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Resumo

O presente trabalho aborda a andlise estrutural de longarina de asa, focando na adequa-
¢ao da resisténcia estrutural para suportar cargas aerodinamicas e inerciais. O objetivo foi
avaliar diferentes secoes transversais de longarinas, considerando critérios de seguranca e
normas técnicas. Utilizou-se uma abordagem combinada de calculos analiticos e métodos
de elementos finitos, com o auxilio dos softwares XFLR5, CATIA, Matlab e Workbench
Ansys, para realizar analises detalhadas dos protétipos. Foi investigado os tipos e métodos
de carregamento que podem ser aplicados, incluindo esforgos cortantes, momentos fleto-
res e momentos de tor¢cao para obtencao das tensdes méaximas sofridas pela longarina. Os
resultados mostraram que, embora as segoes transversais I e C apresentassem resisténcia
adequada a tensoes normais, elas sofreram rupturas sob um elevado torsor, enquanto a
se¢ao retangular, apresentou melhor desempenho em termos de resisténcia. A analise tam-
bém revelou que a secao fechada retangular suportou momentos de tor¢ao mais elevados
comparada a secao aberta. Por fim, o estudo destacou a importancia da consideragao dos
carregamentos aerodinamicos e de inércia, e a necessidade de uma andlise abrangente das
condigoes criticas de voo. A andlise por elementos finitos proporcionou uma visao deta-
lhada das interac¢oes entre nervuras e longarina, permitindo uma avaliagao mais completa

em comparagao com os calculos analiticos.

Palavras-chaves: analise estrutural, longarina, secao aberta, se¢ao fechada, viga paredes

finas, elementos finitos.



Abstract

This work addresses the structural analysis of wing spars, focusing on the adequacy of
structural strength to support aerodynamic and inertial loads. The objective was to eval-
uate different cross-sectional shapes of spars, considering safety criteria and technical
standards. A combined approach of analytical calculations and finite element methods
was used, with the aid of software XFLR5, CATIA, Matlab, and Workbench Ansys, to
conduct detailed analyses of the prototypes. The study investigated the types and meth-
ods of loading that can be applied, including shear forces, bending moments, and torsional
moments, to determine the maximum stresses experienced by the spar. The results showed
that, while the I and C cross-sections had adequate resistance to normal stresses, they
experienced rupture under high torsional loads, whereas the rectangular section demon-
strated better performance in terms of strength. The analysis also revealed that the closed
rectangular section withstood higher torsional moments compared to the open section.
Finally, the study emphasized the importance of considering aerodynamic and inertial
loads and the need for a comprehensive analysis of critical flight conditions. The finite
element analysis provided a detailed view of the interactions between ribs and the spar,

allowing for a more complete assessment compared to analytical calculations.

Key-words: structural analysis, spar, box, open section, closed section. beam thin walls,

finite elements.
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1 INTRODUCAO

Ao longo de sua histéria, a industria aeronautica brasileira teve diversas a¢des no
que tange a fabricagdo de aeronaves de pequeno porte com o grande apoio de empresas
como: a Aerondutica Paulista, a Fabrica do Galedao, a Nacional de Navegacao Aérea e a
Associagdo Aviagao Neiva. Alguns modelos como o HL-1, o Paulistinha CAP-4, o Muniz
M-7, o Aerotec Uirapuru, o Neiva Universal, a Carioca e o Minuano foram essenciais na
evolugao da area e foram fabricados por décadas no pais. Porém, essa situacao perdeu
forgas nos anos 2000 com as ultimas unidades das linhas Piper/Neiva e Aeromot (ANAC,
2020).

Figura 1 — Aeronaves de fabricacdo no Brasil (BRASILEIRA, 2023)

Como a fabricagao brasileira deixou de suprir as demandas, empresas como a Van’s
Aircraft obteve espago e oportunidade de apresentar um novo conceito de aeronave. Fa-
bricantes de aeronaves experimentais, montadas a partir de kits de construcao amadora,
como a empresa citada, surgiram apos a flexibilizacdo das regulamentagoes pelo Depar-
tamento de Aviagao Civil em meados da década de 1990 (ANAC, 2020).

Desde o ano de 2008, ¢é recorrente a realizagdo de ajustes regulamentares na indus-
tria da aviagdo experimental, com o objetivo de aperfeicoar a regularizacao do setor. Foi
o caso da implantacao da categoria leve esportiva. Na regulamentacao incluia uma etapa
associada as aeronaves nao leves esportivas, porém ainda consideradas de pequeno porte,

onde se esperava que essa industria conseguisse migrar para a aviagao de tipo certificado
(ANAC, 2020).
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Simultaneamente, em outros paises, deu-se inicio a uma mobiliza¢do no sentido de
buscar niveis de seguranga associadas a reducao nos custos de certificacao. Essa mobiliza-
¢ao detectou que a incorporacao de sistemas de navegacao mais tecnologicos na industria
aeronautica reduziria o erro humano, que atualmente é o principal fator contribuinte nos
acidentes. Todavia, a implementacao em aeronaves mais simples e de pequeno porte é
inviabilizada devido a complexidade dos requisitos. Desde 2016, a Agéncia Nacional de
Aviacao Civil (ANAC) tem sido parte atuante dessa mobilizagao, liderada pela Federal
Aviation Administration (FAA) e pela European Aviation Safety Agency (FASA) (ANAC,
2020).

Com os avancos tecnoldgicos e o crescimento da industria aerondutica, surge uma
demanda continua pelo desenvolvimento de técnicas e metodologias de analise estrutural
que visem resultados cada vez mais precisos e um elevado nivel de seguranca. Consequen-

temente, a regulamentacao e certificacdo das aeronaves tornam-se essenciais.

Dentre os varios aspectos que sdo normatizados, regulamentados e certificados,
estd a analise estrutural dos componentes estruturais da aeronave, como a longarina da
asa, que ¢ o objeto de estudo deste trabalho. Para esta componente, devem ser respei-
tados seus limites estruturais a fim de garantir seu funcionamento com um alto nivel de
seguranca. A industria deve atender aos critérios técnicos estabelecidos pelas agéncias e
orgaos reguladores do setor da aviacao, que impoem requisitos especificos para cada tipo
de aeronave. Assim, a problematica deste trabalho é estudar e analisar a longarina da asa
do RV-10 da Van’s Aircraft, dada a importancia desta componente na seguranga de voo

e no desempenho dessa aeronave.

Buscando analisar o limite estrutural, foram avaliadas as condigoes limite e ad-
versas impostas a aeronave mencionada, assim como os valores maximos divulgados pela
Van’s Aircraft, tais como: velocidade méaxima, peso maximo, fatores de carga maximos e
o fator de seguranca determinado pela normatizagao. Também foi considerada uma situa-
cao de voo que apresenta o maior fator de carga, visando obter os maiores carregamentos

estruturais e o maior esfor¢go na longarina.

No projeto estrutural de uma aeronave, os flanges e as almas das longarinas sao
regioes criticas para a falha. Devido a exposicao da longarina a diferentes cargas, atuando
como principal componente estrutural da asa, é fundamental considerar a importancia
desse elemento no projeto como um todo. Além disso, é essencial atentar para as caracte-
risticas das segoOes transversais, dimensoes e material, que devem ser definidas na analise.
O formato da se¢ao da longarina e a influéncia do peso sdo fatores relevantes em uma

aeronave, destacando a necessidade de um projeto detalhado e cuidadoso.
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1.1 OBJETIVOS

1.1.1 OBJETIVO GERAL

O objetivo principal deste estudo é realizar uma analise estrutural da longarina da
asa de uma aeronave leve esportiva, utilizando os parametros e caracteristicas especificos
do Van’s Aircraft RV-10. Isso envolve investigar os carregamentos aerodinamicos, as forgas
inerciais atuantes, além de examinar os fatores de carga aplicados. O estudo visa analisar
trés diferentes tipos de secoes de longarina, incluindo secoes fechadas e abertas, para

compreender o comportamento de cada uma diante dos esforcos e carregamentos aplicados.

1.1.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

Neste trabalho fez-se necessaria a determinacao da situagao critica de voo por meio
do envelope de voo e seu fator de carga associado. Tendo esse conhecimento, associado ao
entendimento da situacgao critica de voo escolhida, tornou-se possivel tracar os seguintes

objetivos especificos:

o Detalhar a aeronave, apresentando as normatizagoes técnicas a serem seguidas,
e, assim, determinar a situacao critica de voo com base no envelope de voo e nos fatores

de carga associados a aeronave.

o Investigar os tipos e métodos de carregamento que podem ser aplicados, in-
cluindo esforgos cortantes, momentos fletores e momentos de tor¢ao, em uma determinada

situacao de operagao da aeronave.

o Calcular as tensoes maximas e minimas e realizar a analise de falha estrutural nas
trés secoes simplificadas da longarina, validando essas se¢oes com base nas propriedades

mecanicas do material e nas normas aplicaveis.

1.2 ORGANIZACAO DO TRABALHO

Este trabalho estd dividido em sete capitulos. Esse fracionamento visa propiciar
uma ordem logica, associar com coesao o conteido objeto de estudo para apresentar de

forma coerente ao leitor. Dessa forma, o seccionamento ¢ especificado a seguir:

O Capitulo 1 ¢ a introdugao, que contextualiza e apresenta a classe da aeronave,
bem como a importancia do estudo da analise estrutural. Em seguida, sao definidos os

objetivos gerais e especificos a serem alcancados, além da organizagdo do trabalho.

O Capitulo 2 aborda aspectos gerais relevantes para a elaboracao do trabalho,
como a normatizacao técnica nacional e internacional, o enquadramento da aeronave,
e os critérios de projeto e design. Além disso, este capitulo apresenta a aeronave Van’s
Aircraft RV-10, suas caracteristicas do perfil aerodinamico, e o objeto principal de estudo:

a longarina
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O Capitulo 3 dedica-se a fundamentacao tedrica, apresentando os conceitos es-
senciais para a elaboracgao do trabalho, desde a revisao bibliografica até o entendimento
das cargas de sustentacao atuantes na asa, fornecendo os fundamentos necessarios para
a compreensao e validacao dos resultados. Além disso, sdo discutidas as diferentes estra-
tégias no tratamento estrutural que uma estrutura pode adotar. Também, no capitulo 3,
sao abordadas as teorias e fundamentacoes do centro de pressao em um aerofélio, bem
como a teoria da flexdo de vigas abertas e fechadas de paredes finas, junto com as teorias

de cisalhamento e torcao para secoes abertas e fechadas.

O Capitulo 4 descreve a metodologia e a organizagao utilizadas para obter os
resultados, apresentando a anélise analitica e numérica realizada, bem como os parametros
e condigoes de contorno aplicados. Ainda neste capitulo é detalhada a longarina, objeto
de estudo e analise, apresentando suas caracteristicas, dimensoes, propriedades e outros
detalhes relevantes. Sao discutidas as se¢oes de perfis que serdo analisadas, bem como o

material utilizado.

O Capitulo 5 sdo apresentados os resultados das analises analiticas e numéricas,
incluindo os valores de tensao na longarina e a comparacao entre eles, além da validacao

da secao para este estudo.

O Capitulo 6 conclui o estudo, apresentando as principais conclusoes e considera-

¢Oes finais derivadas do processo de pesquisa e andlise desenvolvidos neste trabalho.
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2 ASPECTOS GERAIS

No presente capitulo, sdo abordados os principios fundamentais que norteiam o
desenvolvimento e a certificacdo de aeronaves leves, com foco especifico na normatizacao
técnica e nos critérios de design estrutural. Inicialmente, é apresentado os critérios de
projeto e requisitos de certificacdo, detalhando as exigéncias regulatérias que garantem
a seguranca e a conformidade das aeronaves com padroes internacionais. Em seguida,
a secao discute o enquadramento da aeronave proposta para os parametros como leve
esportiva experimental, enfatizando as particularidades deste segmento no que tange a
legislacao e as boas praticas de engenharia. Posteriormente, ¢ apresentado os parametros,
os dados e as caracteristicas da aeronave Van’s Aircraft RV-10, incluindo uma descri¢ao

geral da aeronave e uma avaliacao especifica das caracteristicas aerodinamicas do perfil

de aerofdlio NACA 23013.5, utilizado na RV-10.

2.1 NORMATIZACAO TECNICA

2.1.1 CRITERIOS DE PROJETO E REQUISITOS DE CERTIFICACAO

As agéncias e 6rgaos de certificacdo determinam os requisitos estruturais presentes
nos diversos regulamentos, os quais sao revisados periodicamente para melhorar e atualizar

conforme a evolucao da industria aeronautica.

O principal objetivo das agéncias, ao disponibilizarem os requisitos, é a regula-
mentacao e padronizagao das agoes, a fim de se obter o minimo de seguranca ao usuario.
Por isso, a importancia de os profissionais da industria aeronautica terem conhecimento

de todos requisitos e normas impostas antes mesmo do projeto.

As principais agéncias e 6rgaos regulamentadores do setor da aviagao, nacional-

mente e internacionalmente, sao:

» Agencia Nacional de Aviagao Civil (ANAC) - agéncia reguladora federal a qual tem
a responsabilidade de supervisionar as atividades de aviacao civil no Brasil, nos

aspectos economicos e de seguranca técnica.

o Federal Aviation Administration (FAA) - érgao do Departamento de Transportes
dos Estados Unidos, responsavel pelos regulamentos e todos os aspectos da aviagao

civil nos Estados Unidos.

o American Society for Testing and Materials (ASTM) - 6rgao dos Estados Unidos de
normalizacao, o qual desenvolve e publica normas técnicas para muitos materiais,

produtos, sistemas e servigos.
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o Furopean Aviation Safety Agency (FASA) - érgao da Unidao Europeia que visa pro-
mover os mais altos niveis de seguranca e protecdo ambiental na aviagao civil da

UE, também emitindo certificados para aeronaves e seus componentes.

No presente trabalho serao trabalhadas as normas do Regulamento Brasileiro de
Aviagao Civil (RBAC) e da Federal Aviation Regulations (FAR), principalmente, em re-
lacao ao RBAC 23, que especifica os requisitos de aeronavegabilidade, assim como alguns

limites estruturais que devem ser respeitados.

2.1.2 ENQUADRAMENTO COMO AERONAVE LEVE ESPORTIVA EXPE-
RIMENTAL

A Agéncia Nacional de Aviagdo Civil (ANAC) é a agéncia reguladora no Brasil.
Como o objeto de estudo se trata de um avido monomotor experimental, o RV-10, o
procedimento de enquadramento da aeronave como experimental no pais depende do pro-

posito que se pretende operar a aeronave. O procedimento esta disponivel no Regulamento
Brasileiro de Aviacao Civil (RBAC) n® 21, item 21.191 (ANAC, 2021a).

A ANAC estd reformulando as categorias de aeronaves utilizadas para desporto e
lazer, intituladas anteriormente como ultraleves, e substituindo-as por uma nova concep-
¢ao: a de aeronaves leves esportivas. O modelo nao se enquadrava na definicdo de aeronave
ultraleve do Regulamento Brasileiro de Homologagao Aerondutica (RBHA) 1032, ja que
o modelo RV-10 possui 1.224 kg de peso maximo de decolagem e espacgo para 4 pessoas,
podendo atingir uma velocidade maxima de até 370,4 km/h (ANAC, 2012).

No entanto, no intuito de aprovar, nos termos da Emenda n® 11 ao RBAC n° 01,
intitulado “Defini¢oes, regras de redacao e unidades de medida para uso nos RBAC”, em 13
de julho de 2022 foi publicada uma resolugao (ANAC, 2022b) que consiste nas alteragoes
presentes no Anexo A deste trabalho. Complementando, as principais alteragoes podem

ser visualizadas na figura 2 abaixo:

=
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Figura 2 — Aeronave leve esportiva: principais alteragoes (ANAC, 2022a)
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Com isso, o RV-10 foi inserido na classe leve esportiva, seguindo as orientacoes
desta classe. De modo geral, os processos de enquadramento de uma aeronave como expe-
rimental ou leve esportiva consistem na solicitacao formal para a construgao ou teste de
determinada aeronave, de acordo com os propoésitos previstos nos requisitos constantes no
RBAC 21. Apés a conclusao deste processo, a aeronave devera ser vistoriada pela ANAC

ou por um profissional por ela credenciado (ANAC, 2021b).

Os pedidos de elegibilidade regulamentar sao analisados de acordo com os regu-
lamentos e requisitos da aviacao brasileira e podem ou nao ser aceitos. Dessa forma, os
adquirentes de aeronaves ou ‘kits’ experimentais sao orientados a ter contato prévio com as
regulamentacoes ou com a prépria ANAC. E importante verificar a situacéo do produto,
assim como a viabilidade de sua regularizacao antes mesmo da aquisi¢ao, principalmente
no caso de aeronave ou ‘kit’ que serao importados para o Brasil, evitando, assim, maiores
prejuizos (ANAC, 2021a).

2.1.3 CRITERIOS DE DESIGN ESTRUTURAL

Aeronaves de categorias normais, utilitarias e acrobaticas com peso maximo de
decolagem de 5700 kg, sao regulamentados internacionalmente FAR 23 (US Federal Avi-
ation Regulations) e no Brasil pelo RBHA 23 (Regulamento Brasileiro de Homologagao
Aerondutica) (OLIVEIRA, 2010).

Quanto a regulamentacao e concessao de certificados para avioes de categoria nor-
mal, a ANAC utiliza como referéncia o regulamento Title 14 Code of Federal Regulations
Part 23, Emenda 23-64, em vigor desde 30 de agosto de 2017, da autoridade de aviacao
civil Federal Aviation Administration (FAA), do Department of Transportation dos Esta-
dos Unidos da América. Esse regulamento é traduzido, adaptado conforme necessério e
republicado no RBAC 23 (ANAC, 2019).

Como o objeto de estudo ¢é a longarina da asa do RV-10, algumas alineas relevan-
tes da “SUBPARTE C ESTRUTURAS RBAC 23”, no Anexo B, sao relevantes para o
presente trabalho, pois mencionam os parametros técnicos e os conceitos relacionados ao
projeto estrutural dessa classe de aeronave. O requerente da aeronave deve determinar o
envelope de projeto estrutural, descrevendo a extensao, os limites de projeto do aviao e

os parametros operacionais demonstrando cumprimento com os requisitos da RBAC 23.

Com isso, deve-se considerar todo o projeto da aeronave e os parametros operacio-
nais que afetem as resisténcias, as cargas estruturais, a durabilidade e a aeroelasticidade,

conforme as determinagoes presentes nos Anexos A e B (ANAC, 2019).
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2.2 AERONAVE DE ESTUDO: VAN'S AIRCRAFT RV-10

2.2.1 SOBRE A AERONAVE

Aeronave fabricada pela Van’s Aircraft sob forma de ‘kit’, comumente importada e
montada no Brasil pela Flyer Industria Aeronautica Ltda, montadora licenciada para rea-
lizagao da montagem. Por outro lado, nos Estados Unidos da América (EUA), a aeronave
¢é habitualmente montada pelo préprio adquirente, como exposto em intimeros féruns na

internet.

RV-10

VAN'S AIRCRAFT

Figura 3 — Aeronave Van’s Aircraft RV-10 (AIRCRAFT, 2021)

O RV-10 é uma aeronave monoplano de asa baixa, trem de pouso triciclo fixo com
polainas e capacidade para quatro ocupantes com comando duplo. A aeronave é equipada
com um motor convencional a explosao, impulsionado por uma hélice bipa de aluminio.
Possui as componentes: capd do motor, carenagens das pontas das asas e empenagens,
cobertura da cabine, polainas fabricadas em fibra de vidro, e o restante da sua estrutura
em aluminio. O desempenho, manuseio e custo do RV-10 tornam a escolha vantajosa no
campo limitado de avides com ‘kit’ de quatro lugares. O RV-10 possui a versatilidade de
pousar com seguranca em espagos muito pequenos e a baixas velocidades, proporcionando
aos ocupantes a melhor chance possivel de escapar de ferimentos em caso de incidente,

devido as suas velocidades de estol e pousos consideravelmente baixos.

Em 2013, foram registrados 92 avides de modelo monomotores a pistao, de 3 a 5
assentos, apenas 32 deles eram de tipo certificado, ou seja, 60 consistiam em aeronaves
experimentais, montadas por empresas nacionais, como é o caso do RV-10. O grafico a
seguir ilustra os 5 modelos de avides mais registrados no Brasil. A quantidade de RV-10
¢ relevante, tendo 52 aeronaves, superior a metade das registradas no mesmo periodo
(ANAC, 2014).
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Figura 4 — Modelos de avides monomotores a pistao novos (2012/2013) de 3 a 5 assentos
mais registrados em 2013 (ANAC, 2014)

A grande parcela da aeronave de modelo experimental da Van’s Aircraft, montada
a partir de um conjunto para construcao amadora, deve-se basicamente ao baixo prego
da aeronave, que torna a aeronave muito mais atrativa do que modelos de tipo certificado
como o Cirrus SR-22. Um RV-10 pode custar em torno de meio milhao de reais, enquanto

um SR-22 é comercializado por US$ 700 mil, na cotagao da época (ANAC, 2014).

Caracteristicas técnicas e de performance podem ser observadas abaixo, por infor-

magoes disponibilizadas pela prépria fabricante.

Tabela 1 — Especificagoes do RV-10 disponibilizadas pela fabricante (AIRCRAFT, 2021)

Especificagoes do RV-10

Envergadura 9,68 m

Comprimento 7,44 m

Altura 2,64 m
Area da asa 13,75 m?
Peso bruto 1224,7 Kg

Capacidade de combustivel 227,131

2.2.2 CARACTERISTICA DO PERFIL DE AEROFOLIO: NACA 23013.5

O aerofdlio do RV-10 é o NACA 2013.5 da classe de 5 digitos da NACA. Essa
classe de aerofdlios de 5 digitos usa a mesma espessura do envelope da série 4, mas com
uma linha de curvatura e sistema de numeracao diferente, seguindo padrao de NACA

LPQXX. A seguir estao as especificagoes e caracteristicas devido ao perfil aerodinamico:

Vf

Figura 5 — Perfil NACA 23013.5. Adaptado de (TOOLS, 2023)
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Tabela 2 — Especificagoes do NACA de cinco digitos

Digito Carta Descrigao
Este digito controla a curvatura.

o
1 L Indica o coeficiente de sustentagao projetado (Cl) multiplicado por 3/20.
2¢ P A posigao da curvatura maxima dividida por 20.
3¢ Q 0 = linha de curvatura normal, 1 = linha de curvatura reflexa

42 e 52 XX A espessura maxima em porcentagem.

No aerofélio a ser analisado, tem-se a espessura de 13,5% da corda do perfil aero-

dindmico. Com uma corda de 1,422 m, isso resulta em uma espessura de 0,19197 m.

Para os dados de Cp e Cp, coeficientes de sustentacdo e de arrasto, que serao
necessarios para efeitos de calculo, os coeficientes do NACA 2013.5 serao estimados a
partir da média dos valores do NACA 2012 e do NACA 2015, que sao perfis tradicionais
da NACA. Por estar exatamente entre esses dois perfis, com a unica diferenca sendo a

espessura, essa estimativa é viavel.

Os coeficientes de sustentacdo e de arrastos serdao obtidos também pela média
dos valores dos dois perfis aerodindmicos. Os graficos com as curvas dos coeficiente de

sustentacao e arrasto por angulo alpha podem ser visualizados a seguir:

Clv Alpha

-20.0 -15.0 -10.0 -5.0 0.0 5.0 10.0 15.0 20.C

Figura 6 — Coeficientes de sustentacao pelo alpha do NACA 2012 em amarelo, e NACA
2015 em verde (TOOLS, 2023)

Cd v Alpha

-20.0 -15.0 -10.0 -5.0 0.0 5.0 10.0 15.0 20.(

Figura 7 — Coeficientes de arrasto pelo alpha do NACA 2012 em amarelo, e NACA 2015
em verde (TOOLS, 2023)
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3 FUNDAMENTACAO TEORICA

O capitulo de fundamentacao tedrica visa fornecer uma base sélida para a com-
preensao dos conceitos e métodos que fundamentam o estudo apresentado. Inicialmente
com a teoria da sustentacao, discute-se os principais conceitos envolvidos na geracao de
sustentacao e a evolucao das teorias classicas, incluindo o trabalho de Prandtl e o Teorema
da Circulacao de Kutta-Joukowski. A seguir, aprofundou-se na determinacao das cargas
na aeronave, abordando a analise das forcas que atuam sobre a aeronave durante o voo e

a importancia do envelope de voo na definicdo das condicoes de carga.

Passou-se entdo para a determinacao das cargas distribuidas na asa, examinando
diferentes métodos para calcular o carregamento aerodinamico, como as solugdes aproxi-
madas e os métodos de Stender e Schrenk. Este segmento é crucial para entender como
as cargas sao distribuidas ao longo da estrutura da asa e seus efeitos na integridade es-
trutural. Em seguida, abordou-se os conceitos relacionados ao centro de pressao em um

aerofolio, seguido pelas andlises de flexdo, de cisalhamento e de tor¢ao de vigas abertas e
fechadas.

3.1 TEORIA DA SUSTENTACAO

A teoria da sustentacao é fundamental para a compreensao dos principios que per-
mitem a geracao de forcas que mantém uma aeronave em voo. Neste tépico, exploraremos
as bases tedricas que explicam como a sustentacao é criada e as diferentes abordagens

para seu célculo.

3.1.1 TEORIA CLASSICA DE PRANDLT

A era digital trouxe revolugoes para a ciéncia e todos os setores da engenharia,
incluindo o estudo e projeto de aeronaves. O que anteriormente representava extrema
dificuldade na resolucdo de problemas agora é viabilizado por novas ferramentas, per-
mitindo a realizacdo de andlises muito mais complexas e realistas do que era possivel

anteriormente.

Com o advento de novas ferramentas de andlise se tornou possivel a resolugao de
equagoes de Navier-Stokes bastante complexas. Porém, apesar do seu grau de confiabili-
dade, este método de equagoes de Navier-Stokes é longo e custoso, ja que necessita de um

modelo digital detalhado da geometria a ser preparada para analise.

Por essa e outras razoes, o projeto conceitual usando Navier-Stokes é impraticavel
e nao é considerado. Nos dias atuais, Navier-Stokes é, na verdade, uma ferramenta de

design pos-conceitual e deve ser usado, portanto, para validagao e nao para criagao.
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No entanto, além das equacoes de Navier-Stokes, existem varios métodos numé-
ricos disponiveis para resolver problemas de dinamica dos fluidos, tao precisos quanto a
solugao obtida usando Navier-Stokes. Entre eles estdao o método Vortex lattice e o método
da linha sustentadora, métodos estes mais modernos e mais praticos na realizagao do pro-
jeto conceitual. Eles sao simples o suficiente para serem implementados em seu proprio

computador com o uso de software de analise.

3.1.2 TEOREMA DA CIRCULACAO DE KUTTA-JOUKOWSKI

Base para a teoria da linha sustentadora de Prandtl, o método matematico descrito
como teorema da circulagao de Kutta-Joukowski, batizado em homenagem ao matemético
alemdo Martin Wilhelm Kutta (1867 e 1944) e ao cientista russo Nikolay Yegorovich
Joukowskil (1847 e 1921), o teorema pleiteia que a sustentacao gerada por um perfil
aerof6lio pode ser considerada sendo o produto da densidade (p), velocidade (V) e um
conceito matematico chamado circulacao (I') (GUDMUNDSSON, 2013). Sucintamente,
o teorema de Kutta-Joukowski atesta que a sustentagao de um aerofélio pode ser escrita

como sendo:
L= pVTDb (3.1)

onde o conceito matematico, circulacao, é calculada sendo:

r= — fv.dg’ (3.2)

na qual o V' ¢ a velocidade e ¢ indica curva fechada em um campo de fluxo.

Real v,
Vo o — Vv,
\ *
S
S~
Ve v —
Vs V.
AV;= V-V,
v NN
= -’
/m\
Circulagio
AV,
A e ___ AV,
— s T~
| “% Curva fechada, ¢
ds \\\/
\\N\/ o
R -l

Figura 8 — Fluxo de ar real passando pelo aerof6lio demonstrando as velocidades do ar ao
longo da superficie da asa (GUDMUNDSSON, 2013)

Na figura 8, no primeiro caso, ha um fluxo de ar real passando pelo aerofélio em

que a velocidade do ar ao longo da superficie superior da asa é mais rapida do que ao
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longo da superficie inferior. Conhecendo a velocidade em cada ponto, o valor total pode
ser subtraido da velocidade do campo. Isso ¢ ilustrado no caso central, revelando um fluxo
geral para tras ao longo da superficie superior e para frente ao longo da superficie inferior,

o que se assemelha a uma circulagdo em torno do aerofdlio, como mostrado no terceiro

caso (GUDMUNDSSON, 2013).

O perfil, exposto na parte inferior da imagem, expressa o conceito de circulacao,
mostrando o fluxo de ar ao redor de um aerofdlio. A imagem superior mostra a velocidade
do ar de campo distante e algumas velocidades no ar representativas de AV; a AVj,
posicionadas em locais selecionados no campo de fluxo, acima e abaixo do aerofélio. Entao,
é possivel calcular a diferenca entre cada uma dessas velocidades e a velocidade do campo

distante. Isso é mostrado como as velocidades de AV} a AVg na figura central.

Em suma, as diferencas de velocidade ao longo da superficie superior sdo positivas
e apontam na dire¢ao do fluxo, em contrapartida as diferencas de velocidade sao negativas
ao longo da superficie inferior e apontam em uma dire¢do oposta ao fluxo. Como pode ser
observado na figura 8, na parte inferior, esses diferenciais formam consequentemente um
caminho de circulac¢ao ao redor do aerofélio (GUDMUNDSSON;, 2013).

Como ja expresso anteriormente, o teorema de Kutta-Joukowski é base essencial
para varios métodos de dinamica de fluidos computacional (CFD), como é a teoria da
linha sustentadora de Prandtl e os métodos de rede de vortices, onde é diretamente usado

para estimar a forca de sustentagao e arrasto induzida gerada por um aerofélio (GUD-
MUNDSSON, 2013).

3.1.3 TEORIA DA LINHA SUSTENTADORA DE PRANDTL

Através de algumas consideragoes tedricas e de varios experimentos, Prandtl expos
que o escoamento ao redor de um corpo pode ser desmembrado em duas regides: uma ca-
mada fina ao redor do aerofélio chamada de camada limite, onde atua e sdo consideradas
as forgas viscosas, e uma regiao externa ao aerofélio onde sao desprezadas as forgas visco-
sas. Com isto, Prandtl pode deduzir uma série de equagoes mais claras que as equagoes de
Navier-Stokes, as equagoes de camada limite, que ja eram capazes de descrever os efeitos
viscosos (GUDMUNDSSON;, 2013).

Por sua vez, a teoria da linha sustentadora de Prandtl acabou sendo um marco
para o estudo dindmica dos fluidos como sendo a primeira teoria pratica para a previsao
das propriedades aerodinamicas de asas finitas. Esta teoria foi desenvolvida por Ludwig
Prandtl e seus colegas da Universidade de Goéttingen na Alemanha, entre 1911 e 1918, e

que ainda hoje é utilizada para calculos preliminares das caracteristicas de asas finitas.

O método de Prandtl acaba nao solucionando asas com diedro ou varredura, em
contrapartida considera a torcao da asa e a variagdo de aerofdlios e cordas ao longo da

envergadura da asa. Tem como critério também asas cujo AR nao é menor que cerca de



3.1. TEORIA DA SUSTENTACAO 32

4, que no caso do RV-10 é de 6,81. O método substitui matematicamente a asa por um

numero de vértices de forga constante.

O teorema de Kutta-Joukowski, apresentado anteriormente, torna possivel calcular

essas forcas por unidade de envergadura utilizando as expressoes a seguir:

Sustentacao por unidade de asa:

L(y)= pV I(y) (3.3)

O arrasto induzido da sustentacao por unidade de envergadura:
D(y)=—=pw(yly) (3-4)

Esta componente do arrasto induzido é expressa com o sinal de subtragao para
garantir que o valor negativo do “downwash” resulte em uma for¢a de arrasto positiva.
Assim, a sustentacdo total e as forcas de arrasto induzidas pela sustentacdo podem ser
determinadas como mostrado abaixo (GUDMUNDSSON, 2013):

Sustentagao:
b/2
L=p V/ ' (y) dy (3.5)
—b/2
Arrasto:
b/2
D=—p [, w6 )dy (3.6)

Consequentemente, os coeficientes de sustentagao e de arrasto induzido por sus-

tentagao sao dados por:

Coeficiente de sustentacao:

C b/2 7
= 3.
L VQS VS / b/2 (3.7)
Coeficiente de arrasto induzido por sustentacao:
C v y)d
_ 3.8
D v25 v2s / b2 Y (38)

Através das equagdes anteriores, pode-se expressar a distribuicdo de sustentacao

eliptica como sendo:
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Contudo, a distribuicao eliptica de sustentagdo tem-se, nesse caso, a chamada

distribuicao eliptica de circulagao e, consequentemente, expressa pela equagao:

L'(y) = peoVio To 41 = (2;/)2 (3.11)

De modo que temos uma distribuicao eliptica de sustentagao, onde tanto a circu-

lacao quanto a sustentacao sao nulas nas pontas das asas, ou seja:

T (g) =T (j) =0 (3.12)

A equacao, por sua vez, denota que a maioria das aeronaves nao apresentam formas
de asas elipticas, como é a no caso da nossa. Portanto, para aplicar o método da linha
sustentadora em asas nao elipticas, representa-se a distribuicao de forca de voértices ao

longo da envergadura usando uma série senoidal de Fourier, composta por N termos:

Distribuicao da sustentacao da série de Fourier:

Fp)=20V g: A, sinng (3.13)

n=1

Solucionando o sistema em questao, obtém-se as equagoes nos quais sao apresen-

tadas a seguir:

Forca de sustentacao:

1 1

Coeficiente de sustentacao:

CL = WARAl (315)

A inclinagao da curva de sustentacdo pode assim ser calculada a partir de:

Cpo= o TARL (3.16)

a — Qgjp, a— Az,

3.2 DETERMINACAO DAS CARGAS NA AERONAVE

Nesta secao serao estudados os métodos de determinacao das cargas atuantes na
asa da aeronave. As cargas podem ser compreendidas como: esfor¢o cortante e momento
de flexao, que sao resultados de diversas situagoes de voo. No geral, para andlise de
resisténcia e validagao da estrutura, essas cargas sao determinadas em situacao critica de
voo com fator maximo de carga. Portanto, o relatério de cargas como exemplo ilustrado

na figura 9 é parte fundamental em um projeto estrutural valido.
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Figura 9 — Esquematico de um projeto estrutural destacando a componente do relatorio
de cargas (TITA, 2021)

Para definir a configuracao final do avido, as cargas aplicadas durante sua vida
operacional, ou seja, condi¢oes de voo e solo, precisam ser conhecidas. Nao é viavel obter
todas as condigoes reais de carga que um aviao poderia atender, portanto, é pratica comum

investigar apenas os casos em que a experiéncia mostrou serem criticos (PERSIANI;
SAGGIANI; ROSSI, 2008).

O projeto de um aviao é resultado de sucessivas aproximagoes e comparacoes com
diferentes configuracoes. O mesmo principio também é aplicado ao estudo de cargas na
aeronave, comecando com consideragoes tedricas para obter, por aproximacoes, a condi¢ao

real de carga com auxilio de testes experimentais para validacao.

Uma aeronave possui trés limites acima dos quais sua seguranca nao € garantida: o
limite aerodinamico dado pelo coeficiente de sustentacao maximo C, 44, 0 limite estrutu-
ral expresso pelo fator de carga maxima n,,q, e o limite aeroelastico dado pela velocidade
maxima V... Esses trés limites sao apresentados no diagrama de fator de carga, onde
cada ponto representa a condicao de carga do aviao durante as manobras de operacao
da aeronave. Com isso, dentro dos limites do diagrama de fator de carga, obtém-se as
condigbes seguras de voo especificadas pelo projetista (PERSTANT; SAGGIANI; ROSSI,
2008).

Dentre os limites, o aerodinamico impde restri¢oes a altitude de voo em relagao a
condigao de estol, e esse limite é dado por um comportamento parabdlico, que é definida
para velocidades positivas da aeronave (SADRAEY, 2011):

% (CL,max 1% S V2)

n = W (3.17)
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Ja o limite estrutural impoe restrigdes as manobras para que o avido nao exceda
o fator de carga maxima especificado pelo projetista ou, mais comumente, pela Federal
Aviation Regulations (FAA) que determina o fator de carga correspondente a classe da

aeronave.

E, por fim, o limite aeroelastico impoe restri¢des a velocidade méxima, especi-
almente em relacao ao flutter, que é um fenémeno aeroeldstico que ocorre em aeronaves
quando forgas aerodindmicas, inerciais e elasticas interagem de forma a provocar oscilagoes
autoexcitatorias nas superficies da aeronave, ou outros fenémenos dinamicos estruturais.
Também ¢ necessario entender que as cargas aerodindmicas sao proporcionais a pressao
dindmica, ou seja, dependem da altitude de operagao do voo e, consequentemente, da

densidade do ar, assim como mostrado na figura 10 abaixo:

Sustentacdo da asa

Agrasto,

Cauda esquerda
Peso

Cauda esquerda

Forga
centrifuga fa)Forga da aeronave

— %;
Trajetoria de Vo5 .
Distribuiges de pressdo
)

Figura 10 — Distribui¢ao da pressao dindmica durante manobras em voo nao nivelado.
Adaptado de (NIU, 1997)

Traj,
5=\ Yetay;,
N

Portanto, é essencial compreender que as cargas atuantes em uma asa variam
conforme a situagao de voo como evidenciado na figura 10. Por isso, é fundamental ter
conhecimento detalhado da situacao de voo e de parametros como angulo de ataque e
velocidade, por exemplo. Uma vez conhecido o fator de carga, é necessario determinar as
cargas aerodinamicas e as cargas de inércia, para entao obter as cargas totais que agem

sobre a asa.

Dentre as cargas, existem as cargas de voo e as cargas de solo. As cargas de solo
podem ser produzidas durante o taxiamento e até na decolagem por ocorréncias como o
catapultagem e o aborto, além de situagoes de pouso como é o fator de carga vertical,
frenagem ou pouso sobre uma roda. Ja as cargas de voo sao produzidas sustentagao e
arrasto, em situagoes de manobras e de rajadas, que serao detalhadas posteriormente.
Para o estudo e determinagao das cargas atuantes, faz-se necessario uma anélise da carga

e influéncia no movimento do aviao.
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As cargas especificadas nos requisitos de certificacdo sao quase inteiramente car-
gas limite. Assim, as cargas calculadas para manobras e encontros de rajadas/turbuléncias
sao cargas limite. Os requisitos também especificam que a conformidade com as condigoes
de resisténcia e deformacao deve ser demonstrada para cada condicao critica de carrega-

mento.

Notoriamente ha mais peso e, portanto, carga de inércia na fuselagem do que nas
asas, enquanto o inverso é verdadeiro para a carga aerodinamica. Portanto, nas asas, as
cargas de inércia associadas a estrutura e componentes que a compoem irao neutralizar
com as cargas aerodindmicas em um voo nivelado, e assim reduzir os momentos de flexao e

as forcas de cisalhamento causadas pelas cargas aerodinamicas, como mostrado na figura
11 a seguir (WRIGHT; COOPER, 2007):

Distribuicao de sustentacao aerodinamica
'y

TI%HT\/“ “111
|

Distribuicdo de inércia

A

Figura 11 — Distribuicao de carga de inércia e aerodinamica em uma asa mostrando alivio

de inércia. Adaptado de (WRIGHT; COOPER, 2007)

Segundo o Principio de Bernoulli, quando um corpo percorre um gas ou fluido, ou
quando um gas ou fluido escoa sob um corpo, forma-se um campo de pressao sob este
corpo. A viscosidade do fluido contribui para a nao simetria do escoamento em torno de
aerofdlios e asas, e é a responsavel pelo aparecimento da forga de sustentagao (MEGSON,
2013). Esse surgimento de uma forga de sustentacao pode ser explicado pela terceira lei
de Newton, ou seja, para qualquer forca de acdo aplicada existe uma reacdo de mesma

intensidade, direcao e sentido oposto.

Figura 12 — Distribuicao de pressao tipica para um aerofélio com um pequeno angulo de
incidéncia (WRIGHT; COOPER, 2007)
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Com isso, a pressao distribuida (campo de pressao), sob as superficies de susten-
tagdo de uma aeronave atuam sob a parte inferior (intradorso) bem sob a parte superior
(extradorso). Como mostrado na figura 12, no intradorso a pressao é denominada positiva
por possuir magnitude maior que a pressao ambiente. Por outro lado, no extradorso é
denominado de pressao negativa por possuir magnitude menor que a pressao ambiente

(NIU, 1997).
Com isso, as componentes de sustentacao e arrasto podem ser definidas como:
L= Ncosa—Asina= C;qS (3.18)
D= Nsina+ Acosa= Cyq S (3.19)
na qual C} é o coeficiente de sustentacao, Cy é o coeficiente de arrasto, a o angulo de

ataque, S a area da asa e ¢ a pressao aerodinamica. Na figura 13, s@o expressas as com-

ponentes de sustentacao e de arrasto.

Figura 13 — Componentes de sustentacao (L) e arrasto (D) definidas pelas forgas N e A.
Adaptado de (NIU, 1997)

E para o calculo da pressao aerodinamica:

1
=35 7% (3.20)

na qual o p é a massa especifica do ar.

Dados como a temperatura, massa especifica do ar e a pressao diminuem conforme
o aumento da altitude. A massa especifica do ar, por sua vez, tem carater significativo em
um voo, ja que as forcas aerodinamicas, como a sustentacao, sao diretamente proporcionais

a massa especifica.

A posicao do centro de gravidade (CG) em relagdo ao centro aerodindmico (CA) é
relevante nao somente por razoes estruturais, mas também por razoes aerodinamicas. No
geral, a posicao do CG ¢é mantida dentro de limites pré-determinados pelas exigéncias de
controle da aeronave. A localizagdo do CG na parte frontal do avido geralmente o torna

mais estavel, enquanto a posi¢ao mais para tras tende a deixa-lo mais instavel.
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3.2.1 ENVELOPE DE VOO

Notoriamente, hda um niimero infinito de combinagoes de fator de carga e velocidade
do ar que podem ser consideradas para fins de liberacao de cargas. No entanto, para
simplificar a posi¢ao, um envelope de manobra pode ser definido para mostrar os limites
de fator de carga (n) e a velocidade do ar equivalente Vgag dentro dos quais a aeronave
deve suportar as cargas de manobra de equilibrio para manobras simétricas (WRIGHT;

COOPER, 2007). Um esbogo de exemplo é apresentado na figura 14 abaixo:

r*;w 1T
o

IZZAS

ny |------0

Figura 14 — Esbogo de um envelope de manobra (WRIGHT; COOPER, 2007)

Para obter padroes minimos gerais de resisténcia e seguranca, os regulamentos de
aeronavegabilidade estabelecem varios fatores que a estrutura priméaria da aeronave deve

satisfazer, incluindo as cargas limites, mencionadas a seguir conforme (MEGSON, 2013):

o Carga limite é a carga maxima que se espera que a aeronave experimente em
operacao normal, ou entao, é a carga mais severa para uma dada probabilidade. Nesse con-
texto, o projeto de aeronave deve garantir que nao haja nenhuma deformagao permanente

na estrutura sob essas condigoes de limite.

« Carga de prova, também chamada de carga de teste, é o produto da carga limite
e o fator de prova (1,0 - 1,25)

o Carga final, comumente chamada de carga tltima ou carga de projeto, é o
produto da carga limite pelo fator dltimo, Fator de Seguranca Final (FS), que geralmente
é de 1,5. O FS tem funcao de cobrir incertezas de aproximagoes na determinacao das

cargas, bem como nos valores das propriedades do material e no controle de qualidade.

A estrutura da aeronave deve admitir a carga de prova sem distorcao prejudicial
e nao deve falhar até que a carga final seja alcancada. Os fatores de prova e finais podem

ser considerados como fatores de seguranca e fornecem varias contingéncias e incertezas

(MEGSON, 2013).
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Figura 15 — Exemplo de um envelope de manobra. Adaptado de (MEGSON;, 2013)

As curvas OA e OF correspondem a condicao de estol da aeronave e sdo obtidas a

partir da conhecida relacao aerodinamica.

1
L=nW=2p V2S Cpnas (3.21)

Além disso, ainda na figura 15, para as velocidades abaixo de V4 (incidéncia po-
sitiva da asa) e Vp (incidéncia negativa), as cargas maximas que podem ser aplicadas a

aeronave sao regidas por CF, ;mqz-

Conforme o aumento da velocidade, é possivel aplicar as cargas limite positiva e
negativa, correspondentes a n; e nz, sem alcancar ponto de estol da aeronave, de modo
que AC e FE representam fatores de cargas operacionais maximas para a aeronave. Acima
da velocidade de cruzeiro de projeto Vi, as linhas de corte C'D; e Dy E dispensam os casos

de projeto a serem cobertos, visto que nao se espera que as cargas limite sejam aplicadas
a velocidade maxima (MEGSON, 2013).

Segundo (MEGSON;, 2013), os envelopes de voo sao ilustrados para uma unica
altitude, ja que Cf s € a velocidade do som sao modificados com a alteracao da altitude,

com isso modificando também a velocidade de mergulho Vp.

A obtencao do envelope de voo completo é o resultado da soma dos envelopes de
manobras de voo e o de rajadas. Com o envelope de voo reproduzido é possibilitado a
entender os efeitos que as cargas exercem na estrutura da acronave. Para uma visualizacao

mais detalhada, a seguir ¢ apresentado um exemplo tipico de envelope de voo:
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Figura 16 — Envelope de voo completo, com especificagoes do programa de cargas FAR23.
Adaptado de (FAA, 1997)

Como pode ser observado no envelope de manobras, existem quatro condig¢oes
criticas de voo que produzem o maior carregamento possivel, resultando no maior fator
de carga, seja ele positivo ou negativo (ALBURQUERQUE, 2011).

Fator de +AAA +BAA
carga 4 hooaa..n
n !
i i
. T Vs
R oo wsa
’ -AAA -BAA

Figura 17 — Condigoes criticas de voo determinadas pelo envelope de manobra. Adaptado

de: (WRIGHT; COOPER, 2007)

-AAA

Figura 18 — Orientagao do perfil aerodinamico nas condigoes criticas de voo. Adaptado
de (NIU, 1997)
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o Condicao +AAA é obtida numa subida com o maior angulo de ataque positivo

permitido pela asa.

o Condicao +BAA ¢é obtida para o menor angulo de ataque positivo possivel, ou
seja, situacao em que o aviao mergulha. Pode-se ter o minimo angulo de ataque gerando

sustentacao, desde que haja maxima velocidade.

o Condigao -AAA é obtida para o maior angulo de ataque negativo possivel, e
ocorre em manobras intencionais (h& escoamento de ar dirigido para baixo) ou quando

ha rajadas no sentido descendente em voo nivelado.

o Condicao -BAA é obtida para o menor angulo de ataque negativo possivel, e
ocorre em manobras intencionais ou rajadas negativas. Pode-se ter o minimo angulo de

ataque gerando sustentacao, desde que haja méaxima velocidade de mergulho do aviao.

No calculo e analise estrutural, portanto, todas essas condigoes de voo devem ser
consideradas por produzirem maximas condi¢bes de compressao e tracao, como podem

ser visualizadas na figura 19 abaixo:

‘ Extradorso/Bordo de Ataque ‘ ‘ Extradorso/Bordo de Fuga ‘
g e ierridiil COMP. +BAA
s e
COMP. -AAA | COMP. -BAA
TRAC. +BAA TRAC. +AAA
‘ Intradorso/Bordo de Ataque ‘ | Intradorso/Bordo de Fuga |

Figura 19 — Condigoes de criticas de voo que produzem méaximas condi¢des de compressao
e tragao. Adaptado de: (TITA, 2021)

3.2.2 DETERMINACAO FATORES DE CARGA

O fator de carga (n) é definido como a resultante das forgas externas atuantes
sobre o avido, excluindo o peso (W), naquela dire¢ao, dividido pelo peso do avido. Este
nimero expressa a condicao de manobrabilidade de uma aeronave como um multiplo da

aceleragao da gravidade.

a
n= - 3.22
. (3.22)
Fopy — W
e Yo (3.23)

J& o fator de carga para rajada é estabelecido quando a aeronave estd em voo

nivelado ou constante e, repentinamente, se choca com uma corrente de ar ascendente
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com velocidade vertical (KU).

2
n = (ngmijv) (3.24)
K
An— 25 ZWU V) (3.25)

Sendo assim, as equacoes 3.24 e 3.25 apresentadas acima representam a contribui-

cao pela corrente de ar. Portanto, tem-se:

n=1+f An (3.26)

A velocidade efetiva de rajada (KU), mencionada anteriormente, é definida como
a velocidade tedrica de uma rajada instantanea que proporciona o mesmo fator de carga
que uma rajada real. Esta velocidade é determinada por acelerdbmetros instalados em

aeronaves que voam em ar turbulento.

Como toda aeronave, o RV-10 possui limitacoes de voo, que, com a construcao
do diagrama V-n, atingem os limites operacionais da aeronave.Para a construgao desse
diagrama, sao necessarios alguns dados, como a velocidade de mergulho (Vp), que pode
ser obtida a partir da velocidade de cruzeiro especificada pelo préprio fabricante (FLYER,
2012).

Respeitando as normas vigentes da RBAC 23, que reflete o Code of Federal Regu-
lations (CFR), conforme disposto em anexo, e considerando a versao do RV-10 com 2700
libras (1224,7 quilos) e poténcia de 260 HP, pelas especificagoes, a velocidade de cruzeiro
a 8000 pés (2438,4 metros) sera:

Com isso, a velocidade de mergulho pode ser determinada:

Vo= 1,4Vy = 106,4 (3.28)
S

As curvas de fator de carga positivo e negativo para o estol no diagrama V-n de

manobras podem ser expressas pelas seguintes equacoes:

C(maz) P S V2
4 _ za arasa 3.99
Testol 2Wb’r’uta ( )
C(mm) arSasav2
no,, = - P (3.30)

estol 2Wbruto

em que C',, representa o coeficiente de sustentacao, p,, simboliza a densidade do ar, Sy,
representa a area da asa, V' caracteriza a velocidade e Wy, representa o peso bruto da

aeronave.
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Com isso, tem-se todos os dados de limites de velocidade necessarios para a mon-

tagem do diagrama V-n e, consequentemente, a determinacao do limite operacional da

aeronave:
Tabela 3 — Limitagoes de velocidade Van’s Aircraft RV-10
LimitagGes de velocidade (m/s)
Va Velocidade de manobra do projeto 64,31
Ve, Est Velocidade de cruzeiro estrutural 79,74
Ve Velocidade de cruzeiro (50% e 75% a 8000 ft) 76 a 84,94
%5 Velocidade de mergulho 106,4

Como a norma solicita fator de seguranca de 1,5, tem-se os fatores de cargas
maximos para uma situagao critica de operacao da aeronave assim como os limites de

cargas positivo e negativo (FLYER, 2012):

Tabela 4 — Fatores de Cargas para o Van’s Aircraft RV-10

Fatores de Cargas para o RV-10

Fator de Carga Positivo 3,8 G
Fator de Carga Negativo -19 G
Fator de Seguranca 1,5

Fator de Carga Positivo Final 5,7 G
Fator de Carga Negativo Final -2.85 G

Consequentemente, teremos o seguinte diagrama de manobra exposto a seguir:

Fator de
Carga

n

5'7 ...........

79!74 106,4

(m/s) [m/s)

Figura 20 — Envelope de manobra para o RV-10. Adaptado de: (WRIGHT; COOPER,
2007)
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3.3 DETERMINACAO DAS CARGAS DISTRIBUIDAS NA ASA

3.3.1 CARREGAMENTO AERODINAMICO: METODO DAS SOLUCOES
APROXIMADAS

Este método visa dividir a asa em se¢oes menores, onde a soma das forcas nes-
sas secoes representa a forga total aplicada. Com este método, obtém a contribuicao do
cortante em cada se¢do da asa, seguido pelo momento fletor. Isso é feito considerando as
cargas aerodindmicas. E importante destacar que também existem as contribuicoes das
forgas de campo (peso) e valores das forcas inerciais que devem ser utilizados para efeito

de calculo, como serd discutido posteriormente.

Os esforgos cortantes na asa devido as cargas aerodindmicas, sao obtidas pela
integracdo das cargas aerodinamicas ao longo da envergadura, perpendiculares a asa,

comecando na ponta da asa onde o esforco cortante é nulo (SANGSTER, 1979).

F,=g /Cn ($)dS (3.31)

em que F), representa as forgas de sustentacao, C,, representa o coeficiente de sustentacao

e S representa a area da asa.

O valor da cortante em cada secdo da area é apresentado pela equacao 3.32:
c;iCli + 101
2

‘/z‘ = V;—l +q (bi—l — bz) (332)

na qual g representa a pressao aerodinamica na condi¢ao de voo, ¢; é a corda aerodinamica,
Cy; o coeficiente de sustentacao, b; é a distancia ao longo da envergadura.

Ao lidar com uma asa de formato retangular, C; terd mesmo valor de C;_q, e
consequentemente C,; mesmo valor que C,; ;. Além disso, i representa o limite posterior

da secdo e i-1 representa o limite inferior da secao.

A equacao para o valor da forca cortante V; é dada por:

V; = ‘/1‘71 +q (C) Cl ( bifl — bl) (333)
onde: )
a= 50 V2 (3.:34)

Considera-se que a solucao de cada secao seja somada a solucao da se¢ao anterior
para o esforgo cortante. Agora, o momento fletor devido as cargas aerodinamicas é obtido
pela integracao dos esforcos cortantes ao longo da envergadura da asa, comecando pela
ponta da asa onde os momentos sao nulos. Portanto, o momento fletor é dado pela seguinte
equagao:

Vi + Vi

M; =M1 + f( by — b;) (3.35)
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3.3.2 CARREGAMENTO AERODINAMICO: METODO DE STENDER

Este método de carregamento aerodinamico, denominado de “Método de Stender”
¢é utilizado para determinar a distribuicdo de sustentacdo em asas finitas. Este método
considera que a distribuicao de carga ao longo da envergadura é proporcional as areas
de uma asa imaginaria, nomeado como asa de Stender, na qual suas cordas sao a média
geométrica das cordas real e de uma asa eliptica de mesma area e envergadura (ISCOLD,
2006).

Elipse de mesma area e envergadura

Forma em planta real \\\
~

Corda Eliptica
Corda de Stender

—_
[ee]

—_ —_
S (o))

—_
N

o
e

Corda Aerondinamica [m]
o
> -

0 Il Il Il Il
0 0.5 1 1.5 2 25 3 3.5 4

Posicao ao longo da envergadura [m]

Figura 22 — Variacao da corda aerodinamica de Stender ao longo da envergadura

A corda da asa de Stender é equacionada como:

Cs = /Cq Ce (3.36)

onde ¢, representa a corda de asa de Stender, ¢, representa a corda de asa de real e c,

representa a corda de asa eliptica imaginaria.
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A corda eliptica é dada por:

AZBQ _ $2BQ

o= 2 =2 \/142 (3.37)
Considerando,
S=7 AB = Sy rea (3.38)
S
B= .

= (3.39)
A= benvergadura (340)

Com isso, podemos estimar que as parcelas de sustentacao podem ser expressas

COo1mao:

Li=—L (3.41)

onde L representa a forca de sustentacao de cada semi-asa e S é a area da semi-asa de

Stender, como mostrado a seguir:

b
A&:/f@m (3.42)
b;

Vale ressaltar que a equacao anterior apresentada expressa a sustentacao, e nao os

esforcos cortantes.

3.3.3 CARREGAMENTO AERODINAMICO: METODO DE APROXIMA-
CAO DE SCHRENK

O Método de Schrenk é um método conservador de Oskar Schrenk do ano de 1940,
publicada pela National Advisory Committee for Aeronautics (NACA), e normalmente
¢é utilizada durante o projeto preliminar de criacao de uma nova aeronave com asas de
baixo enflexamento e de moderado a alto alongamento. O método representa uma média
aritmética entre a distribuicao de carga pelo modelo da asa, no nosso caso retangular, e

uma distribuicao eliptica para uma asa de mesma érea e mesma envergadura (SCHRENK,
1940).
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Distribuicao de sustentacéo ao longo da
envergadura do profundor

Método de Schrenk

N
—_— v
& e
7 i ™
: L/ 30— —eipia |
§ | / 20 —— retangular
E / 10 ——Schrenk

T T \G T T
035 02 -005 0,1 0,25

Posigao relativa da envergadura (m)

Figura 23 — Distribuigao da sustentacdo pelo método de Schrenk (RODRIGUES, 2011)

A equagao abaixo representa a média aritmética feita pela aproximacao de Schrenk

entre uma asa trapezoidal e uma asa eliptica.

LY)p+ LY)p
2

L(Y)pg = (3.43)

A distribuigao de sustentagao para a asa trapezoidal L(Y)r é calculada pela equa-

¢ao abaixo:
2L 2y
LY),= —— |1 A—l)} 3.44
W= s [1+ (5 0D (344)
E a distribui¢do de sustentagao para a asa eliptica L(Y)g é dada pela equagao
abaixo:
4L 29\ 2
LY).,= —/1—-[-—=> 4
(V) br (b) (3.45)

A sustentagdo no ponto de manobra, que é a utilizada para andlise de limites
estruturais:

L=n(MTOW)g (3.46)

onde n é o fator de carga utilizado para andlise, sendo ele maximo ou de seguranca,
MTOW é o peso maximo de decolagem e g é a aceleracao da gravidade. A relagao de
afilamento da asa, por sua vez, é dada pela equagao a seguir:

)

A= (3.47)

Cr

¢y € a corda da ponta da asa e ¢, ¢ a corda da raiz da asa. Por se tratar de uma asa

retangular, e relagdo de afilamento é 1.

Para a distribuicao de cargas ao longo da envergadura, usando uma distribuicao

trapezoidal, temos:

LY), = uiLA)b 1+ (Qby 0 -1)] (3.48)
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Para o caso do RV-10, que a asa possui forma retangular, teremos, portanto, a
equacgao simplificada a seguir:

LY)p= 7 (3.49)

Ja para a distribuicao de cargas ao longo da envergadura, por distribuicao eliptica:

LY, = Ab‘ﬁ - <2by>2 (3.50)

Ja possuindo as componentes trapezoidal e da ponta da asa, realizamos a seguinte
média aritmética:

T (3.51)

Podemos expressar Schrenk em uma equacao tnica, como apresentado abaixo, que

sera utilizada no presente trabalho:

L

4 29\ 2
L<Y)SCHRENK = 2% I+ —y/1- () (352)

T b

3.3.4 CARREGAMENTO POR INERCIAS

As cargas de inércia surgem devido a aceleracao de cada elemento da asa, sendo
proporcionais aos fatores de carga. Assim, os cdlculos de esforgos cortantes e momentos de
flexao sao realizados para uma situacao de voo especifica. Em cendarios estruturais, onde
se busca o limite maximo de carga, utiliza-se a situagdo de voo com o maior angulo de
ataque e o fator de carga mais elevado associado (SANGSTER, 1979).

Nesta etapa, considerou-se simplificadamente a distribuicao linear do peso de al-
guns componentes da asa. Para isso, a asa foi dividida em pequenos elementos ao longo da
envergadura, permitindo que suas massas fossem tratadas como concentradas no centroide

de cada elemento.

Com isso, a forca de inércia atuante em cada elemento é igual & massa do elemento
multiplicada pela aceleracao linear do centroide (SANGSTER, 1979).

-Finercia = —um (353)

onde 7 é a aceleracao linear do centroide de cada elemento na diregdo de interesse.

Considerando a simplificagao dessa forga, os esforcos cortantes unitarios devido a

inércia resultam na equacao a seguir:
V., y=yl
A / W dy (3.54)
)

n, =b/2

Sabendo os esforgos cortantes, a sua integracao gera, portanto, os momentos de

flexdo unitarios.

y=yl
My :/ V. dy (3.55)
y=b/2
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3.3.5 CARGAS, ESFORCOS CORTANTE E MOMENTOS DE FLEXAO TO-
TAIS AO LONGO DA ENVERGADURA DA ASA

As cargas totais ao longo da envergadura sao obtidas somando-se as cargas ae-
rodindmicas as cargas de inércia. EE importante salientar que, geralmente, essas cargas
atuam em diregoes opostas. As cargas aerodindmicas, responsaveis pela sustentagao, sao

direcionadas para cima, enquanto as cargas de inércia sao direcionadas para baixo.

De maneira similar, os esforcos cortantes totais e os momentos de flexao totais sao

obtidos pelas componentes aerodinamicas subtraida das componentes de inércia.

Z Ftotais = L'sustentacao — Enercia (356)

Nesta aplicacdo, portanto, ja estd considerado as cargas de inércias. Geralmente
b ) )
as cargas aerodinamicas sao aplicadas de forma concentrada onde estao localizadas as

nervuras.

3.4 CENTRO DE PRESSAO EM UM AEROFOLIO

Em um aerofdlio se encontra as forgas normais e axiais devidas as cargas distri-
buidas impostas pelas distribuicoes de pressao e tensao de cisalhamento. Essas cargas
distribuidas geram um momento em torno do bordo de ataque, conforme a expressao que

sera mostrada posteriormente.

A forca resultante em um aerofdlio deve estar localizada no corpo de forma que
produza o mesmo efeito que as cargas distribuidas. A carga distribuida em um corpo
bidimensional como um aerofélio produz um momento sobre o bordo de ataque, portanto,
N’ e A’ devem ser colocados no aerofélio em tal local para gerar o mesmo momento sobre
o bordo de ataque. Se A’ for colocado na corda como ilustrado na figura 24, entdo N’ deve
estar localizado a uma distancia z., do bordo de ataque (ANDERSON, 2017).

M,LE = — (xcp) N, (357)
M,LE
Ty =~ (3.58)

Sendo ., a localizagao do centro de pressao em relagao ao bordo de ataque. Esse
centro de pressao é o local onde a resultante de uma carga distribuida ao longo da corda

atua efetivamente sobre o corpo.
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1} A

My

| —— )

l" XLP"{

Figura 24 — Centro de pressao para um aerofélio

Na figura 24, a direcdo da seta curvada que ilustra M';r é desenhada no sentido
positivo (pitch-up). Ainda nessa figura 24, vemos que um N’ positivo cria um momento
negativo (inclinacao) em relacao ao bordo de ataque. Isso é consistente com o sinal nega-
tivo na equacao também descrita acima. Portanto, o momento real em relacao ao bordo
de ataque é negativo e, portanto, esta na direcao oposta a seta curvada como é mostrado

na figura.
Nos casos em que o angulo de ataque do corpo ¢ pequeno, sina ~ 0 e cosa ~ 1;

portanto, N ~ L.

M,LE
To=——F, (3.59)

Se os momentos fossem tomados em torno do centro de pressao, o efeito integrado
das cargas distribuidas seria zero. Contudo, uma defini¢ao alternativa do centro de pressao
¢é aquele ponto no corpo sobre o qual o momento aerodinamico é zero. Porém, em nossa
analise serd considerada que a longarina da asa, componente estrutural de analise, esta

localizada no § , ou seja, a 25% da corda em relagao ao bordo de ataque.

I WA

hx
et

Forca resultante na L
borda de ataque 4 Forca resultante no

centro de pressao

Forga resultante no ponto
de um quarto de corda

Figura 25 — Maneiras equivalentes de especificar o sistema de for¢a e momento em um
aerofdlio (ANDERSON, 2017)

Como mostrado na figura 25, existem varias maneiras equivalentes de especificar
o sistema de forca e momento em um aerofélio. Ou seja, para definir o sistema de forca
e momento devido a uma carga distribuida em um aerofélio, a for¢a resultante pode ser
aplicada em qualquer ponto do corpo, desde que o valor do momento em relagao a esse

ponto também seja expresso.
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Na figura 25 ¢é ilustrado as trés maneiras equivalentes de especificar o sistema
de forga e momento em um aerofélio. Na primeira ilustracao, a esquerda, a resultante
é colocada na borda de ataque, com um valor finito de M’ . Na ilustracao central, a
resultante é colocada no ponto do c¢/4, com um valor finito de M’./,. Na ilustracao a
direita, a resultante é colocada no centro de pressao, com momento zero em relagao a esse
ponto, conforme ja mencionado anteriormente. Com isso, temos a relagao quantitativa
entre esses casos:

c

M/LE = 4 L/ + M/C/4 = — Ich/ (360)

c

Como no caso da analise esta sendo considerada a localizagao da longarina no ¢,

serd considerada a ilustragdo central, considerando M’./,.
! c / !
My = 1 L' — z,L (3.61)

ou

My, = L (i —xc,,> (3.62)

3.5 FLEXAO DE VIGAS ABERTAS E FECHADAS DE PAREDES
FINAS

Nesta secao, serao apresentados elementos conhecidos como vigas de secao aberta
e vigas de secao fechada. Ambos os tipos de vigas estao sujeitos a cargas axiais, de flexao,

de cisalhamento e de torgao.

Embora a flexao simétrica seja um caso especial de flexdo em vigas de se¢ao trans-
versal arbitraria, seu entendimento é fundamental para que o caso geral, mais complexo,

possa ser compreendido com maior facilidade.

Eixo de sumetria

] I
I I
| [
[ ] I
Duplo Duplo Unico
(Retangular) (Se¢ao "I") (Segao "C")

Figura 26 — Vigas de secOes simétricas
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Como pode ser visualizado na figura 27, uma viga simétrica submetida a um
momento de flexdao terd um comportamento concavo. O problema, portanto, é determinar
a variacao da tensao direta ao longo da altura da viga, calcular os valores dessas tensoes

e, posteriormente, encontrar a correspondente deflexao da viga.

Eixo
Neutro

Figura 27 — Viga simétrica submetida a um momento de flexao

A tensao direta, o,, em qualquer ponto da se¢do transversal de uma viga é, por-
tanto, diretamente proporcional a distancia do ponto ao eixo neutro, variando linearmente
ao longo da altura da viga. Na situagao em que a superficie superior é concava e a inferior
convexa, a parte superior estd sujeita a compressao, enquanto a parte inferior esta sujeita

a tracao.

O momento resultante na secao transversal é igual ao momento produzido pela

distribuicao linear da tensao normal em torno do eixo neutro (MEGSON, 2016).

M,y
-7

(3.63)

Oz

onde o representa a tensao normal em flexao, y é a distancia do eixo neutro e I é o momento
de inércia da secao analisada. Com isso, a 0,,4,; acontecera no ponto de momento M, ;.

Os resultados serao dispostos a seguir:

maxr — 3.64
e =222 360

A tensao varia ao longo da altura da viga, indo de compressao nas fibras superiores
a tracao nas inferiores. Para as fibras que nao mudam de comprimento, a tensao é zero.
Esse conjunto de fibras define o plano neutro. O eixo neutro ¢ a linha de intersecao entre

o plano neutro e qualquer secao transversal da viga.

O valor da tensao direta em um ponto da secao transversal de uma viga submetida
a flexdo depende da posicao do ponto, da carga aplicada e das propriedades geométricas

da secdo transversal. Portanto, ndo importa se a se¢ao transversal é aberta ou fechada.
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3.6 CISALHAMENTO DE VIGAS

Estabelecemos nesta secao as equagoes de equilibrio e expressoes de deformagoes
necessarias para a analise de vigas de secao aberta suportando cargas de cisalhamento
e vigas de secao fechada suportando cargas de cisalhamento e torcao. A andlise de vi-
gas de secao aberta submetidas & torcao requer uma abordagem diferente e é discutida

posteriormente.

Geralmente, na anélise estrutural de vigas, assumimos que os efeitos das restri¢oes
axiais sdo despreziveis e que as tensodes de cisalhamento normais a superficie da viga
podem ser negligenciadas devido a sua nulidade nas superficies e a finitude da parede.
Além disso, consideramos que as tensoes diretas e de cisalhamento nos planos normais a
superficie da viga sdo constantes ao longo da sua espessura. Por fim, assumimos que a
viga possui secao uniforme, permitindo variacao da espessura com a distancia ao redor de

cada se¢ao, mas mantendo-a constante ao longo da sua extensao.

3.6.1 CISALHAMENTO DE VIGAS DE SECAO ABERTA

A viga de secao aberta arbitraria mostrada na figura 28 abaixo suporta cargas de
cisalhamento S, e S, de modo que nao haja torcao na segao transversal da viga. Para que
essa condicao seja valida, ambas as cargas de cisalhamento devem passar por um deter-
minado ponto da se¢do transversal conhecido como centro de cisalhamento (MEGSON,
2016).

Sx

Figura 28 — Carga de cisalhamento de uma viga de se¢ao aberta. (MEGSON, 2016)

Como nao hé tensdes circulares na viga, os fluxos de cisalhamento e as tensoes
diretas que atuam em um elemento da parede da viga sao relacionados pela equacao de
0, OU seja,

dq Oo,

8s+t 0z

=0 (3.65)

Assumimos que as tensoes diretas sao obtidas com precisao suficiente da teoria
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basica de flexdo. A partir da equacao:

My, — M,I,, M,I,, — M,I,,
= 3.66
7 < Im[yy— Iny >IL‘+ ( [m[yy_ pxy Y ( )

Podemos reescrever como sendo:

oM, OM OM,, oM,
80'7; _ ( EP [x:c oz Ixy) T+ ( oz Iyy - 8zlxy> y (367)

0z L1, — I, L1, — 1%,
Considerando % =5, e % = S,, teremos:
0o, Splpr — Syl Sylyy — Sil
L s g g |2 vy (3.68)
82 ]$z-[yy - .[2$y ].tz-[yy - I2$y
Realizado a relacao, onde % +1 % =0
0 Selpw — Syl Syly, — Sil,
- - e = L) ty (3.69)
0s Imcjyy - IQxy [mey - Iny

Integrando a equacao anterior, com relagao a s de alguma origem para qualquer

ponto ao redor da secao transversal, obtemos:
s Jq Selpr — Syl 8 Syl — Szl s
UM gg = (22t “y/td— vlvy ”y/td 3.70
0 ds (Imlyy— I2xy> o T (Im]yy— 12wy> , s 370)

Se a origem de s for tomada na aresta aberta da secao transversal, entao q=0

quando s=0, e a equagao anterior torna-se:
Selps — Sylay /S Syly,, — Si1. 5
s = — | 2 ° tr ds — | L2 mxy/td 3.71
e (]mlyy— my) S AR T Y (38.71)

Para uma se¢ao tendo C, ou Cy, como eixo de simetria, I, = 0, a equagao anterior

se reduz a:

Sy [ S, s
gs = —I—/ te ds — —y/ ty ds (3.72)
yy 70 Lyz Jo

3.6.2 CISALHAMENTO DE VIGAS DE SECAO FECHADA

A solucao para uma viga de secao fechada carregada por cisalhamento segue um
padrao semelhante ao descrito para uma viga de se¢ao aberta, mas com duas diferencas
importantes. Primeiro, as cargas de cisalhamento podem ser aplicadas através de pontos
na secao transversal além do centro de cisalhamento, de modo que os efeitos de torcao
e de cisalhamento sejam incluidos. Isso é possivel, pois, como veremos, as tensoes de
cisalhamento produzidas por tor¢cao em vigas de secao fechada tém exatamente a mesma

forma que as tensodes de cisalhamento produzidas por cisalhamento, ao contrario das
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tensoes de cisalhamento por cisalhamento e torcao em vigas de secao aberta. Em segundo
lugar, geralmente nao é possivel escolher uma origem para s na qual o valor do fluxo de

cisalhamento seja conhecido.

Figura 29 — Cisalhamento de vigas de se¢ao fechada. (MEGSON, 2016)

Considere a viga de secao fechada de secao arbitraria mostrada na figura 29 acima.

As cargas de cisalhamento S, e S, sao aplicadas em qualquer ponto da se¢ao transversal

e, em geral, causam tensoes de flexao direta e fluxos de cisalhamento relacionados pela

equacgao de equilibrio descrita abaixo. Assumimos que as tensoes de arco e as forcas de
corpo estao ausentes. Portanto,

dq 0o,

%—i_t 0z

A partir desse ponto, a andlise é idéntica a de uma viga de secao aberta carre-

=0 (3.73)

gada por cisalhamento, como ja apresentado anteriormente, até alcangarmos o estagio de

integracao.
s 9g Splpw — Sy, \ [* Sl — Sul,\ [¢
—ds= — == ymy/td— vy zxy/td 3.74
0 9s (%%—Pw>ox8 Loy — 17, ) o W3 BT

Suponhamos que escolhemos uma origem para s onde o fluxo de cisalhamento tem

o valor desconhecido ¢, . A formulacao da integragao da equacao entdo resultara em:

Solpe — Sylay s Syl — S,1 s
s = — | —= ad tr ds — yovy ] / ty d < 3.75
I (Im[yy_ [Zry>/0 v (Ixr[yy— pry) 0 Y a8 G ( )

Pode ser observado que, ao comparar a formulagdo anterior para secdo fechada
com a formulacao para viga aberta, os dois primeiros termos do lado direito da equacao
representam a distribuicao do fluxo de cisalhamento em uma viga de secdo aberta car-
regada através de seu centro de cisalhamento. Este fato indica um método de solugao
para uma viga de secao fechada carregada por cisalhamento. Representando esta secao
“aberta” ou fluxo de cisalhamento “basico” por ¢, a equagao para a secao fechada pode

ser escrita em funcdo da secao aberta da seguinte maneira:
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= @ + ds,0 (376)

Obtemos ¢, supondo que a se¢ao fechada da viga é “cortada” em algum ponto con-
veniente, produzindo assim uma secao “aberta”. A distribuicao do fluxo de cisalhamento

(gp) em torno desta segao aberta é dada por:
Sylyy — Sylyy /3 Syly, — Si1 s
= — | == z tr ds — [ L% i J /t d 3.77
. (Iwz[yy - sz) 0 e Liwlyy — Py ) Jo re 877)

Como feito anteriormente, o valor do fluxo de cisalhamento no corte s = 0 é

determinado igualando os momentos aplicados e internos em torno de um ponto central

conveniente. Assim:
Sato — Syéo = y{ pq ds = 7{ Py ds + s j{ pds (3.78)

onde ¢, denota integragdo completa em torno da secao transversal.

1
0A = Spd (3.79)

(@

Figura 30 — (a) Determinagdo de ¢so e (b) Carga equivalente em uma viga de secdo
“aberta” (MEGSON, 2016)

De modo que, §dA = %fp ds, teremos:
]fp ds = 24 (3.80)

onde A é a area delimitada pela linha média da parede da secao da viga. Consequente-

mente,

Sz mo— Sy §o = fp qp ds +2A qsp (3.81)

Se o centro do momento for escolhido para coincidir com as linhas de acao de S,

e Sy, entao a equacao pode ser reduzida a

0= fp ¢ ds + 2A qsp (3.82)
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Demonstramos em uma sec¢ao subsequente que a aplicagdo de um torque em uma
viga de secao fechada resulta em um fluxo de cisalhamento constante. Nesse contexto, o
fluxo de cisalhamento constante g, corresponde ao torque, mas tem valores diferentes
para diferentes posi¢oes do corte, uma vez que as varias vigas de se¢ao aberta correspon-
dentes tém diferentes localizagoes para seus centros de cisalhamento. Um efeito adicional
de cortar a viga é produzir uma estrutura estaticamente determinada, uma vez que os
fluxos de cisalhamento ¢, sdo obtidos a partir de consideragoes de equilibrio estatico.
Portanto, uma viga de secao fechada unicelular sujeita a cargas de cisalhamento é isola-

damente redundante.

A componente de cisalhamento é o resultado da distribuicao de tensoes de cisa-
lhamento transversal que age na se¢ao do elemento de andlise. Em razao da propriedade
complementar de cisalhamento, as tensoes de cisalhamento longitudinais associadas tam-
bém atuardao ao longo dos planos longitudinais da viga, como, por exemplo, um elemento
retirado de um ponto interno estd submetido a tensoes de cisalhamento transversal e

longitudinal.

Essas tensoes resultam em uma deformagao na estrutura devido a essa distribuigao
na secio transversal. E importante lembrar que, no desenvolvimento da férmula de flexéo,
assume-se que as secoes permanecem planas. Podemos considerar que a distor¢ao da
secao é pequena o suficiente para ser desprezada, embora essa regra seja infringida. Esta
consideracao é singularmente verdadeira para uma situacao de uma viga esbelta, cuja
largura é pequena em relacao ao seu comprimento, como ¢ o caso da longarina que esta

sendo analisada neste trabalho.

De acordo com o teorema de Cauchy 7,, = 7., conclui-se que a componente
horizontal da tensao de cisalhamento 7,., em qualquer ponto de uma se¢dao transversal
de um perfil com paredes finas, pode ser expressa pela equacao a seguir. Essa equacao
¢é valida quando as forgas sdo aplicadas em um plano de simetria da se¢do transversal.
Além disso, a se¢ao onde a tensao de cisalhamento sera calculada deve ser perpendicular
a superficie do corpo estrutural, fornecendo a tensao de cisalhamento na dire¢ao tangente

a essa superficie. A equacgao para a tensao de cisalhamento é apresentada abaixo:

Ve

T

(3.83)

onde V ¢ a forca cisalhante, () é o momento estatico da area A em relagao a linha neutra,

I é o momento de inércia da se¢ao e o t é a largura da secao.

A observagao da equacao revela que o maximo valor da tensao de cisalhamento esta
diretamente relacionado ao momento estatico. Isso permite compreender o comportamento
da distribuicao da tensao de cisalhamento na sec¢ao, onde seu valor maximo ¢é encontrado

na linha neutra, como ilustrado na figura 31 abaixo.
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Figura 31 — Distribuigao de tensoes em um perfil de segao I. (MEGSON, 2016)

3.7 TORCAO DE VIGAS

Nesta secao, serd estudada, por analogia com uma membrana, a tor¢ao de uma
estreita faixa retangular. Usaremos os resultados desta analise para investigar a torcao de
vigas de secao aberta de paredes finas. Primeiramente, no entanto, examinaremos a torc¢ao
de vigas de secao fechada de paredes finas, uma vez que a teoria para isso se baseia nas

relagoes gerais de tensdao, deformacao e deslocamento estabelecidas nas se¢es anteriores.

3.7.1 TORCAO DE VIGAS DE SECAO FECHADA

Uma viga de secao fechada submetida a um torque puro 7', como mostrado na
figura 32 abaixo, nao desenvolve, na auséncia de uma restricao axial, um sistema de

tensoes diretas. Isso implica que as condi¢oes de equilibrio sdo reduzidas para % =0e

Oos _
az—O.

Figura 32 — Torcao de uma viga de se¢ao fechada. (MEGSON;, 2016)

Essas relagoes podem ser satisfeitas simultaneamente apenas por um valor cons-
tante de ¢q. Deduzimos, portanto, que a aplicacao de um torque puro a uma viga de secao
fechada resulta no desenvolvimento de um fluxo de cisalhamento constante na parede da
viga. No entanto, a tensao de cisalhamento 7 pode variar ao longo da secao transversal,

pois permitimos que a espessura da parede t seja uma funcao de s.
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(a) )

Figura 33 — (a) Tensoes cisalhantes no trecho de um tubo de paredes finas sob torcao
pura; (b) diagrama de corpo livre de um elemento da parede. (UGURAL,
2009)

A relacao entre o torque aplicado e esse fluxo de cisalhamento constante é derivada
simplesmente considerando o equilibrio de tor¢do da se¢ao, conforme mostrado na figura

34 abaixo.

Figura 34 — Determinagao da distribuicao do fluxo de cisalhamento em uma viga de se¢ao
fechada submetida a tor¢ao. (MEGSON, 2016)

O torque produzido pelo fluxo de cisalhamento atuando em um elemento ds da

parede da viga é pgds. Consequentemente,

T= j{pq ds (3.84)

ou, como ¢ ¢ constante e ¢ pds = 2A

T=2Aq (3.85)

A teoria da torcao de vigas de secdo fechada é conhecida como Teoria de Bredt-

Batho e a equagao acima costuma ser chamada de férmula de Bredt-Batho.

Assim, sendo A a &area fechada limitada pelo perimetro médio, a partir desta

expressao, tem-se o fluxo de cisalhamento:
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_ 1 (3.86)
1= 94 '
Sendo ¢ = t7, teremos, portanto, a tensao de cisalhamento como sendo:
q T
= == — 3.87
TT T A4 (3.87)

onde t é a espessura da parede no ponto considerado.

Ja o angulo de torcao neste caso, para desenvolver uma relacao para o angulo
de torcdo, considera-se a energia de deformagao por cisalhamento U = [(72/2G)dV
para o elemento e o trabalho realizado pelo torque aplicado por unidade de distancia
W = 3T(¢/L). No caso, T = T/2At, e para uma distancia unitaria o volume dV =t ds.
Assim, igualando-se W = U, obtém-se que o angulo de torcao ¢ de um eixo de paredes

finas sendo expresso pela equagao (MEGSON, 2016):

TL ds
4A2G T dt

3.7.2 TORCAO DE VIGAS DE SECAO ABERTA

¢ = (3.88)

Uma solucao aproximada para a torcao de uma viga de secao aberta de paredes
finas pode ser encontrada aplicando os resultados obtidos para a tor¢cdo de uma faixa
retangular fina. Se tal faixa for dobrada para formar uma viga de se¢do aberta, como
mostrado na figura 35, e se a distancia s medida em torno da secdo transversal for grande
comparada com sua espessura t, entao os contornos da membrana, que isto é, as linhas
de tensao de cisalhamento ainda sao aproximadamente paralelas aos limites interno e

externo.

R (]

s 8s l

___.._1__.__.,0;

(b)

(a)

Figura 35 — (a) Linhas de cisalhamento em uma viga de se¢ao aberta de paredes finas
sujeita a torgao; (b) Aproximagao das Linhas de Cisalhamento Elementar as
de uma Faixa Retangular Fina
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Nesse sentido, as linhas de cisalhamento em um elemento ds da se¢ao aberta devem
ser quase as mesmas que aquelas em um elemento dy de uma faixa retangular, conforme
demonstrado na figura 35. As equagoes podem, portanto, ser aplicadas a viga aberta, mas

com precisao reduzida. Com referéncia a ilustracao e situacao da figura 35 acima:

do
=2 =0 3.89
T n - T, ( )
do
zs,maxr — + Gt— 3.90
- @ (3.90)
st3 1 3

Na equacao anterior, a segunda expressao para a constante de torcao ¢ usada se a
secao transversal tiver uma espessura de parede variavel. Finalmente, a taxa de torcao é

expressa em termos do torque aplicado pela equacao,

do
T=GJ — 3.92
7 (3.92)
A distribuicao da tensao de cisalhamento e a tensao de cisalhamento maxima sao
algumas vezes mais convenientemente expressas em termos do torque aplicado. Portanto,

substituindo Z—Z nas equagoes ja expressas teremos:

Trs = —7 T s Tzs,max = + — (393)

Assumimos, na analise de tor¢ao de viga aberta, que a secdo transversal é mantida
pelo sistema de diafragmas pouco espacados e que a viga é de se¢ao uniforme. Claramente,
neste problema, as tensoes de cisalhamento variam ao longo da espessura da parede da
viga, enquanto outras tensoes, como as tensoes axiais de restri¢ao, sdo consideradas cons-

tantes ao longo da espessura.
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4 METODOLOGIA

Inicialmente, foi investigado o estado da arte, que, em linguagem académica, trata-
se de uma pesquisa que faz referéncia ao estado atual de conhecimento sobre o tema que
serda o objeto de estudo. Como ponto de partida, foram necessarios dados da fabricante,
contato com sua representante no Brasil, bem como a participagdo em foruns de usudrios
e construtores do RV-10. Para fundamentacao teodrica foram utilizados livros, artigos,

manuais de construgdo, normas técnicas e leis de regulamentagao.

Na etapa seguinte, foi obtido mais detalhadamente os dados de dimensao, a forma,
a geometria, as condi¢oes de voo, o comportamento aerodinamico e os carregamentos
sofridos na operacao do RV-10. Neste contexto, foi possivel entender o comportamento

das longarinas propostas para andlise estrutural.

Foi adotado o critério de etapas, desde a busca da normatizagao até a construgao
das longarinas em elementos finitos, para a analise. A determinacao das cargas, dos fatores,
das distribui¢oes de sustentacao, da inércia e toda a andlise analitica foi realizada com
o auxilio do software Matlab, enquanto a analise numérica estrutural foi auxiliada pelo

software Ansys Mechanical.

Com essa analise realizada, os resultados obtidos foram contrapostos com as pro-
priedades mecénicas do material e os critérios normatizados, a fim de entender a validagao
ou nao dos modelos e as dimensoes das longarinas apresentadas, assim como os critérios

de seguranca atualmente utilizados e que podem ser associados.

4.1 OBJETO DE ESTUDO: LONGARINA DA ASA

Uma asa de aeronave esta sujeita a diversas cargas, principalmente a sustentacao,
cargas inerciais, estruturais, nao estruturais e outras cargas aerodinidmicas. A principal
componente responsavel por suportar essas cargas sao as longarinas. As longarinas sao vi-
gas resistentes que percorrem ao longo da asa e sao responsaveis por carregar os momentos

devido a distribuicao da sustentacao ao longo da envergadura.

As asas de aeronaves sao engastadas na raiz a fuselagem, e suas longarinas correm
paralelamente ao eixo lateral da fuselagem em direcao a ponta da asa. Geralmente, as
longarinas sao presas a fuselagem por meio de encaixes de asa, vigas planas ou uma
estrutura em trelica. Com isso, as longarinas podem ser consideradas como vigas em
balanco para fins de analise, sendo que as distribuigoes de pressao e cisalhamento em cada
secao do aerofdlio sao transmitidas para as longarinas pela pele da asa e pelas nervuras.
As nervuras também tém a funcdo de manter a forma do aerofélio e, junto com a pele e

as longarinas, formam caixas e tubos que resistem a tor¢ao da asa.
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As longarinas podem ser construidas de metal, madeira ou compostos, dependendo
dos critérios de construcao de uma aeronave especifica. No caso do RV-10, a aeronave
objeto de nosso estudo, é utilizado o Al 2024-T3.

A longarina da aeronave é considerada como um cantilever, com uma distribuigao
de carga diminuida da raiz a ponta. Essa diminui¢ao ¢ a mesma independentemente da
secao transversal, seja retangular, em formato de I ou de C, que sdo as se¢oes objetos de
nossa andlise (PERINI, 2012).

Figura 37 — Representacao do CAD confeccionado no CATIA

A principal diferenca, para efeitos dos calculos, reside nos formatos das se¢des da
longarina, sendo elas de secao fechada e aberta, enquadrando-se, portanto, em situagoes
e equagoes divergentes. Outra diferenca importante para os calculos entre as diferentes

secoes da longarina propostas ¢ o momento de inércia associado a cada secao.

Serao apresentadas abaixo, portanto, as trés se¢oes de longarina que serao propos-
tas neste presente trabalho, assim como todas as caracteristicas associadas a cada secao

transversal com as dimensoes escolhidas para efeito de comparagao:
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Figura 38 — Segoes transversais da longarina proposta para andlise

Tabela 5 — Especificagoes das 3 se¢oes da longarina

Secao “I” Sec¢ao “C” Secao Retangular

Altura (d) 190 mm 190 mm 190 mm
Espessura (tw) 5 mm 5 mm 2,5 mm
Espessura (tf) 10 mm 10 mm 10 mm
Largura (b) 100 mm 100 mm 100 mm
Area da Secgdo (A) 2850 mm? 2850 mm? 2850 mm?
Distancia y linha neutra 95 mm 95 mm 95 mm
Momento de Inércia (I,,) 18.263.800 mm* 18.263.800 mm*  18.263.800 mm*
Momento de Inércia (I,,) 1.668.440 mm*  3.014.270 mm?* 3.687.190 mm*
Comprimento da Longarina 3557 mm 3557 mm 3557 mm
Densidade da Longarina 2,78 g/cm? 2,78 g/cm? 2,78 g/cm?

St Venant Torsion Constant  70.061,4 mm?* 69.597,9 mm* 13.204.400 mm*

Os componentes de montagem e estruturacao da asa da aeronave sao construidos
com a liga de aluminio Al 2024-T3. Material conhecido por sua alta resisténcia mecanica,

moderada resisténcia a corrosao, média conformabilidade mecénica e boa usinabilidade.

Devido a essas propriedades, o Al 2024-T3 é amplamente utilizado em pecas da
industria aeroespacial, veiculos e maquinas que estao sujeitos a altas tensoes, além de
ser ideal para pecas forjadas que demandam alta resisténcia. Portanto, ¢ um excelente

material para compor a estrutura da asa da aeronave.

A liga Al 2024 esta disponivel em uma ampla variedade de formas e tempera-
mentos. Suas propriedades variam significativamente com o temperamento, sendo que as
témperas do tipo T3 e T4 se destacam pela alta tenacidade. Essa liga possui excelentes
propriedades e resisténcia a fluéncia em temperaturas elevadas, o que é essencial para
aplicacoes aeroespaciais (DEFENSE, 2003). Abaixo estdo algumas das propriedades da
liga Al 2024-T3 (ASM, MATWEB, 2024):
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Tabela 6 — Propriedades mecénicas da liga Al 2024-T3

Propriedades mecanicas da liga Al 2024-T3

Densidade 2,78 g/cm?
Modulo de Elasticidade 73,1 GPa
Limite de resisténcia 483 MPa
Limite de escoamento 345 MPa
Témpera T3

Com base nas caracteristicas e propriedades do material, é possivel realizar a ana-
lise estrutural do componente objeto de estudo. Essas propriedades permitem determinar
se o elemento estrutural é adequado ou nao. No nosso caso, é possivel verificar se a lon-

garina estd bem dimensionada e se o tipo de material pode ser realmente utilizado.

Conforme mencionado, a liga de aluminio é amplamente utilizada na industria
aeroespacial devido as caracteristicas de alta resisténcia atrelada ao baixo peso. Os requi-
sitos de projeto frequentemente demandam estruturas que sejam leves e robustas, capazes
de resistir tanto as cargas mecanicas e dinamicas quanto a corrosao e outros efeitos am-
bientais. Essas caracteristicas sao complementadas por um custo competitivo, facilidade

de fabricagdo e consisténcia na oferta e fornecimento (MEGSON, 2013).

Ressalta-se que os materiais metdlicos falham ao alcancarem o limite de escoa-
mento, quando saem da regiao de deformagao plastica. No entanto, em situagdes mais
complexas que envolvem estado de tensao triaxial, os critérios utilizados para prever a
falha do elemento estrutural nao sao consensuais, sendo necessario a utilizacao das teo-
rias, que no caso das ligas metdlicas, o mecanismo de falha esta associado ao de materiais

dtcteis.

Sendo assim, as teorias que sao recorrentes no estudo dessas andlises sao as de
Tresca e de Von Mises. A de Tresca é mais conservadora, enquanto a de Von Mises aceita
tensoes um pouco maiores, denominadas tensoes equivalentes (MISES, 1913). As equagoes

de Tresca e de Von Mises estao expostas a seguir, respectivamente:

OTresca — 01 — 03 (41)

OVonMises = \/; {(01 — 02)2 + (09 — 03)2 + (o3 — U1ﬂ (4.2)

Outrossim, temos o critério da maxima deformacgao proposto por Saint-Venant,
baseado na ideia de que o valor €,,,, é responsavel pela ruptura do material. Abaixo é

exemplificado as variagoes de tensoes de cisalhamento para as diferentes secoes.
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Variacdo de tensdo
(em todo elemento)

Tensdes de cisalhamento em secdes abertas

Variacdo de tensdo
(quase uniforme)

Tensdes de cisalhamento em sec¢bes fechadas

Figura 39 — Variacoes das tensoes de cisalhamento St Venant (HUGHES, 2011)

Atreladas a longarina, as nervuras desempenham papel essencial em nosso estudo.
Além de conferir forma ao perfil aerodinamico, elas tém a funcao de suportar as cargas
de torcao na asa e de transferir as cargas aerodinamicas de forma concentrada para a

longarina.

Para os calculos estruturais da longarina a ser estudada, é necessario conhecer as
localizac¢oes das nervuras. No RV-10, sdo adotadas multi-nervuras, totalizando 15 ao todo,

todas feitas do mesmo material da longarina, liga Al 2024-T3.

A posigao da longarina é determinada pela especificacao do aerofélio escolhido e sua
distribuicao de pressao. Tipicamente, o ponto de maxima pressao determina a localizagao
da longarina dianteira. O aerofélio selecionado ¢ o NACA 23013.5. De acordo com esta
distribuicao de pressao do aerofdlio, o ponto de pressao méxima varia de 20 a 35% do
comprimento da corda. Para este estudo, é feita a suposicao de 25% do comprimento da
corda. No RV-10, o comprimento da corda ¢é aproximadamente 1,422 m, o que coloca o

ponto de maior pressao a cerca de 0,356 m a partir do bordo de ataque.

42 CALCULOS ESTRUTURAIS ANALITICOS

As forgas e cargas atuantes ao longo da envergadura da asa desenvolvem uma forca
de cisalhamento interna, denominada for¢a cortante, e um momento fletor que varia ao
longo da envergadura. Como é de suma importancia conhecer a for¢a de cisalhamento
maxima e, consequentemente, o momento fletor maximo para a obtencao das tensoes
atuantes na longarina da asa, torna-se necessaria a determinagao da forga cortante e do

momento ao longo do eixo da longarina.
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Figura 40 — Fluxograma para os célculos estruturais analiticos

Com isso, essas expressoes podem ser representadas em graficos comumente cha-
mados de diagramas de forca cortante e momento fletor. Esses dados sao de grande im-

portancia na determinacao da geometria e do material da estrutura que sera utilizada.

No contexto de uma situagao critica de voo, foram feitas algumas consideragoes
ao estado de +AAA, conforme mostrado na Figura 17, apresentada na fundamentacao
tedrica. Para essa situacao de voo foi considerado: L = (nyee ¢ MTOW), no qual nye, é

o fator de carga, g é a gravidade e MTOW o maximo peso maximo de decolagem.

Além disso, como explicitado anteriormente, as posi¢oes das nervuras funcionarao
como concentradores de forcas. No método de carregamento de Schrenk, a forca correspon-
dente sera inserida em cada nervura. Os carregamentos aerodinamicos, os carregamentos
por inércia e o carregamento liquido total, que serd nosso foco de interesse, serao discutidos

no capitulo a seguir.

Outra consideragdao que sera feita, buscando uma anélise estrutural mais segura,
é que todas as cargas totais liquidas atuantes na envergadura serdo transferidas para a
longarina pelas nervuras. Em projetos convencionais, as cargas atuantes em cada com-
ponente da asa sao obtidas por experimentos; porém, a longarina desempenha um papel

quase integral na resisténcia a essas cargas.

Na analise, observa-se que, por se tratar de uma longarina localizada em um aero-

folio, existe também uma reacao do momento de torcao causado pelo perfil aerodinamico
NACA 23013.5.
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Como apresentado na secao 2.2.2, a longarina estd localizada a 25% da corda
aerodinamica. Para encontrar o valor do momento neste ponto, foi utilizado o software
XFLR5 para determinar o valor maximo de z.,. Com isso, foi possivel obter o momento

de torcao na longarina.

Com os dados de todas as forgas cortantes, momento fletor e torsor, foi possivel
determinar os valores de tensdo normal, tensao por cisalhamento devido a forga cortante
e a torgao. Vale ressaltar que a secao fechada difere da teoria da se¢do aberta. Todos os
calculos analiticos e a geracao dos graficos correspondentes foram realizados pelas rotinas
em Matlab, presentes no apéndice deste trabalho. Apds realizar todos os calculos de
esforco, foi aplicado o critério de falha de Von Mises para compreender o comportamento

de falha das longarinas, concluindo com a comparacao entre as se¢oes transversais.

4.3 ANALISE NUMERICA

A andlise por de Método de Elementos Finitos (MEF) é aplicada em sua maior
parte para analise estrutural de problemas de engenharia regidos por equagoes diferenciais
ordindrias ou parciais. Isso ocorre devido a complexidade das geometrias envolvidas, que

muitas vezes nao permitem uma solucao analitica viavel.

A variedade de condigoes de contorno, diferentes elementos estruturais, variagoes
na geometria, carregamentos e a diversidade de materiais com propriedades distintas que
compoem o elemento em estudo tornam o método de elementos finitos fundamental em
andlises estruturais (LOGAN, 2007).

Segundo (LOGAN, 2007), o MEF valores aproximados das incégnitas em pontos
discretos ao longo do continuo. Inicialmente, o processo parte de um corpo continuo e o
divide em um conjunto de pequenos elementos finitos, de quantidade finita, de modo que
cada elemento permaneca conectado aos demais por nés, o que é chamado de discretiza-
¢ao. Cada um desses elementos contribui para a formacao das matrizes de deslocamento,
carregamento e rigidez. Em vez de resolver o problema para o corpo inteiro em uma
Unica operacao, as equagoes sao resolvidas para cada elemento finito individualmente e,
em seguida, combinadas para obter a solucao para o corpo inteiro. Com base nas apro-
ximacoes feitas em cada elemento, é possivel descrever o problema de forma linear, cuja
solucao fornece os deslocamentos em cada né, possibilitando a determinacao das tensoes

e deformacoes correspondentes para cada elemento finito.

Na anélise linear, considera-se que os deslocamentos causados pelas cargas exter-
nas sao muito pequenos em comparacao com as dimensoes dos componentes da estrutura.
Portanto, a relacao entre tensao e deformacao dos materiais ocorre de forma linear, e os
deslocamentos nodais sdo infinitesimais, seguindo a lei da elasticidade de Hooke. (AZE-
VEDO, 2003).
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No mesmo contexto, a nao linearidade é considerada quando ocorrem mudancas

significativas na geometria durante o deslocamento do material ou em materiais que nao
seguem a lei de Hooke. (AZEVEDO, 2003).

As analises estruturais no geral, sdo dindmicas, ocorrendo, portanto, acoes das for-
cas de inércia associadas as aceleragoes a cada um dos seus componentes. Por outro lado,
em muitas situacoes é possivel considerar que as agoes sao aplicadas de modo cadenciado,
tornando desprezaveis as forcas de inércia. Com isso, a andlise estatica considera pro-
blemas em que se supdem validas as simplificagoes inerentes a essa andlise (AZEVEDO,
2003).

Essa ultima andlise baseia-se principalmente na obtencao das tensoes e desloca-
mentos, e se caracteriza pela aplicacao de carregamentos de forma constante ao longo do

tempo, desprezando os efeitos de inércia.

4.3.1 CONDICOES DE CONTORNO

As condigoes de contorno sao as restrigdbes as quais a andalise esta sujeita. Neste
trabalho, considerou-se a fixacao da asa na fuselagem como um apoio engastado. No
projeto da longarina proposta, assume-se que este componente se estende por toda a
envergadura da asa, sendo os primeiros 0,2040 m associados a fixacdo da longarina na
mesa de apoio da fuselagem por meio de um suporte fixo, impedindo assim sua rotagao e

translagao nesse ponto.

Para garantir que as condigoes de flexao pura sejam atendidas, foram desconsidera-
dos o torque gerado na longarina e qualquer forca normal que possa agir sobre ela, devido
ao grande angulo de ataque na situacao critica de voo, que é nosso foco de interesse. Isso

resulta em uma aproximacao dos pontos de centro de gravidade e centro aerodinamico.

As cargas calculadas pelo método analitico foram aplicadas como cargas concen-
tradas em cada nervura ao longo da envergadura correspondente. Assim, determinou-se
a regiao de influéncia de cada nervura encontrando o centro da distancia entre elas e
correlacionando esses centros. Portanto, assume-se que toda a carga gerada nessa regiao

é transferida para a longarina.

A longarina, por sua vez, foi dividida em 15 elementos e 15 nervuras. Como re-
feréncia a parte engastada, a primeira nervura estd a 0,204 m do inicio da longarina, se

estendendo até a ponta da longarina com a 15% nervura.

Na criagdo da malha, a atencao foi direcionada a regiao do engaste, onde sao
esperados os maximos de cisalhamento e tensao de flexao. Por isso, na regiao do engaste,

foi implementado um refinamento da malha para obter resultados mais precisos.
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Tabela 7 — Posicao das nervuras onde serao inseridas as cargas concentradas obtidas na
analise analitica

Nervura Distancia (m)

1 0,2040
2 0,3063
3 0,4085
4 0,5108
5 0,7895
6 1,0682
7 1,3642
8 1,6790
9 1,9708
10 2,2775
11 2,5843
12 2,9048
13 3,2300
14 3,5451
15 3,7610

4.3.2 MALHA COMPUTACIONAL

A utilizagdo da andlise por elementos finitos permite uma compreensao detalhada
do comportamento da longarina sob diferentes condigoes de carga, como forgas aerodina-
micas, cargas de manobra, pressoes e impactos. Essa metodologia computacional divide
a longarina em elementos menores, possibilitando a modelagem precisa de sua geometria

complexa e a simulacao de como ela reage as diferentes forcas que atuam sobre ela.

O método dos elementos finitos sugere a substituicio de um ndimero infinito de
variaveis desconhecidas por um ntmero limitado de elementos com comportamento cla-
ramente definido, levando em conta as condi¢oes de contorno. Esses elementos podem ter
diferentes formas, como triangular, quadrilateral, entre outras, dependendo do tipo e das
dimensoes do problema (ESSS, 2016).

Esses elementos podem se manifestar em varias formas, como: hexaédrico, tetraé-
drico, poliédrico e outros, conciliando com a caracteristica e tamanho do objeto de estudo.
Por serem elementos de dimensoes finitas, sao denominados “elementos finitos”, termo que

déa nome ao método.

A malha de elementos hexaédricos se destaca por sua baixa difusdo numérica,
mas é notavelmente dificil de ser criada para geometrias complexas. Por outro lado, as
malhas de elementos tetraédricos tém a vantagem de ser altamente adaptaveis a varias
configuragoes de dominio, mas apresentam alta difusao numérica, o que pode resultar em
erros. Por fim, as malhas de elementos pentagonais possuem uma boa representacao de

formas complexas e uma reducao do nimero de elementos. Entretanto, apresentam maior
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complexidade matematica, propriedades de convergéncia menos previsiveis e limitacoes

de compatibilidade.

Para a longarina serao utilizados elementos hexaédricos e para as nervuras serao
utilizados elementos tetraédricos. Em busca de elementos que atendam o objeto de estudo
e que traga uma maior precisao, foi utilizado o “Sizing” do “Mesh” para refinamento e

insercao do tipo de elemento. Abaixo, é apresentada uma representacao dos tipos de

Hexagonal ’
de 8 nés

elementos utilizados:

(tijolo)

Pentagonal
de 6 nos
{cunhal)

Tetraédrico
de 4 nés
(tetra)

Figura 41 — Tipos de elementos que sao geralmente utilizados para geracao de malha
computacional (BUDYNAS, 2011)

Os elementos finitos se conectam por pontos chamados nés, formando assim a
malha. Essa subdivisao da geometria implica que as equac¢oes matematicas que governam
o comportamento fisico nao sao resolvidas de maneira exata, mas sim aproximadas por

este método numérico.

A precisao do Método dos Elementos Finitos (MEF) é determinada pela quan-
tidade, tamanho, tipo dos elementos utilizados e pela qualidade da malha. Geralmente,
quanto menores os elementos e maior o nimero deles em uma malha especifica, maior sera
a precisao nos resultados da andlise. No entanto, um refinamento que garanta alto grau
de confianga exigira consideravel poder computacional, especialmente em andlises mais

complexas.
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5 RESULTADOS

Na referido capitulo, serao apresentados todos os resultados obtidos. Inicialmente,
sao mostradas as cargas aerodinamicas calculadas de acordo com os modelos tedricos

apresentados na Se¢ao 3.3. Em seguida, sao apresentadas as cargas devidas a inércia.

Os esforgos na longarina resultam em momentos de flexao e torgao, os quais foram
analisados neste trabalho. A comparagcao foi realizada tanto em anélises analiticas quanto

numéricas para diferentes modelos de longarina.

5.1 CARREGAMENTO AERODINAMICO PELO METODO DE
SCHRENK

Foi realizada uma comparagao entre a distribui¢do pelo método de Schrenk e as
distribuicoes trapezoidal e eliptica. Como a forma da asa do RV-10 é retangular, a com-

ponente trapezoidal se converte em retangular.
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Figura 42 — Grafico comparativo das distribui¢bes de Schrenk, retangular e eliptica ao
longo da envergadura
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Figura 43 — Distribui¢do de Schrenk ao longo da envergadura

Como pode ser observado nos graficos das figuras acima, a distribuicdo pelo mé-
todo de Schrenk representa uma média entre as distribuicoes trapezoidal e eliptica. Em

seguida, sao apresentados os carregamentos, esforgos cortantes e momentos fletor obtidos

por Schrenk.
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Figura 44 — Distribuicao das cargas de Schrenk ao longo da envergadura

Portanto, pode ser observado que o carregamento possui uma maior parcela em seu
engaste. Consequentemente, os esfor¢os cortantes e momentos fletor também alcangarao

seus maximos no engaste da longarina.
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5.2 CARREGAMENTO POR INERCIA AO LONGO DA LONGA-
RINA

Para consideracao do efeito de inércia atuante no objeto de estudo, foi conside-
rado as massas do combustivel e da longarina. Sendo assim, foi considerada de forma
simplificada que cada asa comporta 1/4 do combustivel total da aeronave, distribuida
uniformemente ao longo da envergadura da asa. Outrossim, o peso da longarina (maior
peso) distribuida como massas concentradas. Como detalhado e mostrado no Anexo de
rotinas do Matlab, para o calculo foi considerado a capacidade de 227,13 litros da aeronave
e a densidade do combustivel de 0.72 kg/1.

700

I Carregamento por inercia na longarina

600
4 L
3 L
0
2 2.5 3 3.5

0.5 1 1.5
Envergadura da asa [m]

Forca de inercia atuante na asa [N]
N (6}
o o o o
o o o o
T T

—_

o

o
T

Figura 45 — Distribuicao das cargas de inercia ao longo da envergadura

5.3 CARGAS TOTAIS AO LONGO DA LONGARINA

Por fim, o carregamento liquido total a ser considerado foi obtido. E importante
salientar que as forcas de sustentacao e inércia sao opostas. Assim como nos métodos
de carregamento anteriores, serdo apresentados a seguir os carregamentos liquidos ao
longo da longarina, os esforcos cortantes e os momentos de flexao. Consequentemente, foi
possivel obter as cargas liquidas em cada nervura, o cortante maximo e o momento de

flexdo maximo.
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Figura 46 — Carregamento total ao longo da envergadura
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Figura 47 — Cortante total ao longo da envergadura
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Figura 48 — Momento fletor total ao longo da envergadura

Tabela 8 — Cargas totais liquidas em cada nervura ao longo da envergadura

Nervura Distancia (m) Carregamento (IN)

1 0,2040 2626
2 0,3063 2519
3 0,4085 2514
4 0,5108 2328
5 0,7895 2125
6 1,0682 2075
7 1,3642 1992
8 1,6790 1032
9 1,9708 1865
10 2,2775 1751
11 2,5843 1613
12 2,9048 1426
13 3,2300 1189
14 3,5451 784
15 3,7610 981

Tabela 9 — Esforgo cortante maximo, e momento fletor maximo considerando a regiao do
engaste

Maximo: Cortante e Momento Fletor

Vinaz 25099 N
My mae 34018 N.m
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Em voo, considerando o NACA 23013.5, o maior z., para angulo de ataque de
18% encontrado foi de 0,26¢, conforme mostrado no Apéndice B deste trabalho. Com isso,

tem-se:
M’C/4 = —394,18 N.m (5.1)

Considerando a fundamentacao apresentada na Secao 3.5 e as equagOes para en-

contrar os valores de tensao normal em torno do eixo neutro para as trés secoes propostas:

Tabela 10 — Tensao normal em torno do eixo neutro para as 3 se¢oes propostas.

Tensao normal em torno do eixo neutro

Omax,Retangular 176795 MPa
Omax,I 176,95 MPa
O_maa:’c 176,95 MP&

J& considerando a fundamentacao exposta na Secao 3.6 e suas equagoes, foram

obtidos os valores de tensao de cisalhamento para as trés segoes propostas:

Tabela 11 — Tensao cisalhante para as 3 se¢oes propostas

Tensao cisalhante pelo cortante

Tmax,Retangular 29770 MPa
Tmazx,I 29,70 MPa
Tmaz,C 29770 MPa

Por fim, a fundamentagdao mostrada na Secao 3.7 e suas equagoes possibilitam a
obtencao dos valores de tensao devido ao momento torsor para as trés segoes propostas.
Vale lembrar que a tor¢ao representa a contribuicao das forgas aerodinamicas em relacao

a localizagdo onde a longarina esta inserida, conforme mostrado na Secao 3.4:

Tabela 12 — Tensao pelo momento torsor para as 3 segoes propostas

Tensao pelo momento torsor

Tmax,Retangular =+ 4;49 MPa
Tmaz,I + 54,80 MPa
Tmaz,C + 55,54 MPa

Com isso, foram obtidos todos os esforgos e tensdes impostos a longarina. Validar
a estrutura é uma etapa importante para verificar se o elemento solido resistira as defor-
magoes sofridas. Como a longarina ¢é feita de Aluminio, Al 2024-T3, o método de Von
Mises foi utilizado para analise de falha por se tratar de um material dictil, baseando-se

na energia de distor¢cao do material.

Vale ressaltar que, na obtengao dos valores de cargas e esforcos, conforme detalhado
na Se¢ao 3.2.2, ja estd sendo considerado o nimero critico ultimo, com um fator de

seguranga de 1,5 conforme requerido pela normatizacao, n..; = 5, 7G. Para validagao da
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longarina, como discutido anteriormente, o ponto critico sera o engaste, pois é onde ocorre
a maxima carga combinada. No critério de Von Mises, portanto, a tensao de cisalhamento

devido a carga de sustentacao é somada a tensao devido ao momento torsor:

0y + 0y Oz + 0\ 2
Omaz,min = T + \/<2> + Tﬂ?y (52)

Aplicando a formulagao de estado plano de tensbes, obtemos os seguintes valores

de tensoes maximas e minimas para cada secao transversal:

Tabela 13 — Tensoes maximas e minimas para cada secao transversal

Tensoes maximas e minimas para cada seg¢ao transversal

Retangular “1” “C”
Omax 183,33 MPa 210,82 MPa 211,34 MPa
Omin  -0,38 MPa  -33,87 MPa -34,38 MPa

Como pode ser observado na tabela 13, as tensdes maximas e minimas na se¢ao

retangular sdo inferiores em comparagao com as demais sec¢oes.

Podemos validar isso utilizando a formulacao de Von Mises para cada secao trans-
versal. Com isso, a validacao estrutural das longarinas foi obtida através da rotina em

Matlab, conforme anexo, considerando a resisténcia a tracdo do material de 483 MPa.

Tabela 14 — Tensoes equivalentes de Von Mises, para cada secdo transversal

Tensoes equivalentes de Von Mises, para cada secao transversal

Retangular “1” “C”
OvenMises 186,60 MPa 229,64 MPa 230,46 MPa

Assim, para essa situacao critica de voo, todas as segOes transversais satisfazem
o critério de falha de Von Mises. Entretanto, em uma situagao de voo de um maior z,,
como podemos ver no Apéndice B, com o angulo de ataque em 0° ocasionaria em um x,
= 0,33c. Essa situacao resultaria em um torsor de C’/4 = -3153,43 N.m. Outrossim, esse

valor de torsor resultaria nas tensoes abaixo:

Tabela 15 — Tensao pelo momento torsor para as 3 secoes com M /4 = -3153,43 N.m

Tensao pelo momento torsor no dngulo de ataque 02

Tmaz,Retangular + 35,94 MPa
Tmazx,I + 438,42 MPa
Tmaz,C + 444,37 MPa

Consequentemente, tem-se também os novos valores para o critério de Von Mises:
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Tabela 16 — Tensoes equivalentes de Von Mises com angulo de ataque de 0°

Tensoes equivalentes de Von Mises com adngulo de ataque de 0°

Retangular “1” “Cc”
Ovonmises 210,32 MPa 829,90 MPa 839,97 MPa

Sendo assim, como era esperado, as secoes abertas possuem excelente resisténcia
as tensoes normais; no entanto, quando considerada a tensao de torcao mais elevada,
as secoes abertas sofrem devido a variacdo de tensdo ao longo da secdo. A figura 39
apresentada na Secao 4.1 ilustra o comportamento dessa variacgao de tensao, mostrando
que as secoes abertas sdo mais propensas a falha estrutural. Por outro lado, a tensao na

secao retangular fechada apresentou pouca variagao segundo o critério de Von Mises.

A eficacia muito maior das sec¢oes fechadas em relacio a torcao pode ser observada
ao comparar os padroes de tensoes de cisalhamento em secoes abertas e fechadas, conforme
ilustrado na figura 39. Para a secao fechada, todas as tensdes de cisalhamento estao na
mesma direcao de rotagdo, maximizando assim seu efeito. Nas se¢Oes abertas, as tensoes de
cisalhamento estao em direcoes e faces opostas, sendo muito menos eficientes em fornecer

resisténcia a torcao.

As secOes transversais de uma barra circular ou de uma sec¢ao oca circular perma-
necem planas como resultado da torcao uniforme, enquanto todas as outras se¢des, como
as analisadas neste trabalho, sofrem empenamento da se¢ao transversal, dependendo da
geometria especifica. O empenamento de se¢oes solidas e ocas geralmente é muito pequeno
e pode ser desprezado. No entanto, o empenamento de se¢oes abertas de flange duplo,

como as secoes em formato de I e C, é muito mais significativo.

TIPO DE SECAO FORMATO ST VENANT AVISO
Segbes ocas retangulares e elipticas go v x
Secoes laminadas e fabricadas com

flange duplo I IC v v

v'= Significativo  x = Insignificante

Figura 49 — Relevancia da torcdo de St Venant e do empenamento para diferentes tipos
de se¢ao. Adaptado de (HUGHES, 2011)

Um outro componente importante é o peso estrutural da longarina, devido a eco-
nomia na construcdo e no uso de materiais, além de ser um principio fundamental na
aviagdo quando se considera o peso. Como as segOes propostas para analise possuem

intencionalmente a mesma area, todas as se¢oes resulta em um peso de 29,8 Kg.

Como discutido anteriormente, a vantagem do limite estrutural da longarina de
secao retangular ¢ superior as outras segoes transversais. Diante disso, considerando a

teoria e suas formulagoes, foi proposto novas dimensoes para a se¢do retangular visando
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uma variagdo minima no momento de inércia e na area definida pelo perimetro médio.
Esse aprimoramento tem como principal objetivo otimizar a relagdo peso-desempenho,

assegurando, a0 mesmo tempo, que o limite estrutural permaneca satisfatorio.

Tabela 17 — Especificacoes da secao retangular da longarina aprimorada

Secao da longarina retangular aprimorada

Altura (d) 190 mm
Espessura (tw) 1 mm
Espessura (tf) 8 mm

Largura (b) 100 mm

Area da Seccio (A) 1948 mm?
Distancia y linha neutra 95 mm

Momento de Inércia (I,,) 14.136.100 mm*
Momento de Inércia (1) 2.186.050 mm*

Com as novas dimensoes da se¢ao retangular, obtém-se, portanto:

Tabela 18 — Tensoes da secao retangular aprimorada

Tensoes da segao retangular aprimorada

Oretangular + 228,62 MPa

Teisalhamento + 71,35 MPa
Ttorcao + 87,5 MPa

OVonMises + 357,73 MPa

Portanto, a estrutura apresentou uma reducgao de peso, atendendo ao critério de
falha. O peso foi reduzido em 9,43 kg, representando uma diminuicao de 31,65% em
comparacao a secao anterior. A validagao estrutural da nova secao foi realizada utilizando

a formulagdo de Von Mises:

357,73 MPa < o2,

Tabela 19 — Comparativo do peso entre a Se¢oes Retangular e a Retangular Aprimorada

Secao transversal Peso (Kg) Diferenca em relagao a retangular (%)
Retangular 29,8 0%
Retangular Aprimorada 20,37 - 31,65 %

5.4 SOLUCAO POR ELEMENTO FINITOS

Para a solucao desse problema, foi utilizado o recurso do BEAM do Workbench
Ansys. Inicialmente, utilizando o Design Modeler, foram criados pontos de referéncia, uma
vez que a longarina funciona como uma viga com varias forcas inseridas. Esses pontos
sao utilizados para posicionar as nervuras, onde serao inseridas as cargas concentradas

previamente calculadas de forma analitica, com seus respectivos valores ja definidos.



5.4. SOLUCAO POR ELEMENTO FINITOS 81

E importante destacar que o engaste da longarina é realizado na mesa da fuselagem,
comecando a 0,204 metros. Apds a criagao dos pontos de referéncia, foi desenhada uma
linha guia para a dimensao da longarina. Essa linha guia funciona como uma linha neutra

associada a secao transversal da longarina.

Na etapa do Static Structural no Ansys Workbench, a geometria foi construida e o
material Al 2024-T3, mencionado anteriormente, foi atribuido a estrutura. Também fez-se
necessario a criacao de um Path, que é a trajetoria, relacionada a linha de referéncia ja
estabelecida para os gréaficos subsequentes. Em seguida, foram definidas as condigoes de
contorno: engaste no ponto 1 e as cargas aplicadas em cada ponto de nervura correspon-
dente. Apés isso, foi feito o refinamento da malha por meio do sizing, utilizando elementos
pequenos. Como se trata de um tipo de elemento BEAM, essa malha ja proporciona re-

sultados satisfatérios.

|

IJ /k
0,00 500,00 1000,00 {mm) Fa X
_—

250,00 750,00

Figura 50 — Criacao dos pontos e do “path” para anélise no Ansys Workbench

Realizado todo procedimento, foram entao obtidos os resultados utilizando o mé-
todo BEAM do Ansys Workbench. Como mostrado na tabela 21, as tensoes equivalente

de Von Mises ficaram proximas ao resultado analitico.
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Figura 51 — Grafico do cortante, momento de flexdo e deslocamento obtidos pelo BEAM
Ansys Workbench
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199,82 Max
1826

16539

00 45000 90000 (mrm)
- J

2500 675,00

Figura 52 — Tensao equivalente de Von Mises para secao “I” por BEAM Ansys Workbench

St BEAM Ansys Workbench (Secdo O}
Equivalent Stress

00 50000 1000,00 (mrm)
- )

25000 75000

Figura 53 — Tensao equivalente de Von Mises para secao “C” por BEAM Ansys Work-
bench

5: BEAM Ansys Workbench (Secio Retangular)
Equivalent Stres.

Type: Equivalent (ven-Mises) Stress
Unit: MPa

Time: 15

17697 Max
157,33
137,69
11805
95408
78,766
59,125
39483
18,842
0.20035 Min

000 45000 500,00 ()
- ]

225,00 675,00

Figura 54 — Tensao equivalente de Von Mises para secao retangular por BEAM Ansys
Workbench
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zzzzzz

Figura 55 — Tensao equivalente de Von Mises para secao retangular aprimorada por
BEAM Ansys Workbench

Tabela 20 — Tensoes equivalentes de Von Mises obtidos no Ansys Workbench

TensGes equivalentes de Von Mises obtidos no Ansys Workbench

Retangular “1” “Cc”
OvonMises 176,97 MPa 199,82 MPa 201,88 MPa

Diante dos resultados acima, foi possivel ver a convergéncia entre os resultados

pela solugao analitica e pela solugao por BEAM Ansys Workbench na tabela 21.

Tabela 21 — Comparativo das tensdes de Von Mises entre as solugoes analiticas e por

BEAM Ansys Workbench

Secoes Analitico BEAM Ansys Workbench Diferenca ao analitico (%)
Secao “I” 214,16 MPa 199,82 MPa -6,69 %
Secao “C” 214,16 MPa 201,88 MPa -5,73 %
Secao Retangular 186,60 MPa 176,97 MPa -5,16 %

Ademais, assim como realizado a solugao analitica considerando um z., = 0,33c e
consequentemente um torsor de M /4 = -3153,43 N.m, foi realizada a solucao por BEAM
Ansys Workbench para esses valores como podem ser visualizados na figura 56 e os re-
sultados estao listados na tabela 22. Por fim, as figuras adicionais em relacao as outras

secoes podem ser visualizadas no Apéndice E.
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S: BEAM Ansys (Segdo i com 3153,43 N.m
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress

Unit: MPa
Time: 1s

. 339,3 Max
302,55
265,79
229,04

192,29
g 155,54
118,79

82,04
l 4529
8,5389 Min

0,00 450,00 900,00 (mm)

225,00 675,00

Figura 56 — Tensao equivalente de Von Mises para secao retangular aprimorada por
BEAM Ansys Workbench considerando M ,= -3153,43 N.m

Tabela 22 — Tensdao de Von Mises obtida por BEAM Ansys Workbench considerando
M= -3153,43 N.m

Tensao de Von Mises considerando M/,= -3153,43 N.m obtida no Ansys Workbench

“1”7 “C” Retangular Retangular Aprimorada
OvVonMises (63,27 MPa 7973 MPa 201,72 MPa 339,3 MPa

Como pode ser visto na tabela 23, as tensoes equivalentes de Von Mises conside-
rando M/ /4= -3153,43 N.m obtidas por BEAM Ansys Workbench sdo convergentes com

a teoria e sua solucao analitica, visto a proximidade dos seus valores.

Tabela 23 — Comparativo das tensdes de Von Mises entre as solugoes analiticas e por
BEAM Ansys Workbench considerando M /4= -3153,43 N.m

Secoes Analitico BEAM Ansys Workbench Diferenca ao analitico (%)
“1” 829,90 MPa 763,28 MPa -8,03 %
“C” 839,97 MPa 797,30 MPa -5,08 %
Retangular 210,32 MPa 201,72 MPa -4,09 %
Retangular Aprimorada 357,73 MPa 339,3 MPa -5,15 %

Outrossim, como ja mencionado anteriormente na tabela 6, o limite de resisténcia
do material AL 2024-T3 é de 483 MPa. Sendo assim, as se¢oes transversais “I” e “C”,
ambas segOes abertas, irdo sofrer ruptura como ja mencionado no tépico anterior da

solugao analitica.

Assim como nos calculos analiticos, o0 método BEAM do Ansys Workbench mos-
trou que a nova secao retangular aprimorada, com dimensoes ajustadas e reducao de peso,

atende aos limites de resisténcia do material.
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Vale salientar que para valores de tensoes altos as deformagoes sao aceitaveis, con-
siderando as mudancgas de posicao e movimentos sofridos pela asa. A asa é dimensionada
e projetada para suportar essas deformacoes, porém dentro do limite elastico. Por outro
lado, a tensdo de ruptura de 483 MPa nao deve ser atingida. Como o objetivo do tra-
balho é analisar as mudancas na se¢ao transversal, o limite considerado sera a tensao de

escoamento do material de 345 MPa.

Acrescentando a andlise por elementos finitos utilizando o Ansys Workbench, foi
também realizada a andlise utilizando elemento sélido. Como mostrado nas figuras 36 e
37, a parte estrutural foi desenvolvida utilizando o software CATIA Dassault Systemes
e posteriormente foi transferido para o Static Structural do Ansys. As ilustragoes da

estrutura pode ser visto nas imagens que virao a seguir e mais detalhas no Apéndice D.

0,000 0,500 1,000 (m)
]

0,250 0,750

Figura 57 — Vista frontal da estrutura contendo a longarina de se¢do I em conjunto com
as nervuras

Foi necessaria a criacao do material Al 2024-T3 devido a indisponibilidade deste
no banco de materiais do Ansys. Com a estrutura importada e aplicado o material como
exposto na figura 58, deu-se inicio a aplicagao e verificagao das conexdes entre a longarina
e as nervuras. Para essas conexoes foi utilizado o tipo “Bonded”, que simula uma juncao
perfeita entre duas superficies, onde nao ha deslizamento ou separagao entre eles. A criacao

do material assim como a visualizacao da conexao “Bonded” pode ser visualizada no

Apéndice C.
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[ Aluminum alloy, 2024 T3,

0,000 0500 1,000 (m)
— — 1

0250 0750

Figura 58 — Aplicacao do material Al 2024-T3 no conjunto da longarina e com as nervuras

Concluida essa etapa foi aplicada a malha computacional e seu refinamento, e as
condi¢oes de contorno, como a designacao do engaste, das forcas e momento torsor. Para
convergéncia da malha, além do prévio refinamento foi utilizada a funcao “Convergence”

do Ansys para obtencao da malha final.

0,000 0,500 1,000 (m)
[ . -

0,250 0,750

Figura 59 — Aplicacao da malha computacional na estrutura

0,000 0,200 0,400 (m)

0,100 0300

Figura 60 — Visao aproximada da aplicacao da malha computacional
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Figura 61 — Visao da malha computacional na area do engaste da longarina

D:1
Fixed Support
Time: 1, s

A

[ Fixed Support

N\

0,000 0400 0,800 (m)

—
0200 0,600

Figura 62 — Aplicacao da fixagdo da longarina simulando fixa¢ao na fuselagem do aviao

Realizada a aplicagao e refinamento da malha computacional, foi inserida as com-
ponentes de forgas e momentos assim como realizado anteriormente, com porgoes divididas

em cada nervura correspondente.

D:1

Fixed Support

Time: 1,s

Items: 10 of 17 indicated

A Moment Torsor: 2498, N-m

. Remote Force Nervura 1: 2626, N
. Remote Force Nervura 2: 2519, N
[Bl Remote Force Nervura 3: 2514, N
[Bll Remote Force Nervura 4: 2328, N
[Bll Remote Force Nervura 5: 2125, N
|8 Remote Force Nervura 6: 2075, N
. Remote Force Nervura 7: 1992, N
. Remote Force Nervura 8: 1932, N
Bl Remote Force Nervura 9: 1865, N

0,000 0,500 1,000 (m)
[ B .

0,250 0,750

Figura 63 — Aplicacao de todas as forcas e momentos presentes ao longo da longarina de
secao [
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Por conseguinte, todas estas etapas descritas de condigoes de contorno, aplicagao
de material, malha computacional foram realizadas para as trés se¢oes da longarina. Sendo
assim, abaixo estao apresentados os resultados das tensoes de Von Mises para todas as

secoes discutidas anteriormente:

Q: Segdio Retangular com nervuras
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit: MPa

Time: 15

175,09 Max
155,64
136,18
116,73
97,273
77,819
58,364
38,909
19,455
0 Min

0,00 500,00 1000,00 (mm)

250,00 750,00

Figura 64 — Resultado por elemento sélido no Ansys Workbench para Se¢do Retangular

P:Segdo | com nervuras
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit: MPa

Time:1s

679,15 Max
603,69
528,23
452,77
37731
301,85
226,38
150,92
75,462
0Min

0,00 500,00 1000,00 (mm)

250,00 750,00

Figura 65 — Resultado por elemento sélido no Ansys Workbench para Segao I

I: Seglio C com nervuras
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit: MPa

Time: 1

873,04 Max
776,04
679,03
582,03
485,02
388,02
291,01
194,01
97,004
0 Min

0,00 500,00 1000,00 (mm)

1
250,00 750,00

Figura 66 — Resultado por elemento sélido no Ansys Workbench para Segao C
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Outrossim, os resultados estao listados na tabela 24. Além disso, figuras adicionais

da visualizacao do resultado por elemento solido podem ser visualizadas no Apéndice E.

Tabela 24 — Tensoes de Von Mises para simulacao soélida Ansys Workbench

Secoes Elemento Sélido Ansys Workbench
Segao “I” 679,15 MPa
Secao “C” 873,04 MPa
Secao Retangular 175,09 MPa

Por fim, realizada a andlise também por elemento sélido Ansys Workbench, o
comportamento de resisténcia das segoes transversais “I” e “C”, secoes abertas, sdo muito
inferiores a secao transversal fechada retangular quando inseridas forcas e momento torsor
elevado. As tensoes sao mais elevadas na regiao do engaste e préximas as juntas entre a
longarina e as nervuras, indicando que estas areas sao criticas e devem ser cuidadosa-
mente projetadas para evitar falhas. H4 uma variagdo gradativa das tensoes ao longo da

longarina, com picos nesses locais de jun¢oes que poderiam receber reforgos estruturais.

No que se refere aos deslocamentos, sao mais presenciados nas extremidades da asa,
como ¢ mostrado na figura 67, onde a flexdo é mais intensa devido a maior distancia em
relacdo ao ponto de engaste da asa. Assim, as nervuras desempenham um papel crucial na
reducgao destes deslocamentos, distribuindo as cargas de maneira mais uniforme ao longo

da longarina.

Q: Segdo Retangular com nervuras
Total Deformation

Type: Total Deformation

Unit: mm

Time: 15

. 26,755 Max

Y
« 1@
z

0,00 500,00 1000,00 (mm)

250,00 750,00

Figura 67 — Deslocamento total da longarina em elemento sélido no Ansys Workbench
para Se¢ao Retangular

A simulacao da estrutura da longarina como elemento sélido em conjunto com
as nervuras fornecem visdes valiosas sobre o comportamento estrutural. Esta simulacao
exemplifica a importancia da analise por elementos finitos no processo de desenvolvimento
de estruturas aeronduticas, considerando que sao mostradas as areas e os pontos que

merecem maior atencao para o projetista.
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6 CONCLUSAO

O projeto estrutural de um componente como uma longarina é bem-sucedido
quando sua resisténcia estrutural é adequada para suportar as cargas aerodinamicas e
inerciais aplicadas. Este trabalho trata da andlise do segmento da longarina, atendendo a

todas as normas, critérios de seguranga e fatores de carga maximos.

A anélise foi realizada usando a abordagem de resisténcia dos materiais com calcu-
los analiticos e validagao por métodos de elementos finitos. Foram utilizados os softwares

CATIA, Matlab e Workbench Ansys para desenhos e cdlculos analiticos e numéricos.

Como pode ser visto nos capitulos anteriores, os trés protétipos de longarina, com
diferentes secOes transversais, apresentaram valores satisfatorios em termos de tensoes
normais. Porém, quando considerado a parcela de torcao sofrida em decorréncia do perfil
aerodinamico, as sec¢oes I e C sofrem ruptura, visto que a tensao de resisténcia a tracao é

de 483 MPa do material utilizado para analise.

No entanto, considerando a estrutura e o peso da longarina para uma asa de aero-
nave, o peso desempenha um papel extremamente importante, e o prototipo retangular
acaba sendo mais pesado. Nesse contexto, foi idealizada uma se¢ao retangular que atenda

aos limites estruturais e que também tenha um peso menor em comparagao ao anterior.

Algumas associagoes com outros materiais poderiam ser realizadas também, mas
considerou-se que a longarina da aeronave estudada utilizaria apenas o Al 2024-T3. Um
fator significativo relacionado a isso é o custo de fabricacao, pois associar mais materiais

implicaria em custos mais elevados de producao.

Durante o estudo, foi realizada uma analise utilizando parametros e caracteristicas
especificas do Van’s Aircraft RV-10. O objetivo principal foi investigar os carregamentos
aerodinamicos e de inércia, além de examinar os fatores de carga aplicados. Analisamos
trés diferentes tipos de segoes de longarina (fechadas e abertas) para compreender o

comportamento de cada uma diante dos esforcos e carregamentos.

A partir da determinacao da situacao critica de voo, obtida através do envelope
de voo e dos fatores de carga associados, foram estabelecidos os seguintes pontos princi-
pais: detalhamento da aeronave e normatizagoes técnicas, investigacoes de carregamentos,
andlise de tensoes e falhas estruturais. Foram identificadas as normas técnicas a serem se-
guidas, permitindo a determinacao precisa da situacao critica de voo. Este conhecimento

foi fundamental para a realizacao das andlises subsequentes.

Analisaram-se os diferentes tipos e métodos de carregamento, como esforgos cor-

tantes, momentos fletores e momentos de tor¢do. Esses carregamentos foram aplicados
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considerando uma situacao de operacao especifica da aeronave, crucial para entender o
comportamento estrutural das longarinas. Foram calculadas as tensdes maximas e mini-
mas nas trés secoes de longarina. Essas analises consideraram as propriedades mecanicas
dos materiais e as normas aplicaveis, proporcionando uma validacao robusta das sec¢oes

analisadas.

A comparacao entre secoes fechadas e abertas revelou diferencas significativas no
comportamento estrutural. A secao fechada, retangular, mostrou maior resisténcia a mo-
mentos de tor¢ao. No trabalho foram utilizados dois momentos torsores diferentes com a
secao fechada suportando o limite da falha. Por outro lado, a se¢do aberta se comportou
bem apenas com o menor torsor. A condicao critica de voo considerada foi importante
para a avaliacao precisa das cargas e esforcos aplicados, permitindo uma andlise mais

abrangente e detalhada das condig¢oes estruturais.

Vale salientar que, por se tratar de um produto aerondutico, houve uma limitagao
significativa na divulgagdo de dados e dimensdes exatas, devido a restricao de informa-
¢oes. Consequentemente, limitou a obtencdo de ntimeros precisos. O grande porte da
longarina analisada tornou a analise numérica um desafio, especialmente no que se refere
ao refinamento da malha computacional. A necessidade de um elevado nivel de detalha-
mento para obter resultados precisos aumentou a complexidade do modelo e o tempo de

processamento.

A analise realizada por calculos analiticos pode apresentar limitagoes em termos
de detalhes, uma vez que se concentra na consideracao da longarina como um todo. Em
contraste, o método dos elementos finitos permite a realizacao de uma série de calculos
em multiplos pontos ao longo da longarina, proporcionando uma visao mais detalhada.
Enquanto o calculo analitico foca predominantemente na area do engaste, onde ocorrem as
maiores tensoes, a andlise por elementos solidos oferece uma abordagem mais abrangente.
Outrossim, a analise considerando elemento sélido possibilitou uma avaliagao que leva em
conta a interagao das nervuras e permite a visualizacao detalhada dos pontos de estresse

entre as nervuras e a longarina, proporcionando, assim, uma analise mais completa.

Considerando que as andlises foram realizadas com base em modelos simplifica-
dos, futuras pesquisas podem explorar se¢coes mais complexas e realistas para resultados
mais detalhados e precisos. Ademais, os carregamentos considerados foram baseados em
cenarios especificos de voo. Estudos futuros poderiam incluir uma gama mais ampla de

condi¢Oes operacionais para uma avaliacao mais abrangente.

Para futuros trabalhos com a tematica, seria interessante a otimizagao da longarina
com a criacao de cavernas. Essa abordagem visa reduzir o volume e o peso da longarina, o
que, por sua vez, pode diminuir o esfor¢o computacional na analise numérica. A otimizacao
estrutural, incluindo a aplicagao de técnicas como alivio de material e design de estruturas

internas, pode resultar em uma longarina mais leve e eficiente, mantendo a resisténcia
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estrutural necessaria. Essa linha de pesquisa poderia oferecer melhorias significativas na
eficiéncia de projeto e desempenho estrutural, contribuindo para avancos no design de

aeronaves leves esportivas.

Além disso, seria interessante realizar uma analise modal da asa como um todo
para entender o comportamento dinamico da estrutura. Esse tipo de andlise ajudaria
a compreender melhor as frequéncias naturais e os modos de vibracdo da asa, o que
é essencial para evitar problemas como a ressonancia. A andlise modal pode fornecer
informagoes valiosas para o projeto e a melhoria da seguranca estrutural da aeronave,
garantindo que a estrutura seja capaz de suportar diferentes condigoes de operagdo sem

comprometer a integridade do voo.
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APENDICE A - Scripts Matlab

A.1 Calculo dos carregamentos e geracao dos graficos

%% TRABALHO DE CONCLUSAO DE CURSO 2 %%

%% JOAQO VICTOR DE OLIVEIRA ROCHA %%

%% CARREGAMENTO DE SUSTENTACAOQ
%% METODO POR APROXIMACAQO DE SCHRENK

%% DADOS INICIAIS %%

n_max = 5.7; Y Fator de carga maximo

b = 9.68; 7% Envergadura Total [m]
b=[(3.7610*%2)]; % Envergadura de Schrenk [m]
n_max = 5.7; Y Fator de carga maximo

mtow = 1224; J Maximo peso de decolagem [Kgl]
g = 9.81; % Gravidade

c_p = 1.422; % Corda da ponta [m]

cr = 1.422; 7 Corda da raiz [m]

r a=cp/ c_r; % Relacao de afilamento da asa
fus = 1.22; Y Largura da fuselagem [m]

FS = 1.5; 7 Fator de seguranca

Cl_nacal2=1.5413; 7 Cl do NACA 23012 para alpha de 15,75

Cd_nacal2=0.03490; 7% Cd do NACA 23012 para alpha de 15,75

Cl_nacalb5=1.5460; % Cl do NACA 23015 para alpha de 15,75

Cd_nacal5=0.03193; % Cd do NACA 23015 para alpha de 15,75

Clmax =(Cl_nacal2+Cl_nacalb)/2; % Cl para NACA 23013.5 para
alpha de 15,75

Cdmax =(Cd_nacal2+Cd_nacalb)/2; % Cd para NACA 23013.5 para
alpha de 15,75

alfa=15.75; % Angulo alpha

% Como e de nosso interesse um ponto critico, sera escolhido
o de maior angulo e consequentemente a velocidade de

manobra do projeto.
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rho=0.95815; 7, Para altitude de 8000 pes (Media aritimerica
entre valores de 2000 e 3000 metros

V_manobra=64.31; 7 Velocidade de manobra do projeto

q=(1/2) *(rho) *((V_manobra) "2) 7 Pressao dinamica

L = (n_max*mtow*g); ) Forca de sustentacao total

Cl manobra = (L*2)/(rho*((V_manobra) "2)*(b*xc_r));

%% POSICAO DAS NERVURAS %%
nervura_posicao = [0.2040 0.3063 0.4085 0.5108 0.7895 1.0682
1.3642 1.6790 1.9708 2.2775 2.5843 2.9048 3.2300 3.5451

3.7610]; % Posisao das nervuras ao longo da envergadura

%% ESPACO MEDIO DA LOCALIZACAO DAS NERVURAS %%

% Como a intencao e a divisao em pequenos elementos de asa, e
o interesse de concentrar as forcas na nervura,

estimaremos os elementos tendo as nervuras no centro.

for i=1:15-1
elemento_asa(i)=((nervura_posicao(i+l)-nervura_posicao (i)
)/2)+ nervura_posicao (i);

end

%% CARGAS AERODINAMICAS - METODO DE SCHRENK %%

L = ((n_max*mtow*g)/2); % Sustentacao considerando situacao
critica de voo

env_schrenk = linspace(0, 3.7610, 100);

L_retangular = ((2*L)/(b+(b*xr_a))).*x(1 + (2.*%env_schrenk./b)
.x(r_a-1)); % Distribuicao de sustentacao retangular

L_eliptica = ((4%L)/(b*pi)) .*sqrt(1-(2.*xenv_schrenk./b)."2);

% Distribuicao de sustentacao eliptica
L_schrenk = (L_retangular+L_eliptica)./2 7 Sustentacao pelo

metodo de schrenk

%% GRAFICO COMPARATIVO DO METODO SCHRENK %%

figure (1)
hold on; grid on;
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50, plot (env_schrenk, L_retangular/2,’k’,’Linewidth’,1);

60, plot(env_schrenk, L_eliptica/2,’b’,’Linewidth’,1);

61 plot(env_schrenk, L_schrenk/2,’r’,’Linewidth’,2); hold on;
grid on;

62| xlabel (’Posicaoaolongoda,envergadura,[m]’);

63 ylabel(’Distribuicao de,Sustentacao [N]’);

64/ % max _nervura_posicao = max(nervura_posicao);
65/ % min _nervura_posicao = min(nervura_posicao);
66/ %» max_L = max(L_eliptica);

67| % min_ L min(L_eliptica);

68 % axis([min nervura_posicao max_nervura_posicao min L 1.05%
max L]);

60 legend(’Distribuicao Retangular’,’Distribuicao Eliptica’,’

Metodo,de  ;Schrenk’) ;

71 %% DISTRIBUICAQO DA SUSTENTACAO A0 LONGO DA ENVERGADURA PELA
ENVERGADURA %Y%

730 figure (2)

740 L_schrenk final = ((L/2)/(2*b))*x(1+(4/pi)*(sqrt (1-(((2.*
env_schrenk)/b).72))));

750 hold on; grid on;

76 plot (env_schrenk ,L_schrenk final,’b’,’Linewidth’,1); hold on;
grid on;

77 xlabel (’Posicaoaolongo daenvergaduray[m]’);

78/ ylabel(’Distribuicao de Sustentacao,[N]’);

79, max_nervura_posicao max (nervura_posicao) ;

80, min_nervura_posicao min(nervura_posicao) ;

81 L_schrenk final max max (L_schrenk final);

s2 L_schrenk final min min(L_schrenk final);
830 axis ([min_nervura_posicao max_nervura_posicao 0 1.05%
L _schrenk final max]);

84/ legend (’Distribuicao ,pelo Metodo de Schrenk’);

86| %% CALCULO DA SUSTENTACAQ %%
871 % Como estamos calculando a sustentacao de determinados
elementos de asa, nao podemos utilizar a sustentacao antes

da nervura 1, somente posterior. Por este motivo,

determinaremos o valor de sustentacao do primeiro elemento
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nervura_posicao = [0.2040 0.3063 0.4085 0.5108 0.7895 1.0682

1.3642 1.6790 1.9708 2.2775 2.5843 2.9048 3.2300 3.5451
3.7610]; % Posisao das nervuras ao longo da envergadura
L_Schrenk = ((n_max*mtow*g)/2); ) Sustentacao considerando
situacao critica de voo
coordenada_schrenk = [0.2040 0.3063 0.4085 0.5108 0.7895
1.0682 1.3642 1.6790 1.9708 2.2775 2.5843 2.9048 3.2300
3.5451 3.7610]; % Posisao das nervuras ao longo da

envergadura

b_schrenk=2%(3.7610-0.2040) ;

for i=1:15
sustentacao_schrenk (i) = ((((L_Schrenk/2)/(2*xb_schrenk))

*(1+(4/pi)*x(sqrt (1-(((2.*xcoordenada_schrenk(i))/b_schrenk)

272))))));

end

soma= sum(sustentacao_schrenk) ;

figure (3)

hold on; grid on;

bar (coordenada schrenk,sustentacao _schrenk,’b’);

xlabel (’Posicao_daynervura ao,longoda ,envergadura,[m]’);

ylabel (’Carregamento de Schrenk, [N]’);

% max_schrenk max (sustentacao_schrenk) ;

% min_schrenk min(sustentacao_schrenk) ;

% axis ([0 4 0 1.05*max_schrenk]);

carregamento_schrenk = [2731.28 2728.11 2723.67 2717.93
2695.61 2663.12 2616.71 2552.48 2477.29 2378.77 2254.73
2086.32 1843.90 1327.75 1202.60];

% Cortante por Schrenk

V_Schrenk (15)=(carregamento_schrenk (15));
for i=14:-1:1
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V_Schrenk (i)=(V_Schrenk (i+l1))+(carregamento_schrenk(
1));

end

% Momento Fletor
Mx_Schrenk (15) =0;
for i=14:-1:1
Mx_Schrenk (i)=Mx_Schrenk (i+1) +(
carregamento_schrenk (i) ) *(nervura_posicao (15) -
nervura_posicao(i));

end

figure (4)

hold on; grid on;

plot (nervura_posicao ,V_Schrenk,’b’);

xlabel (’Posicao_daynervura ao,longoda ,envergadura,[m]’);
ylabel (’Esforco,cortante por Schrenk [N]’);

legend (’Esforcoycortante por, Schrenk’) ;

figure (5)

hold on; grid on;

plot (nervura_posicao ,Mx_Schrenk,’b’);

max_Mx_Schrenk = max(Mx_Schrenk) ;

xlabel (’Posicaodaynervura aolongoda,envergadura,[m]’);
ylabel (’Momento fletor (Mx) por,Schrenk, [N.m]’);

legend (’Momentofletor(Mx) por,Schrenk’);

A.2 Calculo da estimativa de valores de inércia na longarina

%% CARREGAMENTO POR INERCIA: DISTRIBUICAO DE PESO DA ASA

%% DADOS INICIAIS %%

n_max = 5.7; 7 Fator de carga maximo

%b = 9.68; % Envergadura Total [m]
b=[(3.7610%2)]; % Envergadura de Schrenk [m]
n_max = 5.7; % Fator de carga maximo

mtow = 1224; 7 Maximo peso de decolagem [Kg]
g = 9.81; % Gravidade

c_p = 1.422; 7 Corda da ponta [m]
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cr = 1.422; 7 Corda da raiz [m]
r a=cp/ c_r; % Relacao de afilamento da asa
fus = 1.22; % Largura da fuselagem [m]

FS = 1.5; ¥ Fator de seguranca

Cl_nacal2=1.5413; % Cl do NACA 23012 para alpha de 15,75

Cd_nacal2=0.03490; % Cd do NACA 23012 para alpha de 15,75

Cl _nacalb5=1.5460; % Cl do NACA 23015 para alpha de 15,75

Cd_nacal5=0.03193; % Cd do NACA 23015 para alpha de 15,75

Clmax =(Cl_nacal2+Cl_nacalb)/2; % Cl para NACA 23013.5 para
alpha de 15,75

Cdmax =(Cd_nacal2+Cd_nacalb5)/2; % Cd para NACA 23013.5 para
alpha de 15,75

alfa=15.75; % Angulo alpha

%% POSICAO DAS NERVURAS %%

nervura_posicao = [0.2040 0.3063 0.4085 0.5108 0.7895 1.0682
1.3642 1.6790 1.9708 2.2775 2.5843 2.9048 3.2300 3.5451
3.7610]; % Posisao das nervuras ao longo da envergadura

vetor _posicao_inercia = [0.2040:0.01:3.7610]; 7% Posisao das

nervuras ao longo da envergadura

% Para efeito de consideracao do efeito de inercia atuante,
sera considerado as massas do combustivel e da longarina.

% Sendo assim, sera considerado que cada asa comportara 1/4
do combustivel total da aeronave,

%» que sera distribuida uniformemente ao longo da envergadura
da asa.

% Assim como o peso da longarina (maior peso) de 89,2 Kg
distribuida como massas concetradas.

% Capacidade de 227,1265 litros e densidade de 0.72 kg/1l

massa_combustivel _asa=((1/4) *x0.72%227.1265) ;
massa_longarina=89.2;
massa_por_envergadura=(n_max*g*((massa_combustivel asa) +(

massa_longarina)))/(3.557);

% Encontrando o centro da distancia entre as nervuras

for i=1:15-1
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elemento_asa(i)=((nervura_posicao(i+l)-nervura_posicao (i)
)/2)+ nervura_posicao (i);

end

% Encontrar a forca de inercia atuante em cada nervura

forca_inercia(l)=massa_por_envergadura*(elemento_asa (1) -
nervura_posicao(1));

for i=2:14

forca_inercia(i)=massa_por_envergadura*(elemento_asa(
i)-elemento_asa(i-1));

end

forca_inercia(15)=(massa_por_envergadura)*(nervura_posicao
(15) -elemento_asa (14));

Peso_de_inercia = (massa_por_envergadurax*3.557);

Sustentacao considerando situacao critica de voo

figure (1)

hold on; grid on;

bar (nervura_posicao,forca_inercia,’b’);

xlabel (’Envergadura,dagasa,[m] ’);

ylabel (’Forca,deinerciaatuante nagasa,[N]’);
legend (’Carregamentopor inerciagna,;;longarina’);

print (’Grafico_Carregamento_Inercia’, ’-depsc’, ’-r12007);

%% Esforcos Cortantes

V_inercia(15)=forca_inercia (15);

for i=14:-1:1
V_inercia(i)=(V_inercia(i+1))+(forca_inercia(i));

end

nervura_posicao = [0.2040 0.3063 0.4085 0.5108 0.7895 1.0682
1.3642 1.6790 1.9708 2.2775 2.5843 2.9048 3.2300 3.5451

3.7610]; % Posisao das nervuras ao longo da envergadura

%% Momento Fletor
Mx_inercia (15)=0;
for i=14:-1:1
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Mx _inercia(i)=Mx_inercia(i+l1)+(forca_inercia(i))
*(nervura_posicao (15) -nervura_posicao(i));

end

figure (2)

hold on; grid on;

plot (nervura_posicao,V_inercia,’b’);

xlabel (’Longarinay [m]’);

ylabel (’Esforcocortanteatuante nag,longarina, [N] )
legend (’Esforcocortante por inerciana, longarina’);

print (’Grafico_Cortante_Inercia’, ’-depsc’, ’-r1200°’);

figure (3)

hold on; grid on;

plot (nervura_posicao ,Mx_inercia,’b’);

xlabel (’Longarina [m]’);

ylabel (’Momento fletor atuante na, longarina,, [N.m] )
legend (’Momentofletor, (Mx) por,inerciag na,longarina’);

print (’Grafico_Momento Fletor_Inercia’, ’-depsc’, ’-r12007);

A.3 Calculo das tensdoes maximas na longarina

clc;
close all;

clear all;

cortante maximo=25099.7510;
momento_maximo=34018.3377;

momento_inercia_retangular=0.0000203108; % Momento de inercia
retangular [m~4]

momento _inercia I=0.000018263800; 7 Momento de inercia I [m
~4]

momento_inercia C=0.000018263800; % Momento de inercia C [m
~4]

altura=0.19; % (m)

y=altura/2; % (m) Distancia da linha neutra
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tensao_maxima_flexao _retangular=(momento_maximoxy)/
momento_inercia_retangular; % Tensao maxima para secao
retangular (MPa)

tensao_maxima_ flexao_I=(momento_maximo*y)/momento_inercia_I;
% Tensao maxima para secao I (MPa)

tensao_maxima_flexao_C=(momento_maximo*y)/momento_inercia_C;

%» Tensao maxima para secao C (MPa)

A_retangular = 0.0037; % (m~2) Area da secao retangular
A I 0.00285; % (m~2) Area da secao I
A C 0.00285; 7 (m~2) Area da secao C

Q_retangular=((100%x10%90) +(2x85%5%x42.5))/(1079) % (m~3)
Q I=((100%x10%90) +(85%5%42.5))/(1079) % (m~3)
Q C=((100%10%90) +(85%5%42.5))/(1079) % (m~3)

t=0.005;

tensao_maxima_cisalhamento_retangular=((cortante_maximox*
Q_retangular)/(momento_inercia_retangular*2*t)) ;

tensao_maxima_ cisalhamento I=((cortante maximo*Q_TI)/(
momento _inercia Ixt));

tensao_maxima_cisalhamento_C=((cortante _maximo*Q_C) /(

momento_inercia C*t));

%%h%%% SECAQO RETANGULAR APRIMORADA  %%%%%

momento_inercia_retangular_aprimorada = 0.0000178543 ; 7

Momento de inercia retangular Aprimorada [m~4]

tensao_maxima_flexao_retangular_ aprimorada =(momento_maximox*y
)/momento_inercia_retangular_aprimorada; 7% Tensao maxima

para secao retangular aprimorada (MPa)

A retangular_aprimorada = 0.00268; 7 (m~2) Area da secao

retangular

Q_retangular_aprimorada =((100%10%90) +(2*85*2%x42.5))/(1079) 7%
(m~3)
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A.8. Calculo das tensées mdximas na longarina 106
t_aprimorada = 0.002;
tensao_maxima_cisalhamento_retangular_aprimorada=((
cortante_maximo*Q_retangular_aprimorada)/(
momento_inercia_retangular_aprimorada*2*t_aprimorada)) ;
Ttk T To Tl ToToToToTo 1o %o %o To To 1o To To 76 %o To To 1o %o o To 1
format long
t _torsao Bredt = 0.005;
t_torsao_Saint_Venant = 0.01;
torsor=2498.42921;
A _torsao_retangular = 0.095%0.18;
J _torsor_ I = 7.192660000000001%10"-8
J_torsor_C = 7.192660000000001%10" -8
tensao_cisalhamento_torsao_retangular = (torsor) /(2%
A torsao_retangular*t_torsao_Bredt) 7 (3.90)
tensao_cisalhamento_torsao I = (t_torsao_Saint_Venant*torsor)

/(J _torsor I) % (3.96)
tensao_cisalhamento_torsao_C
/(J_torsor _C) % (3.96)

0.38
0.37
fs max C = (3 * torsor)/(b_fs max C*(t_torsao_ Bredt) ~2)
fs max I = (3 * torsor)/(b_fs max I*x(t_torsao_Bredt) ~2)

b_fs_max_C

b_fs max_ I

ToloTo Tl hoToTo 1o 1o To%o %o To To To 1o 1o %o %o %o To To To 7o 76 %o %o o o o

tensao_I=tensao_maxima_flexao T;
tensao_C=tensao_maxima_flexao_C;
tensao_retangular=tensao_maxima_flexao_retangular;
tensao_retangular_aprimorada=

tensao_maxima_flexao_retangular_aprimorada;

torcao I=tensao cisalhamento torsao I;

(t_torsao_Saint Venant*torsor)
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75 torcao_C=tensao_cisalhamento_torsao_C;

76, torcao_retangular=tensao_cisalhamento_torsao_retangular;

78| tensao_cisalhamento_ I = tensao_maxima_cisalhamento_I +

torcao_1I;

79| tensao_cisalhamento C tensao_maxima_cisalhamento_C +
torcao_C;

80| tensao_cisalhamento_retangular =
tensao_maxima_cisalhamento_retangular + torcao_retangular;

81| tensao_cisalhamento_retangular_aprimorada =

tensao_maxima_cisalhamento_retangular_aprimorada;

83 tensao_max_I= (tensao_I/2)+sqrt(((tensao_I/2)72)+(
tensao_cisalhamento_I72));

31 tensao_max_C= (tensao_C/2)+sqrt(((tensao_C/2) ~2)+(
tensao_cisalhamento _C~2));

85 tensao_max_retangular= (tensao_retangular/2)+sqrt (((
tensao_retangular/2) "2)+(tensao_cisalhamento_retangular ~2)
)

86 tensao_max_retangular aprimorada= (
tensao_retangular_aprimorada/2)+sqrt (((
tensao_retangular_aprimorada/2) ~2) +(

tensao_cisalhamento_retangular_aprimorada”2));

88 tensao_min_I= (temnsao_I/2)-sqrt(((tensao_I/2)72)+(
tensao_cisalhamento I72));

80, tensao_min_C= (tensao_C/2)-sqrt(((tensao_C/2)72)+(
tensao_cisalhamento C~2));

90, tensao_min_retangular= (tensao_retangular/2)-sqrt (((
tensao_retangular/2) "2)+(tensao_cisalhamento_retangular~2)
) 5

91 tensao_min _retangular_aprimorada= (
tensao_retangular_aprimorada/2)-sqrt (((
tensao_retangular_aprimorada/2) ~2) +(
tensao_cisalhamento_retangular_aprimorada”2));

92

930 VonMises I = sqrt((tensao_max_I~2)-((tensao_max_TI)*

tensao_min I)+(tensao_min I72))
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A.4. Calculo das tensées na longarina

108

VonMises _C = sqrt((tensao_max_C~2)-((tensao_max_C)x*
tensao_min C)+(tensao_min C~2))

VonMises_retangular = sqrt((tensao_max_retangular~2) -((
tensao_max_retangular)*tensao_min retangular) +(
tensao_min_retangular~2))

VonMises_retangular_aprimorada = sqrt ((
tensao_max_retangular_aprimorada”2) -((
tensao_max_retangular_aprimorada) *
tensao_min_retangular_aprimorada) +(

tensao_min retangular aprimorada”2))

A.4 Calculo das tensoes na longarina

cortante maximo=25099.7510;
momento_maximo=34018.3377;

momento_inercia_ret=11400000/1000000; % Momento de inercia I

otimizada [m~4]

momento inercia_ i=24400000/1000000; % Momento de inercia I

otimizada [m~4]

momento_inercia_i mod=16900000/1000000; % Momento de inercia

I otimizada [m~4]

altura=190/100;

y=altura/2; % Distancia da linha neutra

tensao_maxima_flexao_ret=(momento_maximox*y)/

momento_inercia_ret; J Tensao maxima para secao retangular

(MPa)

tensao_maxima_ flexao_i=(momento_maximo*y)/momento_inercia_i;

%» Tensao maxima para secao retangular (MPa)
tensao_maxima_flexao_i_mod=(momento_maximoxy)/
momento_inercia_i_mod; % Tensao maxima para secao

retangular (MPa)

A_ret=3800/1000000; 7% Area da secao retangular
A 1i=5400/1000000; % Area da secao I
A i mod=2660/1000000; % Area da secao I otimizada
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A.5. Calculo das tensées mdximas e minimas para cada se¢io da longarina 109

Q_ret=(A_ret/2)*(y/2);
Q i=(A_i/2)*(0.0656) ; % Clear Calcs para encontrar
Q_i mod=(A_i mod/2)*(0.0751) ;

tensao maxima cisalhamento ret=((cortante maximo*Q ret)/(
momento_inercia_ret*0.02));

tensao_maxima cisalhamento_i=((cortante maximox*Q_i) /(
momento_inercia_i*0.02));

tensao_maxima cisalhamento_ i mod=((cortante maximo*Q i mod) /(

momento_inercia_ i _mod*0.005));

A5 Calculo das tensGes maximas e minimas para cada secao da
longarina

format long

t=0.002;
V=25099.7510;
Q=0.00010445;
I=0.0000178543;
Momento=34018.3377;
y=0.085;
torsor=2498.42921;
A=0.1%0.19;

t_cisalhamento=(V*Q)/(I*t)
sigma=(Momento)*y/I
t_torcao=(torsor) /(2*2xAxt)

tensao=t_torcao+t_cisalhamento;

tensao I1=176.947956;
tensao_C=176.947956;
tensao_retangular=159.114465;

tensao_retangular_aprimorada=sigma/1076;

torcao_I=168.338858;
torcao_C=172.206493;
torcao_retangular=13.1496316;
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A.5. Calculo das tensées mdximas e minimas para cada se¢io da longarina 110

torcao_retangular_aprimorada=t_torcao/1076;

cisalhamento I=29.7018347;
cisalhamento _C=29.7018347;
cisalhamento_retangular=15.5863191;

cisalhamento_retangular_aprimorada=t_cisalhamento/1076;

tensao_cisalhamento_I=torcao_I+cisalhamento_I;
tensao cisalhamento C=torcao C+cisalhamento C;
tensao_cisalhamento_retangular=torcao_retangular+
cisalhamento_retangular;
tensao_cisalhamento_retangular_aprimorada=
torcao_retangular_ aprimorada+

cisalhamento_retangular_aprimorada;

tensao_max_I= (tensao_I/2)+sqrt(((tensao_I/2)"2)+(
tensao_cisalhamento_I72));

tensao_max_C= (tensao_C/2)+sqrt(((tensao_C/2)~2)+(
tensao_cisalhamento_C~2));

tensao_max_retangular= (tensao_retangular/2)+sqrt (((
tensao_retangular/2) "2)+(tensao_cisalhamento_retangular ~2)
) 5

tensao_max_retangular_aprimorada= (
tensao_retangular_aprimorada/2)+sqrt (((
tensao_retangular_aprimorada/2) ~2) +(

tensao_cisalhamento_retangular_ aprimorada~2));

tensao_min _I= (tensao_I/2)-sqrt(((tensao_I/2)72)+(
tensao_cisalhamento I72));

tensao_min_C= (tensao_C/2)-sqrt(((tensao_C/2)~2)+(
tensao_cisalhamento_C~2));

tensao_min_retangular= (tensao_retangular/2)-sqrt (((
tensao_retangular/2) "2)+(tensao_cisalhamento_retangular~2)
)

tensao_min_retangular_aprimorada= (
tensao_retangular_aprimorada/2)-sqrt (((
tensao_retangular_aprimorada/2) ~2) +(

tensao_cisalhamento_retangular_aprimorada~2));
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A.5. Calculo das tensées mdximas e minimas para cada se¢io da longarina 111

VonMises I=(tensao _max_I~2)-((tensao_max I)*tensao_min_ I)+(
tensao_min_I72)

VonMises C=(tensao_max_C~2) -((tensao_max_C)*tensao_min_ C)+(
tensao_min_ C~2)

VonMises_retangular=(tensao_max_retangular~2) - ((
tensao_max_retangular)*tensao_min_retangular) +(
tensao_min_retangular~2)

VonMises_retangular_aprimorada=(
tensao_max_retangular_aprimorada”2) - ((
tensao_max_retangular aprimorada) *
tensao_min_retangular_aprimorada) +(

tensao_min_retangular_aprimorada”2)

if VonMises I>(34572)
disp(’Secao,"I" Falhou’)
else

disp(’Secao"I" ,Validada’)

end

if VonMises_C>(34572)
disp(’Secao,"C" Falhou’)
else

disp(’Secao"C" Validada’)

end

if VonMises_retangular >(34572)

disp(’Secaoyretangular Falhou’)

else
disp(’SecaoyretangularValidada’)

end

if VonMises_retangular_aprimorada >(34572)
disp(’Secaoyretangular Aprimorada Falhou’)
else

disp(’Secaoyretangular Aprimorada,Validada’)

end
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APENDICE B - Momento torsor

(B.1)

Alpha

Figura 69 — Posicao z., pelo C,,, o NACA 23013.5

Em voo, considerando o NACA 23013.5 o maior z, encontrado foi de 0,26¢, con-

siderando angulo de ataque de 18°. Com isso, teremos:

)

My, = L'(0,3555 — 0,36972)
My, = L'(—0,01422)

i~

M.y = 27720 (—0,01422)

T W w W
\J\_/\C:J/\_/

M, = —394,18 Nm

(@)
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APENDICE C - Criacdo do material Al

2024-T3 no Ansys e Aplicacao conexao

B|C
1 Contents of Engineering Data = | | B source Description
> IE
3 % Aluminum alloy 2024, T3 L ] Aluminum, 2024-T3

-

A B & D

1 Property Vakie unit (b
2 T4 WMaterial Field variables [ Table
3 7 Density 2780 kgm~-3 =]
4 |2 A 1sotopicElastiaty W]
5 Derive from Shear Modulus and Poisson's Ratio ;I
[ Young's Modulus 73100 MPa
7 Poisson's Ratio 0,33
8 Bulk Moduius 7,1667E+10 [pa
[ Shear Modulus 2,743E+10 Pa =l
10 $4 Tensie vield Strength 360 wa  =|[]
u %8 Compressive Yield Strength 324 S
12 T4 Tensie Ultmate Strength 483 MPa ==
13 T8 Compressive Uitmate Strength | 469 wa  =|[]

Figura 70 — Criagdo do material Al 2024-T3 no ambiente do Engineering Data

Scope

Scoping Method Geometry Selection
Contact 1 Face

Target 1Face

Contact Bodies

Target Bodies

Protected Mao

Definition

Type Bonded

Scope Mode Manual

Behavior Program Controlled
Trim Contact Program Controlled

Figura 71 — Conexao de todos os componentes pelo tipo Bonded
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APENDICE D - CAD da estrutura da

longarina com as nervuras

Y
X\[—v
z
0,00 500,00 1000,00 (mm)

250,00 750,00

Figura 72 — Visao frontal da estrutura da longarina de Secdo Retangular em conjunto
com as nervuras

Figura 73 — Visao frontal da estrutura da longarina de Secdo C em conjunto com as
nervuras

0,000 0500 1,000rm)
[ S

Figura 74 — Vista frontal da estrutura contendo a longarina de se¢ao I com as nervuras
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A

0,000 0500 1,000¢rm)

0,250 0750

Figura 75 — Vista traseira da estrutura da longarina de se¢ao I com as nervuras

x

0250 0500(m)

Figura 76 — Vista do perfil aerodinamico contendo a longarina de secao I

0000 0250 0500(m)

0125 0375

Figura 77 — Vista do desenho do perfil aerodinamico contendo a longarina de secao I

0000 0250 0500 (m)
0125 0375

Figura 78 — Vista do desenho do perfil aerodinamico contendo a longarina de secao C
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Model

0,000 0,500 1,000 (m)
]

0,250 0,750

Figura 79 — Visao frontal do esquematico da estrutura

0,000 0,500 1,000 (m)
LB .-

0,250 0,750

Figura 80 — Visao superior do esquematico da estrutura
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APENDICE E - Resultados "BEAM" e

elemento solido por Ansys Workbench

S: BEAM Ansys Workbench (Secdo I) com 3153,43 N.m
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress

Unit: MPa

Time: 1s

763,27 Max
. 718,37
== 673,46
628,56

583,65
E 538,75
493,85

448,94
I 404,04
359,13 Min

0,00 450,00 900,00 (mm)
I

225,00 675,00

Figura 81 — Tensao equivalente de Von Mises para se¢ao “I” por BEAM Ansys Workbench
considerando M ,= -3153,43 N.m

S: BEAM Ansys Workbench (Segdo C) com 3153,43 N.m
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress

Unit: MPa

Time: 1s

. 797,3 Max
740,76
684,22
627,68

. 571,14
5146

£ 458,06

401,52
I 344,97
288,43 Min

0,00 450,00 900,00 (mm)
I

225,00 675,00

Figura 82 — Tensao equivalente de Von Mises para se¢do “C” por BEAM Ansys Work-
bench considerando M; = -3153,43 N.m
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S: BEAM Ansys Workbench (Segao Retangular) com 3153,43 N.m
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress

Unit: MPa

Time: 1s

201,72 Max

H 179,82

157,91
136,01
1141
92,197
70,291
48,386
26,48
4,5744 Min

0,00 450,00 900,00 (mm)
I

225,00 675,00

Figura 83 — Tensao equivalente de Von Mises para secdo retangular por BEAM Ansys
Workbench considerando M/ /4= -3153,43 N.m

S: BEAM Ansys (Segdo i com 3153,43 N.m
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress

Unit: MPa
Time: 1s

339,3 Max
! 302,55
265,79
229,04
192,29
155,54
118,79
82,04
4529
8,5389 Min

0,00 450,00 900,00 (mm)
I

225,00 675,00

Figura 84 — Tensao equivalente de Von Mises para secao retangular aprimorada por
BEAM Ansys Workbench considerando M /4= -3153,43 N.m
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Q: Segéio Retangular com nervuras

Tensao Longarina

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit: MPa

Time: 15

175,09 Max
155,64
136,19
116,74
97,287
77.836
58,385
38,934
19,483
0,031408 Min

0,00 500,00 1000,00 (mm)
]

250,00 750,00

Figura 85 — Resultado por elemento sélido da longarina no Ansys Workbench para Secao

Retangular

P: Secdo | com nervuras

Tenséo Longarina

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit: MPa

Time: 1s

679,15 Max
603,7

528,24

452,78

377.32

30186

2264

150,94

75479
0,018987 Min

0,00 500,00 1000,00 (mm)
1

250,00 750,00

Figura 86 — Resultado por elemento sélido da longarina no Ansys Workbench para Secao

|

I: Secéio € com nervuras
Tenséo Longarina

Type: Equivalent (von-Mises) Stress

Unit: MPa
Time: 1s

873,04 Max
H 776,08
679,12
582,15
485,19
388,23
29127
19431
97,346
0,38435 Min

0,00 500,00 1000,00 (mm)
1

250,00 750,00

Figura 87 — Resultado por elemento sélido da longarina no Ansys Workbench para Secao

C
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ANEXO A - Emenda n® 11 ao RBAC n®? 01

Emenda n® 11 ao RBAC n® 01, intitulado “Defini¢oes, regras de redagao e unidades
de medida para uso nos RBAC”, em 13 de julho de 2022 foi publicada uma resolucao
(ANAC, 2022b):

01.1 Aeronave leve esportiva ...

(4) - I velocidade de estol (VSO0), na configuracao de pouso, com flaps
estendidos, menor ou igual a 61 knots CAS no peso maximo de decolagem
certificado e centro de gravidade mais critico.

(14) - T Caso a aeronave seja um aviao, adicionalmente admitem-se as
seguintes caracteristicas:

(i) peso maximo de decolagem menor ou igual a 1.361 kg (3.000 1b) para
avido a ser operado a partir do solo apenas ou 1.531 kg (3.375 1b) para aviao
a ser operado a partir da agua.

(ii) velocidade maxima em voo nivelado com poténcia méxima continua
(VH) menor ou igual a 185 knots CAS, sob condigoes atmosféricas padrao ao
nivel do mar.

(iii) assentos para nao mais do que quatro pessoas, incluindo o piloto.

(iv) uma unidade de propulsao elétrica.

(v) uma hélice de passo variavel. (NR).
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ANEXO B - Parametros operacionais da
RBAC 23

Parametros operacionais demonstrando cumprimento com os requisitos da RBAC
23 (ANAC, 2019).

23.2200 Envelope de projeto estrutural.

O requerente deve determinar o envelope de projeto estrutural, o qual descreve a
extensao e os limites de projeto do aviao e os parametros operacionais para os quais o

requerente demonstrara cumprimento com os requisitos desta subparte.

O requerente deve considerar todo o projeto do aviao e os parametros operacionais

que afetem cargas estruturais, resisténcias, durabilidade e aeroelasticidade, incluindo:

(a) Velocidades de projeto estrutural, velocidades de descida para pouso, e qualquer
limitagdo de velocidade no ar a qual o requerente deva mostrar cumprimento com os

requisitos desta subparte. As velocidades de projeto estrutural devem:

(1) Ser suficientemente maiores que a velocidade de estol do avido para

prevenir a perda de controle em ar turbulento;

(2) Fornecer margens suficientes para o estabelecimento de velocidades

limites operacionais praticaveis.

(b) Fatores de carga de manobra de projeto ndo menores que aquelas nas quais o

histérico de servigo mostre poder ocorrer dentro do envelope de projeto estrutural.

(c) Propriedades inerciais incluindo peso, centro de gravidade e momentos de inér-

cia de massa, levando em conta:

(1) Cada peso critico, do peso vazio da aeronave até o peso maximo;

(2) O peso e distribuigdo dos ocupantes, carga paga, e combustivel.

(d) Caracteristicas dos sistemas de controle de aviao, incluindo amplitude de movi-
mento e tolerancias para superficies de controle, dispositivos de aumento de sustentacao,

ou outras superficies moveis.
(e) Cada altitude critica até a altitude maxima

23.2230 Cargas limites e finais.
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O requerente deve determinar: (a) As cargas limites, as quais sdo iguais as cargas
estruturais de projeto, a nao ser que seja determinado de outra forma em algum outro

lugar neste regulamento;

(b) As cargas finais, as quais sao iguais as cargas limites multiplicados por um fator

de seguranca de 1,5 a ndo ser que seja determinado de outra forma neste regulamento.
23.2235 Resisténcia estrutural.
A estrutura deve suportar:
(a) Cargas limites sem:
(1) Interferéncia com a operacao segura do aviao;
(2) Deformagoes permanentes prejudiciais.
(b)

b) Cargas finais



