gerais-comportamento-estrutural-\
e-informacoes-para-projetos.html>. Citado na pagina 36.

WRIGHT, J. R.; COOPER, J. E. Introduction to Aircraft Aeroelasticity and Loads. 2°
edi¢ao. ed. [S.1.]: Wiley, 2014. Citado 2 vezes nas paginas 41 e 42.



Apéndices



124

APENDICE A - Proporcdes das dimensdes

$%%%% Lara Santos TCC 2
%%%% Dimensdes proporcionais ao blueprint Legal Eagle

comp total = 4228.17; %mm
cm_total = 145; %mm

%% habitéaculo

cm_hab = 20; %mm
altura hab = comp total*cm hab/cm total;
% aproximei para 600 mm, ai x2 = 1200 mm a altura

%% quadrado frontal

cm_quadfront = 15; %mm

quadfront = comp total*cm quadfront/cm total;

% aproximei para 440 mm + 200 mm (os 200 mm a pedido do prof. Mateus)
%% tamanho do nariz

cm_tamnariz = 23; %mm

tamnariz = comp_total*cm_tamnariz/cm_total;

% aproximei para 700 mm

%% altura da parte de tras do habitaculo
cm_trashab = 38; %mm
trashab = comp total*cm trashab/cm total;

%% largura habitaculo
cm_larghab = 25; %mm
larghab = comp_ total*cm larghab/cm total;

%% comprimento estab. horizontal

cm_esthor = 43; %mm

esthor = comp total*cm esthor/cm total;
cm_altesthor = 10;

altura esthor = comp total*cm altesthor/cm total;
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APENDICE B - Dimensdes do desenho
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APENDICE C - Calculo reacdes asas

TCC 2 - LARA EMILLY PEREIRA SANTOS
%CODIGO DE AUXILIO PARA CALCULOS DA CARGA DE ASA
TODAS AS UNIDADES AQUI ESTAO NO SI

clear all; close all; clc;
format long

chord = 1.5; %m

CA = 0.25*chord; %centro aerodindmico %m
W = 3047.18; S%Speso total da aeronave 5SN
f =1.5; %fator de seguranca

n = 4; %fator de carga maximo para a operacdo
= n*W*f; %calculo da forca de sustentacdo em toda a envergadura SN
Lw = L/2; %forca de sustentacdo em apenas 1 asa

=
|

©0000000000000000
OO0OO0OOOOOOOOOOOOOO

b = 3.57; %comprimento da asa atual %m

11 = 0.75*3; S%disténcia da raiz da asa até o contato com o montante %m
12 = 1.32; %disténcia do contato do montante até a ponta de asa %m
syms g

Lw g = g*ll + (g/2)*12 + (1/3)*12*(q/2); % céalculo da distribuicdo de
sustentacdo em 1 asa
q = double (solve (Lw g==Lw)); %N/m

gl = g; %distribuicdo de forga na asa até o contato da diagonal
g2 = gl/2; %distribuicdo de forca na asa do contato da diagonal até a
ponta

%% dimensdes do aerofdlio encontrado na Fig. 22b

front beam = 0.15*chord; %disténcia do bordo de ataque até a 1% viga 3%m
rear beam = 0.5*chord; %distédncia da 1°% viga até a 2°% 3m

x0 ca = CA; %distancia do bordo de ataque ao centro aerodindmico 3%m
xca 2 = front beam + rear beam - x0 ca; %distancia do CA até a 2°% viga %m

%% Encontrando as cargas na 1% viga do aerofdlio
% running load na 1% viga

r load fb = gl*xca 2/rear beam; %distribuicdo de carga da raiz da asa até
o contato do cantilever 1% viga $N/m

h load fb = r load fb/2; %distribuicdo de carga do contato do cantiler a
ponta de asa 1* viga $N/m

r load rb = gl - r load fb; %distribuicdo de carga da raiz da asa até o
contato do cantilever 22 wviga %N/m
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h load rb = r load rb/2; %distribuicdo de carga do contato do cantiler a
ponta de asa 2% viga %N/m

[

% distribuicdo de carga na 12 viga

env0l = 11; %distédncia da raiz da asa até o contato do cantilever %m
envl2 = 12; %distédncia do contato do cantilever a ponta de asa %m

[

% equacdes de equilibrio na 1?2 viga

syms R1 R2

M vigal = -
envOl*R1+env01*r_load_fb*envOl/2+h_load_fb*env12*(envOl+env12/2)+h_load_f
b* (env1l2/2) * (env0l+envl12/3) == 0;

R1 = double (solve (M vigal));

V_vigal = —R2—Rl+r_load_fb*env01+(r_load_fb+h_load_fb)*env12/2==0;
R2 = double (solve(V_vigal));

%% Encontrando as cargas na 22 viga do aerofdlio
proporcao = r load rb/r load fb;

R3 = proporcao*Rl;
R4 proporcao*R2;

%% Encontrando as reagdes nas juntas asa-fuselagem

% Comprimentos e razdes das vigas da asa

ratios = [0 O 2.4750 2.4750 O 0 1

0 0 2.4750 2.4750 O 0 1

1.0070 1.2030 2.4750 2.9303 0.3436 0.4105 0.84406

1.0070 0.2700 2.4750 2.6856 0.3750 0.1005 0.92161];

$SJOINT 1

jointl = [-ratios(l,5) -ratios(3,5) 0 -Rl*ratios(1l,7)
-ratios(1l,7) -ratios(3,7) 0 Rl*ratios(1l,5)

0 -ratios(3,6) 1 0];

jointl = rref(jointl);

FB = jointl(1,4);

SEF = jointl(2,4);

D1 = jointl(3,4);

$JOINT 3

joint3 = [-ratios(2,5) -ratios(4,5) -R3*ratios(2,7)
-ratios(2,7) -ratios(4,7) R3*ratios(2,5)];

joint3 = rref (joint3);

RB = joint3(1,3);
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SR = joint3(2,3);

D3 = 0;

%% CARGAS NAS JOINTS 2 E 4 DEVIDO ARRASTO

carg_dist = (6/45)*qg; SN/m %Susel proporcdo no exemplo do Bruhn trazido
para céa

dist ptl234 = 0.75;
dist pt5 = 1.32;

ptl = carg dist*dist ptl234/2; %N

pt2 = carg dist*dist ptl234/2 + ptl; SN

pt3 = carg dist*dist ptl234; %N

pt5 = carg dist*dist pt5/2;

carg _total = carg dist*(dist ptl234*3+dist ptH);
pt4 = carg _total - ptl - pt2 - pt3 - pt5;

% somatdério em D, S e o momento no ponto 2 (sistema de coordenadas do
livro)

syms RB 4 FB 2

D2 = -(-carg total-Dl);%somatdério em D

sum_momento pt2 = -pt5*(dist ptl234*3+dist pt5) - ptd*(dist ptl234*3) -
RB*rear beam - pt3*(dist ptl234*2) - pt2*dist ptl234 + RB 4*rear beam -
D1*(dist ptl234*3) == 0;

RB 4 = double (solve (sum momento pt2));

sum D = FB 2 + FB + RB + RB 4 == 0;

FB 2 = double(solve(sum D)) ;
%% REACOES NA FUSELAGEM
% FB 2, D2, R2 (pto 2); RB 4, r4 (pto 4)

SF 5 = SF; %carga do pto 5 = do pto 1
SR 6 = SR; %carga do pto 5 do pto 3
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CG SEM ASAS
Braco em
Componentes Peso (N) relagéo ao nariz
Motor 856,41 0,00
Trem de pouso
nariz 40,81 0,76
Trem de pouso
principal 81,71 1,51
Piloto 833,85 1,34
Emp. vertical 77,20 4,38
Emp. horizontal 78,10 4,38
Fuselagem 196,20 1,81
TOTAL 2164,28 -
X_cg

DIFERENGA DE x_CG
0,03

Momento
0,00

30,83

122,97
1116,53

338,21

342,16
354,53
2305,24

Componentes
Motor

Trem de pouso
nariz

Trem de pouso
principal

Piloto

Combustivel pto
A

Combustivel pto
B

Emp. vertical
Emp. horizontal
Asa pto A
Asa pto B
Fuselagem
TOTAL

X_Cg

CG COM ASAS
Brago em
relagao ao

Peso (N) nariz
856,41 0,00
40,81 0,76
81,71 1,51
833,85 1,34
343,35 0,66
343,35 1,70
77,20 4,38
78,10 4,38
98,10 0,66
98,10 1,70
196,20 1,81

3047,18 -
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CALCULO DO CG

Momento
0,00

30,83

122,97
1116,53

226,61

583,59
338,21
342,16
64,75
166,74
354,53
3346,92



Componentes
Motor

Trem de pouso
nariz

Trem de pouso
principal

Piloto
Combustivel pto A

Combustivel pto B
Asa pto A

Asa pto B
Emp. vertical
Emp. horizontal

Reacédo da asa
ponto A

Reagdo da asa
ponto B

Reacédo da asa
ponto C

Reacédo da asa
ponto D

Fuselagem

Sust. emp.
horizontal

Reagéo no apoio
Carga inercial (1)

APENDICE E - Caso 1 de voo

Magnitude (N)
-856,413

-40,81

-81,71
-833,85
-343,35

-343,35
-98,1

-98,1
-77,2
-78,1

4050,8
3567,7
7.892,20

2.772,40
-196,2

353,03
21683,30614
-18636,123

x_resultante

(m)
0,000

0,760

1,510
1,34
0,66

1,70
0,66

1,70
4,380
4,380

4,38
1,098
1,098

Momento dos

pesos em Massa dos
relagdo ao CG componentes Peso corrigido
(Nm) (kg) (N)
940,65 87,30 -6094,11
13,81 4,16 -290,40
-33,63 8,33 -581,44
-200,65 85 -5933,55
150,51 35 -2443,23
-206,46 35 -2443,23
43,00 10 -698,07
-58,99 10 -698,07
-253,34 7,87 -549,34
-256,30 7,96 -555,75
-1775,73
2145,32
-2670,44
1141,22
-139,03 20 -1396,13
Incégnitas
1158,50
7,90
0

Total (N)
-6094,11

-290,40

-581,44
-5933,55
-2443,23

-2443,23
-698,07

-698,07
-549,34
-555,75

4050,8
3567,7
7.892,20

2.772,40
-1396,13

353,03
21683,30614
-18636,123
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CASO 1 DE VOO

Momento dos
totais em
relagdo ao CG
(Nm)

6693,55
98,26

-239,34
-1427,82
1071,02

-1469,16
306,01

-419,76
-1802,75
-1823,76

-1775,73

2145,32

-2670,44

1141,22
-989,35

1158,50
0,00
0,00
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Componentes X_CG (m)
Motor n_sigma
Trem de pouso
nariz a_sigma (m/s”2)
Trem de pouso
principal a_sigma+g (m/s*2)
Piloto n_maximo

Combustivel pto A | Velocidade (m/s)

Aceleragao

Combustivel pto B | angular (rad/s*2)

Asa pto A

Asa pto B
Emp. vertical

Peso total (kg)

Sustentagao total

(N)
X_CA (m)

1,098
6,116

59,997

69,807
4,000
51,440

-3,000
310,620

18283,098
1,035

CASO 1 DE VOO
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x (m)
0,00
0,00
0,66
0,66
0,76
0,76
1,10
1,10
1,34
1,34
1,51
1,51
1,70
1,70
1,81
1,81
4,38
4,38

x/L

0,00
0,00
0,15
0,15
0,17
0,17
0,25
0,25
0,31
0,31
0,34
0,34
0,39
0,39
0,41
0,41
1,00
1,00

V MOTOR
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-6094,11

M MOTOR
0,00
0,00

-4022,11
-4022,11
-4631,52
-4631,52
-6691,33
-6691,33
-8166,11
-8166,11
-9202,10
-9202,10

-10359,99

-10359,99

-11030,34

-11030,34

-26692,20

-26692,20

V TREM DE M TREM DE
POUSO NARIZ POUSO NARIZ
0,00 0,00
0,00 0,00
0,00 0,00
0,00 0,00
0,00 0,00
-290,40 0,00
-290,40 -98,15
-290,40 -98,15
-290,40 -168,43
-290,40 -168,43
-290,40 -217,80
-290,40 -217,80
-290,40 -272,97
-290,40 -272,97
-290,40 -304,92
-290,40 -304,92
-290,40 -1051,24
-290,40 -1051,24

V TREM DE
POUSO
PRINCIPAL

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

-581,44

-581,44

-581,44

-581,44

-581,44

-581,44

-581,44

M TREM DE
POUSO
PRINCIPAL

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

110,47
-110,47

174,43

174,43

-1668,72

-1668,72

CASO 1 DE VOO

V PILOTO
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

-5933,55
-5933,55
-5933,55
-5933,55
-5933,55
-5933,55
-5933,55
-5933,55
-5933,55
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x (m)
0,00
0,00
0,66
0,66
0,76
0,76
1,10
1,10
1,34
1,34
1,51
1,51
1,70
1,70
1,81
1,81
4,38
4,38

M PILOTO
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

-1014,64
-1014,64
-2142,01
-2142,01
-2794,70
-2794,70
-18043,94
-18043,94

COMB\llJSTIVE COMBTJSTIVE COMB\(JSTIVE COMBNlI.lSTIVE
LPTOA LPTOA LPTOB LPTOB
0,00 0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00 0,00

-2443,23 0,00 0,00 0,00
-2443,23 -244,32 0,00 0,00
-2443,23 -244,32 0,00 0,00
-2443,23 -1070,13 0,00 0,00
-2443,23 -1070,13 0,00 0,00
-2443,23 -1661,40 0,00 0,00
-2443,23 -1661,40 0,00 0,00
-2443,23 -2076,74 0,00 0,00
-2443,23 -2076,74 0,00 0,00
-2443,23 -2540,96 0,00 0,00
-2443,23 -2540,96 -2443,23 0,00
-2443,23 -2809,71 -2443,23 -269,53
-2443,23 -2809,71 -2443,23 -269,53
-2443,23 -9088,81 -2443,23 -6548,63
-2443,23 -9088,81 -2443,23 -6548,63

CASO 1 DE VOO

\' M V REACAO DA
EMPENAGENS EMPENAGENS ASAPTOA
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
-1105,09 0,00 4050,80
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x (m)
0,00
0,00
0,66
0,66
0,76
0,76
1,10
1,10
1,34
1,34
1,51
1,51
1,70
1,70
1,81
1,81
4,38
4,38

M REACAO DA VREAGCAO DA M REAGAO DA V REAGAO DA M REAGCAO DA VREACAO DA M REAGAO DA

ASAPTOA
0,00
0,00
0,00
0,00

405,08
405,08
1774,25
1774,25
2754,54
2754,54
3443,18
3443,18
4212,83
4212,83
4658,42
4658,42
15068,98
15068,98

ASAPTO B
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

3567,70
3567,70
3567,70
3567,70
3567,70

ASAPTO B
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

393,58
393,58
9562,57
9562,57

ASAPTOC
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20

ASAPTOC
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

2667,56
2667,56
4577,48
4577,48
5919,15
5919,15
7418,67
7418,67
8286,81
8286,81
28569,76
28569,76

ASA PTO D
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

2772,40
2772,40
2772,40
2772,40
2772,40
2772,40
2772,40

CASO 1 DE VOO

ASAPTOD VFUSELAGEM

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
526,76
526,76
831,72
831,72
7956,79
7956,79

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
-1396,13
-1396,13
-1396,13
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x (m)
0,00
0,00
0,66
0,66
0,76
0,76
1,10
1,10
1,34
1,34
1,51
1,51
1,70
1,70
1,81
1,81
4,38
4,38

FUSEnIfAGEM EMPEgAGEM EMPEgAGEM
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00

-3592,24 0,00 0,00
-3592,24 353,03 0,00

Vv

SUSTENTAGA SUSTENTACA

V PESO DA
ASAPTO A

0,00

0,00

0,00
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07

M PESO DA
ASAPTO A

0,00
0,00
0,00
0,00
-69,81
-69,81
-305,75
-305,75
-474,68
-474,68
-593,36
-593,36
-725,99
-725,99
-802,77
-802,77
-2596,80
-2596,80

V PESO DA
ASAPTO B

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07
-698,07

CASO 1 DE VOO

MPESO DA V CARGAS NO

ASAPTO B
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

-77,01
-77,01
-1871,04
-1871,04

CG
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
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x (m)
0,00
0,00
0,66
0,66
0,76
0,76
1,10
1,10
1,34
1,34
1,51
1,51
1,70
1,70
1,81
1,81
4,38
4,38

M CARGAS NO
CG

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
737,42
737,42
1255,44
1255,44
1834,40
1834,40
2169,59
2169,59
10000,85
10000,85

TOTALV
-6094,11
-6094,11
-6094,11
-5184,60
-5184,60
2417,20
2417,20
5464,38
5464,38
-469,17
-469,17
1721,79
1721,79
2148,20
2148,20
752,07
752,07
0,00

TOTAL M
0,00
0,00

-4022,11
-4022,11

-4540,57

-4540,57

-3723,56

-3723,56

-2401,18

-2401,18

-2486,87

-2486,87

-2159,73

-2159,73

-1923,29

-1923,29
5,34
5,34

CASO 1 DE VOO
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APENDICE F - Caso 2 de voo

Componentes
Motor

Trem de pouso
nariz

Trem de pouso
principal
Piloto

Combustivel pto
A

Combustivel pto
B
Asa pto A

Asa pto B
Emp. vertical

Emp. horizontal

Reagéo da asa
ponto A
Reacgéo da asa
ponto B
Reacgéo da asa
ponto C
Reacgdo da asa
ponto D

Fuselagem

Sust. emp.
horizontal
Variagéo da
sust. emp.
horizontal
(DELTAE)
Reagao no
apoio
Carga inercial
|

Magnitude (N)
-856,413

-40,81

-81,71
-833,85

-343,35
-343,35
-98,1

-98,1
-77,2

-78,1

4050,8
3567,7
7.892,20

2.772,40
-196,2

353,03

-290,3196095
21392,98653

-18345,804

X_resultante

(m)
0,000

0,760

1,510
1,34

0,66
1,70
0,66

1,70
4,380

4,380

0,66
1,70
0,760

1,510
1,81

4,38

4,38
1,098

1,098

Distancia do
resultante até
Momento dos o CGda
pesos em Massa dos aeronave ao
relagdo ao CG componentes quadrado (xi)
(Nm) (kg) A2
940,65 87,30 1,20640463
13,81 4,16 0,1144905517
-33,63 8,33 0,1694437643
-200,65 85 0,05790543186
150,51 35 0,1921634567
-206,46 35 0,3615827058
43,00 10 0,1921634567
-58,99 10 0,3615827058
-253,34 7,87 10,76913139
-256,30 7,96 10,76913139
-1775,73
2145,32
-2670,44
1141,22
-139,03 20 0,5021642365
Incégnitas
1158,50
-952,72
0,00
0

m;T;
105,3191242
0,4762853635

1,411340467
4,921961708

6,725720985
12,6553947
1,921634567

3,615827058
84,74790453

85,73589823

10,04328473

Peso corrigido
(N)

-6300,18

-290,73

-563,37
-5792,75

-2456,54

-2347,38

701,87

-670,68
-464,51

-469,93

4050,80

3567,70

7892,20

2772,40
-1334,92

353,03

-290,3196095

21392,98653

-18345,804

CASO 2 DE VOO

Momento dos
totais em
relagdo ao CG
(Nm)
6919,89
98,37

-231,90
-1393,94

1076,86
-1411,52
307,67

-403,29
-1524,37

-1542,14

-1775,73
2145,32
-2670,44

1141,22
-945,97

1158,50

-952,72

0,00
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X_CG (m)
n_sigma*
a_sigma
(m/sA2)
a_sigma+g
(m/s*2)
n_maximo
Velocidade
(m/s)

Aceleracao
angular
(rad/s*2)

Peso total (kg)

Sustentagao
total (N)

X_CA (m)
Imz
Momento que

age no corpo
(Nm)

Gravidade
(m/s”2)

1,098
6,021

59,062

68,872
4,000

51,440
-3,000
310,620

18283,098
1,035

317,574

952,723

9,810

CASO 2 DE VOO
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x (m)
0,00
0,00
0,66
0,66
0,76
0,76
1,10
1,10
1,34
1,34
1,51
1,51
1,70
1,70
1,81
1,81
4,38
4,38

x/L

0,00
0,00
0,15
0,15
0,17
0,17
0,25
0,25
0,31
0,31
0,34
0,34
0,39
0,39
0,41
0,41
1,00
1,00

V MOTOR
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-6300,18

M MOTOR
0,00
0,00

-4158,12
-4158,12
-4788,13
-4788,13
-6917,59
-6917,59
-8442,24
-8442,24
-9513,27
-9513,27

-10710,30

-10710,30

-11403,32

-11403,32

-27594,77

-27594,77

V TREM DE M TREM DE
POUSO NARIZ POUSO NARIZ
0,00 0,00
0,00 0,00
0,00 0,00
0,00 0,00
0,00 0,00
-290,73 0,00
-290,73 -98,27
-290,73 -98,27
-290,73 -168,62
-290,73 -168,62
-290,73 -218,05
-290,73 -218,05
-290,73 -273,29
-290,73 -273,29
-290,73 -305,27
-290,73 -305,27
-290,73 -1052,45
-290,73 -1052,45

V TREM DE
POUSO
PRINCIPAL

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
-663,37
-563,37
-563,37
-563,37
-563,37
-563,37
-563,37

M TREM DE
POUSO
PRINCIPAL

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
-107,04
-107,04
-169,01
-169,01
-1616,86
-1616,86

CASO 2 DE VOO

V PILOTO
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

-5792,75
-5792,75
-5792,75
-5792,75
-5792,75
-5792,75
-5792,75
-5792,75
-5792,75
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x (m)
0,00
0,00
0,66
0,66
0,76
0,76
1,10
1,10
1,34
1,34
1,51
1,51
1,70
1,70
1,81
1,81
4,38
4,38

M PILOTO
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

-990,56
-990,56
-2091,18
-2091,18
-2728,38
-2728,38
-17615,74
-17615,74

\
COMBUSTIVE
LPTOA

0,00

0,00

0,00
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54
-2456,54

COMBI\:IJSTIVE COMB\l/.ISTIVE COMBTJSTIVE
LPTOA LPTOB LPTOB
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00

-245,65 0,00 0,00
-245,65 0,00 0,00
-1075,97 0,00 0,00
-1075,97 0,00 0,00
-1670,45 0,00 0,00
-1670,45 0,00 0,00
-2088,06 0,00 0,00
-2088,06 0,00 0,00
-2554,81 0,00 0,00
-2554,81 -2347,38 0,00
-2825,03 -2347,38 -258,96
-2825,03 -2347,38 -258,96
-9138,34 -2347,38 -6291,72
-9138,34 -2347,38 -6291,72

CASO 2 DE VOO

\' M V REACAO DA
EMPENAGENS EMPENAGENS ASAPTOA
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
0,00 0,00 4050,80
-934,44 0,00 4050,80
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x (m)
0,00
0,00
0,66
0,66
0,76
0,76
1,10
1,10
1,34
1,34
1,51
1,51
1,70
1,70
1,81
1,81
4,38
4,38

M REACAO DA V REAGAO DA M REAGAO DA V REAGAO DA M REAGCAO DA V REAGCAO DA M REAGAO DA

ASAPTO A
0,00
0,00
0,00
0,00

405,08

405,08
1774,25
1774,25
2754,54
2754,54
3443,18
3443,18
4212,83
4212,83
4658,42
4658,42
15068,98
15068,98

ASAPTO B
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

3567,70
3567,70
3567,70
3567,70
3567,70

ASAPTO B
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

393,58
393,58
9562,57
9562,57

ASAPTO C
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20
7892,20

ASAPTO C
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

2667,56
2667,56
4577,48
4577,48
5919,15
5919,15
7418,67
7418,67
8286,81
8286,81
28569,76
28569,76

ASAPTO D
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

2772,40
2772,40
2772,40
2772,40
2772,40
2772,40
2772,40

CASO 2 DE VOO

ASAPTOD VFUSELAGEM

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
526,76
526,76
831,72
831,72
7956,79
7956,79

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
-1334,92
-1334,92
-1334,92
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x (m)
0,00
0,00
0,66
0,66
0,76
0,76
1,10
1,10
1,34
1,34
1,51
1,51
1,70
1,70
1,81
1,81
4,38
4,38

FUSETAGEM EMPEﬁAGEM EMPEgAGEM
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00
0,00 0,00 0,00

-3434,75 0,00 0,00
-3434,75 62,71 0,00

\'

SUSTENTAGA SUSTENTACA

V PESO DA
ASAPTO A

0,00

0,00

0,00
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87
-701,87

M PESO DA
ASAPTOA

0,00
0,00
0,00
0,00
-70,19
-70,19
-307,42
-307,42
-477,27
-477,27
-596,59
-596,59
-729,94
-729,94
-807,15
-807,15
-2610,96
-2610,96

V PESO DA
ASAPTO B

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
-670,68
-670,68
-670,68
-670,68
-670,68

CASO 2 DE VOO

MPESO DA V CARGAS NO

ASAPTO B
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

-73,99
-73,99
-1797,63
-1797,63

CG
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
3047,18
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x (m)
0,00
0,00
0,66
0,66
0,76
0,76
1,10
1,10
1,34
1,34
1,51
1,51
1,70
1,70
1,81
1,81
4,38
4,38

M CONCENTRADO NO
CG DEVIDO AO

M CARGAS NO TORQUE CAUSADO

CG
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

737,42
737,42
1255,44
1255,44
1834,40
1834,40
2169,59
2169,59
10000,85
10000,85

PELA ACEL. ANG.
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

952,72
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

TOTALV
-6300,18
-6300,18
-6300,18
-5407,79
-5407,79
2193,68
2193,68
5240,86
5240,86
-5651,89
-551,89
1657,15
1657,15
2206,79
2206,79
871,87
871,87
0,13

TOTAL M
0,00
0,00

-4158,12

-4158,12

-4698,90

-4698,90

-3957,43

-3004,71

-2689,14

-2689,14

-2788,76

-2788,76

-2473,90

-2473,90

-2230,98

-2230,98
5,73
5,73

CASO 2 DE VOO
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APENDICE G - Cossenos diretores da asa

Membro
Front beam
Rear beam
Front strut

Rear strut

Simbologia
FB
RB
SF
SR

V(2) D (x) S(y)
0 0 2,4750
0 0 2,4750
1,0070 1,2030 2,4750
1,0070 0,2700 2,4750
4 R.B. 3
N AT AN AT~ 7
EY X x = 1 Drag Truss
NN NN
e EB.
2 F.B. 4 R.B.
F

8

Front Lift
Truss

R

e

L
2,4750
2,4750
2,9303
2,6856

Rear
Lift

Truss

VIL (cz)
0
0
0,3436
0,3750

DIL (cx)
0
0
0,4105
0,1005

COSSENOS DIRETORES - ASA

SIL (cy)
1
1
0,8446
0,9216



Ponto

2,00

4,00

5,00
6,00

4050,8

A1
658,45

A1
1160,8

APENDICE H - Forcas na asa

REAGOES EM APENAS UMA ASA

Membro Carga
FB -2.738,80
Arrasto -8.014,60
R2 -2.025,40
TOTAL 8.708,45
RB 1.977,50
R4 -506,36
TOTAL 2.041,30
FS 16.137,05
RS 3.677,93
TOTAL
MANTENDO AE B
B c1
1012,72 72449
MANTENDO B E C
B (o3
1012,72 11089,6

MANTENDO C E D
B1 Cc
3260,2 11089,6

' D S DIEDRO (RAD)
0,00 0,00 -2.738,80 ANGULO DO MONTANTE
0,00 -8.014,60 0,00
2.025,40 0,00 0,00 DIST. RAIZ ATE O MONTANTE
2.025,40 -8.014,60 -2.738,80 ALTURA DO CONJUNTO
0,00 0,00 1.977,50
506,36 0,00 0,00
506,36 0,00 1.977,50
5.544,80 6.624,40 13.630,00
1.386,20 0,00 3.406,70
9.462,76 -1.390,20 16.275,40
REAC()ES ORIGINAIS (x2)
A (PONTO 2) B (PONTO 4) C (PONTO 5) D (PONTO 6) B<D<A<C
4050,8 1.012,72 11.089,60 2.772,40
MANTENDO AE C
D1 A B1 c
5974,6 4050,8 16189 11089,6
MANTENDO B E D
D1 A1 B c1
5522,3 -19966 1012,72 34464,28
MANTENDO A E D
D A B1 c1
2772,4 4050,8 3567,7 7892,2

D1
-13046

2772,4

27724

0,00
0,44

2,47
117

145
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APENDICE | — Célculo de flambagem

CALCULO DE FLAMBAGEM

Dados
Grandeza Representagdo Unidade Valor
Médulo de
elasticidade E Pa 7,10E+10
Momento de
inércia da
segdo do tubo | mi4 1,14E-08

Primeiro caso de voo: membros em compressao

Carga compressiva Carga compressiva

Comprimento  Carga critica Comprimento  Carga critica

N° do membro Im] P_cr [N] atuante no membro  Flambagem? N° do membro [m] P_cr [N] rm] bro Flambagem?
1 0,66 18377,57 526,48 21 0,41 48163,88 528,88
2 0,85 11159,28 285,90 22 0,75 14223,40 299,10
3 0,66 18377,57 481,24 23 2,87 969,70 419,97
4 0,44 41325,73 1760,52 24 0,75 14223,40 298,09
5 0,93 9283,90 3925,00 25 1,06 7121,90 265,11
6 0,93 9283,90 3956,50 26 2,87 969,70 400,36
7 0,76 13714,44 30,09 27 0,96 8768,74 313,31
8 0,44 41325,73 2,84 28 0,96 8768,74 311,92
9 0,93 9249,59 5,52 29 0,77 13383,69 360,83
10 0,76 13714,44 26,32 30 0,56 25834,23 177,01
1 0,28 99727,91 2381,20 31 0,56 25834,23 164,53
12 0,36 62771,88 1761,53 32 0,61 21433,16 330,43
13 0,22 169389,51 15,66 33 0,47 36472,56 208,25
14 0,65 18737,62 3649,70 34 0,47 36472,56 200,23
15 0,65 18737,62 3611,50 35 0,38 56414,18 335,11
16 0,41 48163,88 1056,04 36 0,38 56414,18 345,88
17 0,99 8215,14 16,19 37 0,04 5425795,60 4,37
18 0,36 62771,88 1804,61 38 0,47 35519,79 29,11
19 0,28 99727,91 2335,80 39 0,30 88896,24 767,47

20 0,22 169389,51 12,07
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CALCULO DE FLAMBAGEM

Segundo caso de voo: membros em compressao

Carga compressiva Carga compressiva
y

Comprimento  Carga critica Comprimento  Carga critica

N° do membro [m] P_cr [N] atuante no membro  Flambagem? N° do membro [m] P_cr [N] 1;] o F gem?
1 0,66 18377,57 563,37 21 0,41 48163,88 686,49
2 0,85 11159,28 54,47 22 0,75 14223,40 464,58
3 0,66 18377,57 515,41 23 2,87 969,70 515,96
4 0,44 41325,73 911,03 24 0,75 14223,40 464,66
5 0,93 9283,90 4040,20 25 1,06 7121,90 325,64
6 0,93 9283,90 4073,20 26 2,87 969,70 490,97
7 0,76 13714,44 32,66 27 0,96 8768,74 224,39
8 0,44 41325,73 0,74 28 0,96 8768,74 223,54
9 0,93 9249,59 10,70 29 0,77 13383,69 443,56
10 0,76 13714,44 24,25 30 0,56 25834,23 235,47
11 0,28 99727,91 1468,30 31 0,56 25834,23 212,99
12 0,36 62771,88 1246,81 32 0,61 21433,16 405,85
13 0,22 169389,51 30,63 33 0,47 36472,56 245,23
14 0,65 18737,62 3890,50 34 0,47 36472,56 231,51
15 0,65 18737,62 3851,10 35 0,38 56414,18 394,95
16 0,41 48163,88 685,41 36 0,38 56414,18 405,27
17 0,99 8215,14 16,93 37 0,04 5425795,60 2,26
18 0,36 62771,88 1243,07 38 0,47 35519,79 10,73
19 0,28 99727,91 1467,10 39 0,30 88896,24 898,59

20 0,22 169389,51 30,66
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ANEXO A - Aeronave Legal Eagle

Figura 51 — Fuselagem do Legal Eagle
Fonte: (BUCHANAN, 2012)

Figura 52 — Legal Eagle com piloto

Fonte: (Desconhecido, 2015)
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LEGAL EAGLE 3 VIEW

Figura 53 — Blueprint Legal Eagle
Fonte: (Desconhecido, 2022)

Figura 54 — Assento do Legal Eagle

Fonte: (BUCHANAN, 2012)
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ANEXO B — Dimensoes do Affordaplane
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Cut all tubes out of 2" X 2" X 125 wall

75 Degree angle is CRITICAL! 6063 -T351 Square aluminum Tubing.
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ANEXO C - Dimensoes do Skyranger

1 Introduction

SKYRANGER

Skyranger UK Build Manual
Issue 4.0

5300

1200 1275 1730

———

1750

200 1500

2400

9500 8500 (Swift)

SKYRANG i:!' ER

Not to scale.

All dimensions in millimeters.
Drawing: 04 01 2002.

Copyright: Skyranger UK Limited 2002
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ANEXO D - Dados do motor Rotax 582

WEIGHT 5:

= T ) L 274 kg (604 1b.)
(without- exhaust system, carburetor, intake
silencer, fuel pump, radiator)

ADDITIONAL WEIGHT: 2 carburators with carburetor flanges and clamps1,8 kg { 401b.)
exhaust aystem ass’y. ... .approx. 5,1 kg (11,2 1b.)
2airfilbers oo 03kg{ 0EIb.)
1 double airfiker ... 05kg ({ 1,11k)
1 intake silencer with filker, for single carb., ......... 08kg ({ 1,81k.)
1 intake zilencer with filker, for dual carb_, ... 1,1kg { 241b.)
integrated 2-radiators kit ...._.................. approx. 2,1kg { 461b.)
electric starter kit, p.to. side ... . kg { 7.51b.)
electric starter kit, magneto side .__. g 77lb)
reduction gear box B* dry ... 45kg { 991k
reduction gear box C°  dry 80kg (176 1b.)

[ Rm. 452-532-582 UL _[10-1994] -13-of 170

Fonte: (Bombadier Rotax, 1994)
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