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RESUMO

Este trabalho apresenta a validacao estrutural do conjunto asa-fuselagem de um
aeromodelo biplano desenvolvido no ano de 2020 pela equipe Nisus Aerodesign
para participar da competicao Society of Automotive Engineers (SAE) Brasil. Andlises
estruturais aprofundadas dentro de projetos de engenharia aeroespacial sdo de extrema
importancia para otimizacao financeira e temporal do projeto € nos permite verificar
quais os pontos criticos dessas estruturas. Sendo assim, este trabalho busca identificar
0s principais carregamentos e esforcos aos quais o0 conjunto esta submetido durante o
voo, além de validar os célculos estruturais do aeromodelo por meio numeérico, e dessa
forma legitimando a qualidade do fundamento técnico por parte da equipe quando nao
havia conhecimento para tal estudo. A metodologia proposta aventa, portanto, uma
série de calculos a serem realizados durante o projeto estrutural desses componentes,
gue também inclui uma analise estrutural estatica usando o Método dos Elementos
Finitos (MEF), por meio do programa Ansys Workbench, para verificar o comportamento
das estruturas solidas e compdsitas quando submetida a cargas de voo. A partir dos
resultados obtidos nas analises numéricas é possivel concluir que algumas estruturas
estavam superestimadas, tais como as nervuras e as estruturas sanduiches, pois
apresentavam elevadas margens de seguranca, e decisdes de projeto baseadas em
teoria foram precipitadas sem o devido estudo de caso. Contudo, os célculos por parte
da equipe estavam correto e apresentam margens de seguranca satisfatérias para a
eficacia do projeto.

Palavras-chave: Asas. Fuselagem. Estrutura. Ansys. Compdsitos.



ABSTRACT

This paper presents the structural validation of the wing-fuselage assembly of a
model airplane developed in 2020 by Nisus Aerodesign team to compete in the
competition Society of Automotive Engineers (SAE) Brazil. In-depth structural analysis
within aerospace engineering projects are extremely important for financial and time
optimization of the project and allows us to verify which are the critical points of these
structures. Thus, this work seeks to identify the main loads and efforts to which the
assembly is subjected during flight, and validate the structural calculations of the model
airplane by numerical means, thus validating the quality of technical knowledge by
the team when there was no knowledge for such a study. The proposed methodology
proposes, therefore, a series of calculations to be performed during the structural design
of these components, which also includes a static structural analysis using the Finite
Element Method (FEM), by means of Ansys Workbench, to verify the behavior of the
structure when subjected to flight loads. From the results obtained from the numerical
analyses, it is possible to conclude that some structures were overestimated, such
as the ribs and composites structures, and theory-based design decisions were hasty
without the proper studies. However, the calculations by the team were correct and
present satisfactory safety margins for the effectiveness of the project.

Keywords: Wings. Fuselage. Structure. Ansys. Composites.
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1 INTRODUCAO

O ano era 1906, quando um homem de nacionalidade brasileira, chamado
Alberto Santos Dumont, apresentou ao mundo sua invengédo, uma maquina que
revolucionaria o mundo, algo jamais visto que até entdo parecia impossivel, uma
invencao que daria ao homem seu maior desejo, voar, reunindo na principal praca de
Paris dezenas de pessoas. Essa invencao é conhecida hoje como o avido.

Desde o primeiro voo de Santos Dumont, de 15 segundos, até voos
supersbnicos que conseguem quebrar a barreira do som e completar rotas
entre continentes em questdes de horas, o avido vem se modernizando com 0
desenvolvimento da tecnologia. Desde avibes de madeira, até jatos supersonicos,
com centenas de toneladas, tem sido necessario milhares de horas para a construgao
de um projeto sélido e confiavel.

Durante o voo, qualquer manobra que cause aceleracao ou desaceleracéao
aumenta as forcas e tensdes nas asas e na fuselagem (RAYMER, 2018), devido a isso,
o projeto estrutural de uma aeronave é de extrema importancia na fase de concepcao
para garantir o adequado funcionamento da missdo com maxima eficiéncia estrutural.

Pensando nisso, este trabalho apresenta uma analise estrutural asa-fuselagem
de uma aeronave biplana desenvolvida pela Equipe Nisus Aerodesign, do Centro
Tecnolégico de Joinville (CTJ), da Universidade Federal de Santa Catarina (UFSC),
para participar da competicdo da Society of Automotive Engineers (SAE), a SAE Brasil
Aerodesign 2020.

A Competicdo SAE BRASIL AeroDesign existe desde 1986 nos Estados Unidos
(EUA) e desde 1999 no Brasil, € um desafio langado aos estudantes de Engenharia
que tem como principal objetivo propiciar a difusdo e o intercambio de técnicas e
conhecimentos de Engenharia Aeronautica, por aplicagdes praticas e da competicao
entre equipes (SAE, 2022).

A equipe NISUS Aerodesign foi criada em 2010, no CTJ-UFSC, sob orientagéo
do Dra. Profa. Viviane Lilian Soethe e tem, atualmente, o Dr. Prof. Filipe Dutra da Silva
como coordenador. A equipe é composta por setores como o de Cargas, Computer
aided design (CAD), Estruturas, Estabilidade, Aerodindmica, Administracdo, entre
outros, cujo objetivo é projetar e construir uma aeronave radio controlada de pequeno
porte, para participar anualmente da competicdo SAE Brasil AeroDesign (NISUS, 2022).

A aeronave analisada neste trabalho compete na categoria regular da
competicdo SAE BRASIL, que tem por objetivo o projeto e construgdo de uma
aeronave cargueira radio-controlada, estruturalmente otimizada em relagéao aos projetos
anteriores, que consiga carregar o maximo de carga paga possivel sem ultrapassar



13

0 peso maximo de 20 kg na decolagem (SAE, 2020). Como referéncia para este
trabalho foi utilizado o estudo de analise similar feito por Oliveira (2020). Este trabalho,
também, se justifica, para seja utilizado como referéncia em analises numéricas mais
aprofundadas para futuros projetos da Nisus na SAE BRASIL.

Neste trabalho, além da validagdo do comportamento estrutural da asa e
da fuselagem, também s&o analisados e identificados os carregamentos e tensdes
atuantes, adotando uma metodologia analitica de calculo, validada por meio do
método numérico conhecido como método de elementos finitos, por meio do programa
Ansys Workbench. A andlise numérica permite a resolugcédo de problemas de maneira
mais rapida e a otimizagdo dos custos, sendo amplamente utilizada na area da
engenharia. Também, por esse método, sera analisado e discutido sobre a modelagem
e comportamento das estruturas feitas de compdésitos presente neste projeto.

1.1 OBJETIVO

1.1.1 Objetivo Geral

Analisar estaticamente os componentes estruturais do conjunto asa-fuselagem
da aeronave biplana projetada pela equipe Nisus Aerodesign no ano de 2020.

1.1.2 Objetivos Especificos

* Investigar os carregamentos impostos aos componentes em estudo;

Identificar os calculos analiticos adotados no projeto da asa e da fuselagem;
Validar os célculos do dimensionamento analitico utilizando o método dos
elementos finitos;

Analisar estruturas laminadas em compdsitos pelo método dos elementos finitos;
Apontar os pontos criticos e margens de seguranga das estruturas analisadas.
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2 FUNDAMENTAGCAO TEORICA

Este capitulo apresenta as etapas do projeto estrutural de uma aeronave,
definicdo dos componentes aeronauticos, assim como as for¢as atuantes durante as
fases de voo e materiais, para fundamentar a andlise deste trabalho.

2.1 PROJETO ESTRUTURAL

Para alcancar o sucesso em um projeto, € necessario conhecer e entender os
requisitos da missao a qual esta sujeito (GUDMUNDSSON, 2014), por isso, a etapa
inicial de coleta e analise dos requisitos é importante para garantir a elaboragdo de um
projeto adequado. Segundo Gudmundsson (2014, p. 10), as etapas fundamentais para
um projeto aeronautico sao:

"Fase 1 - Requerimentos: Essa fase lista todas as expectativas que
0 projeto deve ter, especifica as capacidades da aeronave como o quao
rapido, longe e alto ela alcancga, quantos ocupantes, qual a carga e entre outros.

Fase 2 - Projeto Conceitual: Nessa fase s&o introduzidos os primeiros
conceitos de engenharia para fornecer uma avaliagao confiavel de provaveis
desempenho, aparéncia possivel, compreensao basica do escopo do esforco
de desenvolvimento, incluindo capacidade de mercado, requisitos de méo de
obra e custos esperados. A conclusao desta fase € um modelo inicial e um
avaliagado do projeto conceitual.

Fase 3 - Projeto Preliminar: O projeto preliminar, em ultima analise, responde
se a ideia é viavel. Ele ndo apenas expde problemas potenciais, bem como
possiveis solucbes para esses problemas, mas produz um modelo polido
que permitird um prototipo ser construido. Idealmente, a conclusdo desta
fase & um pacote de desenho e uma avaliagao preliminar do projeto. Se esta
avaliagdo é negativo, isso geralmente significa uma grande mudancga, se nao
cancelamento do programa. Se positivo, a decisdo de va em frente com a
fabricag@o de um protétipo (Proof-of-concept - POC).

Fase 4 - Projeto Detalhado: O processo de projeto detalhado envolve
principalmente a conversdo do modelo do projeto preliminar em algo que pode
ser construido e finalmente voado, onde entra o projeto estrutural detalhado
que é o tema do trabalho em questao. A conclusao desta fase é o molde
externo final e estrutura interna para o protétipo. Isso é geralmente o inicio do
planejamento da construgao.
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Fase 5 - Construgao e testes de aeronaves: A construcédo da aeronave POC ou
prototipo, comecga durante a fase de projeto de detalhes. O ponto culminante
desta fase é o voo inaugural do prot6tipo.”

Dentro do escopo deste trabalho, Niu (2006) cita que todo projeto estrutural
envolve as fases:

1) Especificacdo de funcao e critérios de projeto; 2) Determinacédo de
carregamentos externos basicos aplicados; 3) Calculo de cargas nas estruturas
internas; 4) Determinagdo dos componentes envolvidos e margens de
segurangas; 5) Teste experimental ou testes de comprovacao (NIU, 1995,

p. 9).

O projeto aeronautico € um processo em constante evolugdo e cresceu,
exponencialmente, nas ultimas décadas, devido ao aumento de demanda de
requerimentos, para processos economicamente competitivos e seguros. Os fatores
analisados pelos projetistas para, como objetivo principal, obter maiores margens
de seguranca e atingir vida util razoavel, sao: a ultima carga estatica exigida; a vida
em fadiga da estrutura (iniciacao de trincas); a for¢a residual estatica da estrutura
danificada (forca maxima que a estrutura danificada pode aguentar); vida em fadiga da
estrutura ja danificada; estresse termal e projeto de avides supersodnicos. A Figura 1
reproduz o fluxo dos processos do projeto (NIU, 1995).

Figura 1 — Fluxo de projeto

[Especificagéo do design ]

t

[ Critérios de design ]

'

r———— = ——-[ Cargas basicas ]

! t

- | _;—';‘ Laboratdrio, Dados de

Dados de teste de voo L Desenho do Aviao Teste de
- 7 — Desenvolvimento
Programa de Teste de
Certificacdo
1]
Certificado de Tipo
Aprovado

Fonte: Niu (2016, p.10).

2.2 COMPONENTES ESTRUTURAIS

Nesta sessao sera apresentado com mais detalhes os componentes estruturais
mais importantes presentes em um vant que serao analisados nos capitulos seguintes.
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2.2.1 Longarinas
As principais partes estruturais de uma asa sao as longarinas (Figura 2). As

longarinas séo longas colunas de segéo transversal usados para fortalecer a estrutura
e assim, evitar a flambagem sob carga (RODRIGUES, 2014). Usualmente sao feitas
com materiais que tem elevada resisténcia a esfor¢os de cisalhamento, flexao e torcao
provenientes das cargas sofridas durante o voo, e a maioria é fabricada com ricas ligas
metalicas. Correm paralelamente ao eixo lateral ou em direcdo as pontas da asa, sao
geralmente presas a fuselagem e carregam a maior porcao de momento da fuselagem

(RODRIGUES, 2014).

Figura 2 — Estrutura da asa de um aviao
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Fonte: (HOMA, George. 2010).

2.2.2 Superficies de Controle
Segundo Rodrigues (2014), um avido possui trés superficies de controle

fundamentais: o aileron responsaveis pelo movimento de rolamento; o profundor

responsavel pelo movimento de arfagem e o leme de diregcdo responsavel pelo

movimento de guinada.
Figura 3 — Superficies de controle de uma aeronave
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Fonte: Rodrigues (2014, p.19).
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Os ailerons sao estruturas moéveis localizadas no bordo de fuga e nas
extremidades das asas, aumentando ou diminuindo a curvatura da asa, o que permite
que o piloto gere mais sustentacdo em uma das asas e o desequilibrio de forcas em
cada asa permite avidao execute a manobra de rolagem (RODRIGUES, 2014). Ja os
Spoilers, quando abertos, forcam o adiantamento do deslocamento da camada limite,
permitindo que o avido perca sustentacdo em uma das asas e dessa forma realize a
manobra de rolagem.

Segundo Raymer (2018), flaps servem para mudar a configuracdo da asa,
aumentando a curvatura da asa quando ativado, fazendo o coeficiente de sustentacéo
aumente, gerando maior sustentacéo, permitindo que o aviao decole em velocidades
baixas. Quando o avido estiver em voo de cruzeiro, o piloto podera recolher os
flaps, gerando uma diminuigdo do coeficiente de sustentagéo e tal acdo ndo afeta
a sustentacao, ja que o avido voa altas velocidades. Dependendo da aeronave, os flaps
podem ser usados para realizar manobras (RAYMER, 2018).

De acordo com Rodrigues (2014), o profundor, localizado na empena horizontal,
€ a superficie de controle que permite o avido navegar na vertical (levantar e abaixar o
nariz da aeronave), quando um comando ¢é aplicado para levantar o nariz, o bordo de
fuga do profundor se deflete para cima e devido ao aumento da forca de sustentacao
para baixo cria-se um momento ao redor do centro de gravidade da aeronave no sentido
de levantar o nariz, o oposto também ¢é verdade. J4 o leme, localizado na empena
vertical, tem como finalidade permitir o movimento de guinada ao redor do eixo vertical,
ou seja, ir para esquerda ou direita, através da sua deflexdo (RODRIGUES, 2014).

2.3 ASA

A asa é a estrutura mais importante do avido. As asas sao aerofdlios, estrutura
responsavel por dar o formato aerodindmico para a asa, que ligados entre si e
conectados a fuselagem, sao as principais superficies de sustentacdo do aviao (FAA,
2016). Além de prover sustentacdo para a aeronave, a asa deve acomodar o sistema de
superficies de controle necessarios para acionar o aileron e o sistema alta sustentacéao
(GUDMUNDSSON, 2014), em muitos casos deve também suportar o tanque de
combustivel.

A estrutura da asa é projetada para resistir as forcas de cisalhamento e
momentos que resultam de sustentacao e arrasto, representadas na Figura 4 como Lift
(Sustentagéo), Weight (peso), Drag (arrasto) e Thrust (impulso). As asas quase sempre
reagem as trés forcas de cisalhamento (elevagéo, arrasto e uma forca interna se o asa
tem diedro), e trés momentos ortogonais mutuamente: momento fletor; momento de
arrasto e momento de torcao (GUDMUNDSSON, 2014).



18

Figura 4 — Forgas agindo sobre a aeronave em voo
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Fonte: FAA (2016, p. 3).

Segundo Rodrigues (2014), as asas podem ser classificadas quanto a sua
posicdo na fuselagem em alta, média ou baixa. O numero de asas também pode
variar, avides com um unico par de asas sao classificados como monoplanos, quando
possuirem dois pares de asas sao classificados como biplanos. Cada aviao é projetado
com um propdsito, seja qual for a sua missao, na Figura 5 é possivel observar a
diversidade de formas e posi¢cées das asas de um avido, que variam conforme os
requisitos do projeto. De acordo com Rodrigues (2014), os formatos mais comuns séo:

- Asa retangular: € uma asa que apresenta menor eficiéncia aerodinamica, ou
seja, a relacao entre a forga de sustentacao e a forga de arrasto (L/D) € menor quando
comparada a uma asa trapezoidal ou eliptica. A vantagem da asa retangular € a sua
maior facilidade de construcdo e um menor custo de fabricacao quando comparada as
outras;

- Asa trapezoidal: € uma asa de 6tima eficiéncia aerodinamica, pois com a
reducdo gradativa da corda entre a raiz e a ponta da asa consegue-se uma significativa
reducao do arrasto induzido;

- Asa eliptica: representa a asa ideal, pois € a que proporciona a maxima
eficiéncia aerodinamica.

No caso do aerodesign, a estrutura de uma asa mais comum & composta
pela longarina, a principal estrutura da asa, responsavel pelo suporte das principais
forcas; as nervuras, que dao a forma aerodinamica a asa e transmitem os esforgcos do
revestimento para a longarina; o aileron e os flaps que sao as superficies de controle
responsaveis pelas navegac¢des do modelo (RODRIGUES, 2014). As estruturas
apresentadas podem ser observadas na Figura 6.
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Figura 5 — Exemplo de formatos de asas
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Fonte: FAA (2016, p. 21).

Figura 6 — Elementos estruturais de uma asa de vant
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Fonte: RODRIGUES (2014, p. 15).

2.3.1 Asa Biplano

Avides podem ser categorizados pelo numero de asas, o0 monoplano é com
certeza o modelo mais comum, contudo avides biplanos ainda estdo em uso, Figura
7. A principal vantagem dos biplanos é a abundéancia de area de asa com uma menor
envergadura, permitindo que o avido faga manobras facilmente com uma velocidade
baixa de estol sem flaps (GUDMUNDSSON, 2014). Segundo Raymer (2018), os
biplanos dominaram a aviag&o durante as primeiras décadas devido aos aerofélios
mais finos produzidos na época e que requeriam uma estrutura mais resistente aos
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esforcos gerados, sendo assim, a configuracao com duas asas produzia uma eficiéncia
estrutural maior do que os monoplanos da época.

Atualmente, com o avanco da tecnologia, o uso dos avides biplanos diminuiu
consideravelmente. No entanto, a vantagem do seu uso ainda se da quando o uso
de uma estrutura leve for mais importante que a eficiéncia aerodindmica ou quando
o0 voo em velocidade baixa sem a necessidade de uma envergadura muito alta for
requisito de projeto, ja que os avides biplanos produzem exatamente a metade do
arrasto induzido de um aviao monoplano (RAYMER, 2018).

Figura 7 — Avido biplano

Fonte: FAA (2016, p.5).

2.4 FUSELAGEM

A finalidade da fuselagem é multifacetada. A fuselagem é se trata do corpo
da aeronave, ela deve ser cuidadosamente projetada para n&o existir perda de rigidez
na estrutura e acabe levando a falha. Além de fornecer volume para os ocupantes,
transportar carga ou gerar uma protegcdo aerodinamicamente eficiente contra os
elementos, tem também papel suporte de fixacdo das asas e empenas, assim como
suportar todas as cargas de voo (GUDMUNDSSON, 2014). Segundo (RODRIGUES,
2014), existem trés categorias de fuselagens: trelica; monocoque e semi-monocoque,
apresentadas nas Figuras 8 e 9.

A fuselagem tipo treli¢a, apresentada na Figura 8, é geralmente construida de
tubos (longarinas), soldados de tal forma, que todos os membros da trelica possam
suportar tanto cargas de tracdo como de compressao e acabam dando o formato
retangular para a aeronave. No caso do aerodesign a fixagao é feita por resina e nao
pode ser considerada to tipo solda. Em alguns caso, a FAA (2016) cita que estruturas
como Stringers e Bulkheads sao necessarios para tornar a fuselagem aerodinamica e
para suportar o revestimento. Os vants discutidos nesse trabalho s&o do tipo treliga.
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Figura 8 — Fuselagem trelicada

Longarina {tubo
de ago)

Nervura
diagonal
{tubo de ago)

Fonte: Rodrigues (2014).

A fuselagem tipo monocoque, mostrada na Figura 9, possui cavernas e anéis
de moldagem, responsaveis por dar o formato tipico da fuselagem e um revestimento
bastante rigido, cujo o papel é suportar as tensées. Devido ao revestimento suportar
os estresses de torcao e flexdo, elimina-se o uso das longarinas para reduzir 0 peso
e otimizar o espaco (FAA, 2016). Ja o semi-monocoque, em adicdo a0 monocoque,
apresenta longarinas geralmente feitas de ligas de aluminio e magnésio, sendo estas
responsaveis pelo suporte das cargas primarias (RODRIGUES, 2014).

Figura 9 — Fuselagem Semi-monocoque e Monocoque
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Fonte: Rodrigues (2014).

2.5 CARGAS ATUANTES

A estimativa de peso de uma aeronave é de extrema importancia para o
funcionamento adequado com seguranca e deve ser cuidadosamente estudada para ter
uma visdo da maneira como a estrutura reage e transmite cargas (RODRIGUES, 2014).
Segundo (MEGSON, 2007), o excesso de peso em um avido requer uma estrutura
mais forte para suportar as cargas e, consequentemente, diminuindo a quantidade de
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carga que o aviao consegue carregar, afetando diretamente a viabilidade econémica
do projeto. Dessa forma, os regulamentos aeronauticos estabelecem critérios minimos
de peso para um nivel de seguranca adequada e a categorizacao de cargas.

"Estas sao a carga limite, a carga maxima que a aeronave espera experimentar
em operacao normal; a carga de prova, o produto da carga limite e o fator
de prova (1,0-1,25), e a carga ultima, o produto da carga limite e o fator
ultimo (geralmente 1,5). A estrutura da aeronave deve suportar a carga de
prova sem distorcao prejudicial e ndo deve falhar até que a carga ultima seja
alcangada."(MEGSON, 2007, p. 399).

Uma aeronave em operacédo de voo nivelado e velocidade constante esta
sujeita a quatro forcas principais: forca peso, gerada pela forca da gravidade que
aponta para baixo; for¢ca de arrasto, gerada pelo escoamento do ar pela fuselagem,
e principalmente pelas asas, oposta e paralela a esse escoamento; for¢a de tragao,
criada pelo empuxo do motor e a forca de sustentacdo, gerada pela diferenca de
pressao existente nas asas (RODRIGUES, 2014). A Figura 10 mostra as cargas
aplicadas em uma aeronave em operagao.

Figura 10 — Principais categorias de cargas atuantes em uma aeronave completa
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Fonte: Rodrigues (2014, p.93).

Segundo Rodrigues (2014), existem dois tipos e cargas para qual a aeronave
€ projetada: cargas de solo e cargas de voo. As cargas de solo sao simplesmente
as cargas aplicadas a aeronave quando toca o solo e incluem carga de taxiamento,
decolagem e pouso. Ja as cargas de voo sdo aquelas que estao presentes durante a
operacao em manobras de voo e rajadas de vento. Megson (2007) diz que as maiores
cargas sofridas pela estrutura da aeronave geralmente sdo em virtude das cargas de
Voo, proveniente da aceleragéo e desaceleragdo em manobras de voo.
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Rodrigues (2014) ainda cita que as duas classes de cargas podem ser divididas
em cargas de superficie e forcas de corpo, que respectivamente, sdo cargas a atuar
sobre a superficie da aeronave e forcas a atuar sobre o volume da estrutura, geradas
pela gravidade e efeitos de inércia. Os principais esforcos de carregamentos sofridos
pela estrutura e representador pela Figura 11 s&o: tracao, compressao, cisalhamento e
torcao (OLIVEIRA, 2020).

Figura 11 — Principais categorias de carregamentos em aeronaves
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Fonte: Oliveira (2020, p.17) apud USDT(2018, p.8).

A forca de tracdo é a tenséao sofrida pelo material perpendicular ao plano da
area em sentidos opostos apontando para fora o material; a forca de compressao,
também perpendicular a area, aponta para dentro do material fazendo o que ele seja
comprimido; a forga de cisalhamento € a tensdo atuante no plano da &rea resultante
no deslizamento entre camadas do material; e a for¢a de torcdo é ocasionada por um
torque aplicado nas extremidades da peca, em torno do eixo longitudinal, em sentindo
oposto e criando a tor¢ao sobre o préprio eixo (HIBBELER, 2009).

2.5.1 Diagrama V-n / Envelope de voo

Uma aeronave esta sujeita a cargas maiores durante a sua operacao, devido a
isso é importante entender o limite dessas cargas para um voo seguro. Segundo
Niu (2006), as limitacbes de resisténcia a cargas em voo de uma aeronave Sao
representadas pelo diagrama V-n em funcao da velocidade e fator de carga (n). O
diagrama é construido baseado em quatro fatores: peso total; configuracao da aeronave;
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simetria das cargas e altitude, onde a mudanca de qualquer fator implica diretamente
nos limites de resisténcia em operacao do avido (NIU, 1995).

"O fator de carga da aeronave (n) expressa a manobra de uma aeronave
como um multiplo da aceleracao padrao devido a gravidade"(RAYMER, 2018, p. 494).
"Um fator de carga n = 2 significa que para uma determinada condicdo de voo a
estrutura da aeronave estara sujeita a uma for¢ca de sustentacdo dada pelo dobro
do peso"(RODRIGUES, 2014, p. 494). A Figura 12 apresenta as regides limites de
operacgao da aeronave com a variagao do fator de carga e velocidade de voo.

Figura 12 — Diagrama v-n de Manobra
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Fonte: Rodrigues (2014, p. 115).

No diagrama da Figura 12, V., € a velocidade de estol, V* é a velocidade
de manobra e V), é a velocidade de mergulho. Também sao representados, no eixo
vertical, os fatores de carga limite (n;;,,) e Gltimo (n.;), positivos e negativos. A curva
AB representa o limite aerodindmica do fator de carga determinado pelo coeficiente de
sustentacao (Cr....) que pode ser obtido pela equacgéo 1.

02.5.Crimas
Nmaz = p2—VVL (1)

Onde na equacao 1, os parametros representam o peso (W), area da asa (S),
densidade do ar (p), 0 maximo coeficiente de sustentacéo (Cy,...), velocidade. Uma vez
conhecendo esses valores é possivel encontrar o fator de carga maximo permissivel
para cada velocidade de voo, onde acima do qual a aeronave estara em uma condigao
de estol (RODRIGUES, 2014).
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2.5.2 Cargas na asa

De acordo com NIU (1995), os principais carregamentos aplicados na asa sao:
cisalhamento, momentos fletores e tor¢des, resultantes de pressdes de ar e cargas
de inércia. Em adi¢do, Rodrigues (2014) aponta que as principais cargas a serem
determinadas na asa sado o carregamento estatico e dinamico, tragao no intradorso,
compresséo no extradorso, flexdo e torgdo na estrutura, e uma vez determinados
€ aplicado uma metodologia para definir a distribuicdo de sustentacdo ao longo da
envergadura da asa. A Figura 13 apresenta o modelo esquematico da distribuicao de
carregamento na asa de uma aeronave durante o voo.

Principais cargas estaticas a serem consideradas na asa sdo a sustentacao
e o peso da estrutura. Os efeitos de carregamentos dindmicos sao obtidos
considerando, principalmente, a variagdo do angulo de ataque da asa em
manobras, a atuagao de superficies de controle e dos hiper-sustentadores.
Na aeronave analisada esses efeitos sdo pequenos e serdo desconsiderados
nesta andlise estrutural. (OLIVEIRA, 2020, p. 21).

Figura 13 — Distribuicdo de carregamento na asa
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Fonte: Rodrigues (2014, p. 94).

2.5.3 Cargas na fuselagem

Segundo Rodrigues (2014), as cargas estudadas para o desenvolvimento de
um vant para o aerodesign levam consideracdes particulares e as principais cargas
sofridas pela fuselagem de uma aeronave sao:

a) cargas na empenagem devido a trimagem, manobras, turbuléncia e rajadas;
b) cargas de pressao na superficie da aeronave;

c) cargas provenientes do trem de pouso devido ao impacto de pouso,
taxiamento e manobras no solo;

d) cargas provenientes do sistema propulsivo da aeronave (RODRIGUES,
2014, p. 103).

7

O estudo de cargas na fuselagem € um ponto de estudo critico para a
competicdo de aeromodelismo, ja que cada equipe projeta a sua estrutura de uma forma.
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De acordo com Rodrigues (2014), inicialmente para o célculo das cargas, a fuselagem
€ dividida em duas partes, a frontal que inclui a frente do avido até o compartimento
de cargas e a posterior que contém o boom e a fixacdo das empenagens. Geralmente
as cargas atuantes na fuselagem para o aerodesign sao determinadas pelo préprio
peso dos componentes estruturais ligados a fuselagem e pelas cargas transmitidas
pelo motor e pelo trem de pouso. Rodrigues (2014) ainda cita que a fuselagem pode
apresentar cargas combinadas de tragcao, compresséao, cisalhamento, flexao e torgao.

2.6 MATERIAIS

O material utilizado na fabricacdo da aeronave deve ter as propriedades
mecanicas necessarias para o suporte das cargas atuantes na estrutura sem que
afete a viabilidade econémica do projeto. Segundo Niu (1995), "Quando um aviao
subsobnico totalmente carregado decola, apenas cerca de 20% de seu peso total é
de carga util. Dos 80% restantes, cerca de metade é peso vazio da aeronave e a
outra metade é combustivel."(p.90). Portanto, o estudo da escolha do material para a
otimizagcao do peso resulta no aumento do limite de carga paga e na diminuicdo nos
requisitos de poténcia da aeronave (NIU, 1995).

Dentre os materiais mais utilizados na industria aeronautica estao o Aluminio,
Titanio, Madeira, Fibra de vidro, Fibra de carbono, Materiais compdsitos, Aco e Ligas
metalicas, em geral (RODRIGUES, 2014). O melhor material depende de qual sera a
aplicacao, estes materiais precisam apresentar: forca, rigidez, densidade, tenacidade a
fratura, resisténcia a rachadura por fadiga, fluéncia, resisténcia a corrosao, limites de
temperatura, produtibilidade, reparabilidade, custo e disponibilidade (RAYMER, 2018).
Dentre os principais materiais, o Aluminio é o mais amplamente utilizado por apresenta
uma combinacdo de propriedades que o torna muito versatil na construcéo. A Figura
14 apresenta o esquematico dos materiais aplicado na construgdao de um cacga F-14,
demonstrando onde cada material € aplicado para melhor desempenho.
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Figura 14 — Materiais Aplicados na Construgao do F-14
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Fonte: Rodrigues (2014, p. 125).

As ligas de aluminio das séries aeronauticas (2XXX e 7XXX) possuem como
caracteristicas principais os elevados niveis de resisténcia mecanica que,
aliadas a baixa densidade do metal e a facilidade de conformagao e usinagem,
transformam o aluminio em uma das melhores op¢des para a fabricagéo de
dispositivos e estruturas aeronduticas. (RODRIGUES, 2014, p. 119).

Ja com o foco voltado para o aerodesign, os principais materiais empregados
na construgcéo dos vants s&o: fibra de carbono, fibra de vidro, isopor, madeira balsa,
ligas leves de aluminio, nylon e outros que propiciem leveza estrutural e resisténcia
mecanica as cargas atuantes durante o voo (RODRIGUES, 2014).

E possivel perceber na competicdo, e na indistria, a ampla variedade de
materiais presentes no projeto, ja que cada material possui caracteristicas distintas
e um melhor desempenho se aplicado em determinados componentes, como "[...]
As fibras de vidro e carbono podem ser utilizadas para confeccao da fuselagem, do
“tail boom” do trem de pouso e da longarina da asa, isopor € madeira balsa sao
geralmente empregados para a modelagem e construcdo das asas e empenagens
[...]"(RODRIGUES, 2014, p.125)

2.7 METODO DOS ELEMENTOS FINITOS (MEF)

O método dos elementos finitos (MEF) surgiu com o desenvolvimento da
tecnologia em conjunto com a necessidade de fazer calculos mais sofisticados e
complexos. Segundo (TEIXEIRA-DIAS et al., 2018) o MEF é um poderoso método
matematico de resolucao de problemas de engenharia reais de alta complexabilidade
que os célculos analiticos ndo sdo muitas vezes capazes de apresentar uma solugao
exata.

Por tanto, foi criado o método numérico que a partir de modelos 2D ou 3D
consegue resolver calculos complexos apresentando de forma satisfatéria resultados
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muito aproximados a realidade (TEIXEIRA-DIAS et al., 2018). Ainda de acordo
com Teixeira-Dias (2018), o MEF pode ser aplicado em fenbmenos e problemas
bastante diversos, de diferentes areas do conhecimento, tais como vibratorio, andlise
de materiais, mecanica dos sélidos, mecéanica dos fluidos, transmissao de calor,
eletricidade, magnetismo, estrutural, elasticidade, etc.

O método funciona a partir da subdivisdo do corpo continuo em elementos
geométricos finitos, onde cada vértice dos elementos conectados entre si sao
chamados No6s (FILHO, 2009). De acordo com Teixeira-Dias (2018), ap6s criado
a malha de elementos e aplicado os carregamentos a serem estudados, 0s
deslocamentos dos nds sao calculados através de um sistema de equacdes criado
pelo MEF resultante no valor de deslocamento de cada ponto do elemento finito. Na
Figura 15 é possivel ver um esquematico da subdivisdo dos elementos pelo método.

Figura 15 — Representacdo esquematica do processo de discretizacdo espacial de um dominio por
elementos finitos
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Fonte: Dias (2018, p. 28).

Segundo Fish (2009), na andlise de tensées em problemas de engenharia
geralmente a utilizacdo de um MEF linear € adequado, pois, em geral, € indesejavel
trabalhar com cargas que possam conduzir o material ao comportamento n&ao-linear ou
a grandes deformagdes. Bem como, para problemas de analise estrutural, Filho (2009)
cita que os parametros sao os deslocamentos nodais, as incognitas dos problemas.

As acgbes sobre as estruturas sdo em geral dinamicas, devendo ser
consideradas as forgas de inércia associadas as aceleragbes a que cada
um dos seus componentes fica sujeito. Por este motivo, seria de esperar que
a andlise de uma estrutura teria obrigatoriamente de ter em consideragéo
os efeitos dindmicos. Contudo, em muitas situagdes é razoavel considerar
que as forgas sdo aplicadas de um modo suficientemente lento, tornando
desprezaveis as forgcas de inércia. Nestes casos a analise projetoa-se estatica.
(RODRIGUES, 2014, p. 128).

De acordo com Oliveira (2020), a analise feita neste trabalho serd uma analise
estrutural estatica apenas.
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3 METODOLOGIA

O objetivo deste trabalho é fazer uma analise estrutural do conjunto asa-
fuselagem de uma aeronave biplano cargueira radio-controlada projetada pela equipe
Nisus Aerodesign em 2020, um estudo similar ja foi realizado anteriormente em outro
trabalho, por Oliveira (2020), e sera utilizado a mesma metodologia de analise para
este trabalho.

Sendo assim, Oliveira (2020) define que o primeiro passo é definir quais
carregamentos que atuam em cada estrutura a ser estudada, para dessa forma obter-se
os esforgos aos quais estes elementos estao expostos. "Os carregamentos principais da
asa foram calculados a partir da distribuicdo dos coeficientes de sustentagdo e momento,
enquanto os esfor¢cos na fuselagem foram obtidos considerando a contribuicdo das
forcas provenientes do motor, do conjunto de trem de pouso e da empenagem, além
das cargas inerciais"(OLIVEIRA, 2020).

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

Apés estudar todas as etapas de dimensionamento e as consideragoes
adotadas no processo, fez-se uma revisao e a correcao de alguns pontos
do projeto, para entdo iniciar uma analise numérica na asa e na fuselagem
da aeronave. A simulagéo foi feita via MEF no programa Ansys Workbench,
e com ela foi possivel observar o comportamento destas estruturas quando

expostas aos carregamentos de voo.(OLIVEIRA, 2020, p. 26).

Em seguida, também serd modelado e analisado as estruturas compdsitas
e suas respectivas margens de seguranca. A Figura 16 apresenta os passos da
metodologia descrita acima. No préximo capitulo serdo abordadas em detalhes cada
uma das etapas descritas neste item, bem como todos os parametros adotados na
analise numérica.



Figura 16 — Fluxograma representativo da metodologia
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4 DESENVOLVIMENTO DA ANALISE

Este capitulo sera apresentado os carregamentos previstos agindo sobre o
vant, assim como o diagrama V-n calculado pela equipe Nisus Aerodesign, materiais
utilizados na construcédo e o dimensionamento da asa e fuselagem. Ademais, serao
apresentados os critérios de falhas mais adequados para a andlise e a validacao da
modelagem em elementos finitos. Vale ressaltar que neste trabalho serdo somente
avaliados os efeitos estruturais da estrutura, calculos aerodinamicos e outros efeitos
estédo fora do escopo deste trabalho.

4.1 DIAGRAMA V-N

A Figura 17 mostra o diagrama V-n calculado pela equipe para o modelo biplano.
Para o calculo do diagrama foi seguido a recomendagéo apresentada por Rodrigues
(2014) que faz uma consideragao conservadora na faixa de fator limite escolhida, ja que
0 avido se trata de uma aeronave de pequeno porte, ndo tripulado e pretende minimizar
os fatores de carga justamente para ndo superdimensionar a estrutura ocasionando no
aumento desnecessario de peso. Concluindo, o fator de carga limite escolhido para o
projeto foi de n = 2,5, sendo a recomendagao minima

Figura 17 — Diagrama V-n para biplano
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Fonte: Nisus (2020).

De acordo com Rodrigues (2014), a velocidade dos ventos em Sao José dos
Campos (cidade onde ocorre a competicao) variam entre 2 m/s a 8 m/s, considerando
gue a aeronave nao voa em grandes altitudes é plausivel utilizar uma velocidade para
rajadas de 6 m/s e 3 m/s para velocidade de mergulho, pois de acordo com Donely
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(1940), apenas 5% das lufadas acima de 3500ft (1067 metros) estdao acima de 6,06
m/s. A Tabela 1 mostra os valores dos fatores de cargas que compdem o diagrama
calculado pela equipe.

Tabela 1 — Fatores de carga.

Fator de Carga

Manobras 25 -1,0

Rajadas em voo de cruzeiro 2,8 -0,8

Rajadas em voo de mergulho 2,2 -0,2
Fonte: Nisus (2020).

4.2 CARREGAMENTO NAS ASAS

A Figura 18 apresenta a distribuicao de carregamentos ao longo da envergadura
das duas asas foi obtido a partir de simulacées em CFD utilizando do Ansys Benchwork.
Para o calculo, foi considerado uma velocidade de manobra de 15,57 m/s, gerando um
fator de carga de 2,5 e um angulo de ataque (a) de o = 16°, que representa o angulo
de ataque na decolagem, onde a aeronave esta operando na sua fase mais critica
dentre todas as fases de voo. Com auxilio de um cédigo também foi possivel obter
a forca cortante (V) e o momento fletor (M) que agem nas asas, tais graficos podem
ser vistos na Figura 19 e 20, respectivamente, e os valores dos esfor¢cos nas asas
podem ser visualizados na Tabela 2. Para a aplicagdo do carregamento no modelo, de
forma conservadora, foi aplicado a for¢ca de sustentagéo total dividida pelo numero de
nervuras, sendo o ideal utilizar o diagrama de sustentacdo como forma de aplicar o
valor mais exato para cada nervura.
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Figura 18 — Diagrama de sustentacdo nas asas do para biplano
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Fonte: Nisus (2020).

Tabela 2 — Esforgos presentes nas asas

Esforcos Asa Superior | Asa Inferior
Sustentacao (N) 216,290 187,710
Forca Cortante (N) 100,560 87,610
Momento Fletor (Nm) 43,070 38,070
Momento Torgor (Nm) 1,057 1,279
Arrasto (N) 43,759 26,309

Fonte: Nisus (2020).

4.3 DIMENSIONAMENTO DAS ASAS E COMPONENTES

Com o principal objetivo de minimizar o peso do projeto, a fim de projetar uma
estrutura otimizada, foi escolhido utilizar apenas uma longarina em cada asa do biplano.
As asas possuem envergadura de 1950 mm, ambas possuem longarinas quadradas
(Figura 19), com 20 mm de largura e altura, feitas em material laminado de fibra de
carbono 230 com 2,5 mm de espessura total, sendo cada camada do conjunto fibra
resina medindo 0,25 mm, contando com um total de 10 camadas para as laminas de
ambas as faces, e nucleo de Divinycell H60 de 15 mm de espessura, com deflexado
maxima de 46,42 mm apos analise.

A Tabela 3 apresenta as possibilidades de numero de camadas, deslocamento
maximo e tamanhos estudados para a longarina e a tabela 4 apresenta alguns conjuntos
de organizacao dos angulos para as camadas do laminado das longarinas que foram
selecionados para andlise. E possivel ver que o Caso 1 foi 0 mais apto para o projeto,
apresentando a menor deslocamento dentre os casos.



Tabela 3 — Espessura da face laminada das longarinas.
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N° Camadas N° Camadas Altura do Largura [mm] | Deslocamento
Face Inferior Face Superior Nucleo [mm] Maximo [mm]

6 6 20 23 43,439

8 8 20 24 30,898

10 10 20 25 23,446

6 6 18 21 57,375

8 8 18 22 40,300

10 10 18 23 30,222

6 6 15 18 92,162

8 8 15 19 63,250

10 10 15 20 46,425

Fonte: Nisus (2020).

Tabela 4 — Trés melhores combinagdes de angulos (ordem das faces de baixo para cima).

Deslocamento maximo

Caso 1 2 34 5 6 7 8 9 10 ]
r § 00000 TO0 D g
Caso 2 105 105 8 8 105 8 8 8 8 8 46,623
Caso 3 8 105 8 8 1o5 1o5 1o5 8 1o5 900 46,868

Secdo transversal

Fonte: Nisus (2020).

Figura 19 — Secéo transversal da longarina
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Fonte: Nisus (2020).

A escolha do material da longarina se deu apés analises comportamento de
materiais feito em Matlab, realizado pelo setor de aerodindmica, e a escolha final foi



35

devido a relacao custo-beneficio e nao serao discutidas neste trabalho. Apds estudos
aerodinamicos feitos, foi optado por adicionar enflechamento na ponta das asas e,
também, ndo serdo discutidos neste trabalho, pois o objetivo € analisar o conjunto
completo. Abaixo, nas Figuras 20 e 21, a vista isométrica superior da asa superior e
inferior, respectivamente.

Figura 20 — Vista isométrica asa superior
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Fonte: Nisus (2020).
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Figura 21 — Vista isométrica asa inferior
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Fonte: Nisus (2020).

As Figuras 20 e 21 mostram as nervuras presentes nas asas, cada asa possuli
um total de 16 nervuras com 1,5mm de espessura, 14 nervuras comuns feitas de
madeira balsa e 2 nervuras centrais feitas de madeira balsa e laminado de fibra de
carbono 230 com direc¢édo da fibra [0°/45°/0°], levemente anguladas, especificamente
para acoplagem das asas a fuselagem, onde tal fixacdo se deu por 4 parafusos (dois
em cada nervura central) que passam da fuselagem para as nervuras e por esse motivo
as nervuras centrais sao reforcadas.

O setor de CAD da equipe realizou-se um estudo topolégico por meio
da ferramenta "topology study"disponivel no programa SolidWorks, foi utilizado a
distribuicdo de pressao nas asas e aplicado sobre as nervuras para diminuir o peso da
aeronave sem perder eficiéncia estrutural, onde foi possivel retirar 20% de massa de
cada nervura, e devido ao enflechamento nas pontas de asa, as nervuras possuem
tamanhos diferentes, na Figura 22 € possivel ver os diferentes tamanhos de nervura
com as areas onde foi retirado massa.
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Figura 22 — Nervuras

Fonte: Nisus (2020).

4.4 CARREGAMENTO NA FUSELAGEM

O carregamento aplicado na fuselagem € proveniente do peso dos
componentes eletrénicos, fuselagem em si, estabilizadores, carga paga, peso do
grupo propulsor, tanque de combustivel, asa superior, asa inferior, trem de pouso e
bequilha. As forcas aplicadas sobre a fuselagem é dada pela tracao do motor, esforgos
transmitidos pelos estabilizadores vertical e horizontal, esforcos transmitidos pela forca
de sustentacdo das asas e forcas de reacdo da bequilha e do trem de pouso. A Tabela
5 apresenta os carregamentos e a Tabela 6, o peso dos componentes. Vale ressaltar
que para esses valores finais foi considerado um fator de carga de 1,33.

Tabela 5 — Carregamentos aplicados na fuselagem.

Forca Valor | Unidades
Sustentacéo na asa Superior 216,3 N
Sustentacdo na asa Inferior 187,7 N
Momento Torcor na asa Superior | 1,32 N.m
Momento Torcor na asa Inferior 1,6 N.m

Forca na Empenagem Horizontal | 57,15 N
Forca na Empenagem Vertical 8,875 N
Tracédo do Motor 53 N
Bequilha 59,85 N

Trem de pouso 142,72 N

Fonte: Nisus (2020).
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Tabela 6 — Peso dos componentes aplicados na fuselagem.

Peso Valor | Unidades
Grupo Propulsor 1,6 Kg
Carga Paga 11 Kg

Estabilizador Horizontal | 0,08 Kg
Estabilizador Vertical | 0,200 Kg

Bequilha 0,318 Kg
Trem de Pouso 0,56 Kg
Asa Superior 0,925 Kg
Asa Inferior 0,80 Kg
Peso total 15,48 Kg

Fonte: Nisus (2020).

4.5 DIMENSIONAMENTO DA FUSELAGEM

O projeto inicial da geometria da fuselagem foi idealizado em formato de trelica,
dado pela menor complexidade nas analises e a manufatura do protétipo. Neste tipo
de arranjo estrutural os elementos estao sujeitos a apenas forgas axiais, as quais sdo
concentradas apenas nos nés da estrutura, assim considera-se que os elementos
estruturais podem falhar por escoamento e flambagem.

Para a fabricacdo da fuselagem, optou-se por utilizar varetas macicas de Fibra
de Carbono epoxy woven, sendo um material anisotropico. Uma vez estabelecido
o modelo de estrutura e os modos de falha principais, o0 setor de aerodinamica e
estabilidade iniciaram o dimensionamento da estrutura por meio de estimativas de
linhas externas considerando a alocagéo de carga e dos sistemas abordo. A estrutura
final tem um comprimento de 971 mm, uma altura de 565 mm, largura maxima de 112
mm e peso vazio de 4,103 KG.
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Figura 23 — Fuselagem

Fonte: Nisus (2020).

4.6 MATERIAIS UTILIZADOS

Nesta secdo serd descrito as consideragdes e simplificacbes adotadas para
0s materiais na simulagdo numérica e suas respectivas propriedades utilizadas nas
simulacdes. Os principais materiais utilizados sdo: Fibra de carbono 230, Fibra de
carbono epoxy woven molhado, Divinycell H60 (Espuma PVC) e Madeira Balsa. Como
simplificacdo para as andlises sera considerado uma aproximagao adotada por Kaw
(2006), onde as propriedades dos laminados serdao baseadas em suas propriedades
médias e o material é considerado homogéneo. As tabelas a seguir apresentam as
propriedades mecanicas desses materiais.

Tabela 7 — Propriedades da Madeira Balsa.

Propriedades Valor | Unidades
Massa especifica 160,0 kg/m3
Coeficiente de Poisson 0,30 MPa
Modulo elastico 3000,0 MPa
Modulo de cisalhamento | 300,0 MPa
Limite ao escoamento 20,0 MPa

Fonte: SolidWorks (2022).



Tabela 8 — Propriedades da Fibra de Carbono 230.

Propriedades Valor | Unidades
Massa especifica 1800,0 kg/m?
Coeficiente de Poisson XY 0,200 N/A
Coeficiente de Poisson 0,400 N/A
Coeficiente de Poisson 0,200 N/A
Mdédulo de Young X 2,30E5 MPa
Médulo de Young Y 2,30E4 MPa
Médulo de Young Z 2,30E4 MPa
Modulo de cisalhamento XY | 9,0E3 MPa
Modulo de cisalhamento YZ | 8,214E3 MPa
Modulo de cisalhamento XZ | 9,0E3 MPa

Fonte: Ansys (2022).

Tabela 9 — Propriedades do Divinycell H60.

Propriedades Valor | Unidades
Resisténcia a compressao 0,90 MPa
Médulo de compresséao 70,0 MPa
Resisténcia a tragao 1,80 MPa
Médulo a tracao 75,0 MPa
Resisténcia ao cisalhamento | 0,760 MPa
Médulo de cisalhamento 20,0 MPa
Massa especifica 60,0 kg/m3
Coeficiente de Poisson 0,40 MPa

Fonte: e-composites (2022).

Tabela 10 — Propriedades da Fibra de Carbono Epoxy Woven Molhado.

Propriedades Valor | Unidades
Massa especifica 1451,0 kg/m?
Coeficiente de Poisson XY | 0,0400 N/A
Coeficiente de Poisson 0,300 N/A
Coeficiente de Poisson 0,300 N/A
Mdédulo de Young X 5,916E4 MPa
Médulo de Young Y 5,916E4 MPa
Médulo de Young Z 7,50E3 MPa
Modulo de cisalhamento XY | 1,750E4 MPa
Modulo de cisalhamento YZ | 2,700E3 MPa
Modulo de cisalhamento XZ | 2,700E3 MPa

Fonte: Ansys (2022).
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4.7 CRITERIOS DE FALHA

A aplicacdo de modelos de critérios de falha é de suma importancia para
0 projeto, responsavel por prever os modos de falha da estrutura com base no
comportamento do material. Para isso € necessario aplicar metodologias que estimem
a resisténcia ao diferente tipo de esforcos.

Neste trabalho, os principais materiais utilizados sao Fibra de Carbono e
Madeira Balsa. Para os materiais compdsitos (Fibra de Carbono) existe uma alta
complexabilidade para a determinagdo de um critério ja que nenhum critério de
falha consegue abranger simultaneamente todos os aspectos envolvidos na falha,
como modo de falha, anisotropia, heterogeneidade, tipo de material e carregamento,
uma infinidade de valores pode ser atingido dependendo da dire¢cado de aplicacéao
do carregamento, além que € possivel existir a falha segundo diferentes modos
isoladamente ou combinados (G. P de Souza; V. Tita, N. C. dos Santos; J. de Carvalho,
2002).

Entao, para este trabalho, sera necessario analisar a estrutura sob a 6tica de
alguns critérios de falha. Os critérios mais utilizados para materiais anisotrépicos sao:
critério de Tensao Maxima, critério de Tsai-Wu, Tsai- Hill e Deformagéo Maxima; e para
as longarinas que sao estruturas sanduiches, sera utilizado o critério de falha para
estruturas sanduiches.

4.7.1 Critério de Tsai-Wu

O critério de falha de Tsai-Wu, também conhecido como a teoria geral de
resisténcia para materiais anisotrdpicos, apresenta diversas vantagens em relacao
a outras teorias existentes, sendo bem mais abrangente para vérios tipos de
materiais como, isotrdpicos assimétricos, materiais isotropicos simétricos e materiais
anisotropicos (NICOLAS, 2022).

Suas vantagens de acordo com Nicolas (2022) s&o, por exemplo: ser uma
equacao escalar e automaticamente invariante; os componentes de resisténcia sédo
expressos em um tensor, suas relagdes de transformacao e os invariantes associados
sao bem definidos e as propriedades de simetria do tensor e 0 nimero de componentes,
nulos e independentes, podem ser rigorosamente determinados. A falha no material
ocorre quando a equacao 3 é satisfeita:

F10'1 + FQO’Q + 2F120'10'2 -+ FHO'% + FQQO’% + F67'12 -+ F667'122 2 1 (2)

Os coeficientes Fj; do critério de falha de Tsai-Wu sdo relacionados aos
parametros de resisténcia de material da Iamina, determinados por experimentos.
Eles séo calculados a partir das seguintes formulas:
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4.7.2 Critério de Tsai-Hill

Segundo Nicolas (2022), as teorias de falhas para materiais anisotropicos foram
inicialmente extensdes de analises isotrépicas. Entao, entre as teorias de falha para
materiais anisotrdpicos, a teoria de Tsai-Hill é utilizada, principalmente, para materiais
compésitos reforcados por fibras.

Este critério de falha é quadratico, interativo baseado em tensao que identifica
a falha, porém nao distingue entre os diferentes modos de falha. A falha ocorre sempre
gue a seguinte condi¢ao for satisfeita:

2 2 2
o1 09 0102 04
— ) =) ——=*t|F) =1 (10)
() () -5 (7)
Sendo os parametros f;; a tensdo de escoamento transversal ou vertical no
plano 1 ou 2

4.7.3 Critério de Tensao Maxima

Segundo o autor Kaw (2006), que aborda o tema de falha em materiais
laminados, esta teoria € baseada na teoria da tensao normal maxima de St. Venant e a
teoria da tensao de cisalhamento maxima de Tresca aplicada a isotropicos materiais.

O Critério de Tensdao Maxima identifica trés modos possiveis de falha: falha
longitudinal, falha transversal ou falha de cisalhamento. Portanto, se qualquer um dos
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limites de resisténcia a tragdo, compressao ou cisalhamento for excedido pela tensao
correspondente nos eixos principais, declara-se a ocorréncia de falha (KAW, 2006).

Para existir a falha, uma das seguintes equacdes precisa ser violada:

_(Uf)ult <01 < (Uf)ult

—(0) s < 72 < (0 )uts

—(le)ult < T2 < (7-12>ult

onde:
(09) e = Resisténcia a compressao longitudinal
(o). = Resisténcia a tragdo longitudinal
(0$)u: = Resisténcia a compressao transversal
(o1).: = Resisténcia a tragéo transversal

T12)u = Resisténcia a cisalhamento

4.7.4 Critério de Deformacao Maxima

(11)

(12)

Assim como o critério de Tens&do Maxima, o critério de Deformagdo Maxima
identifica trés modos possiveis de falha: falha longitudinal, falha transversal ou falha de

cisalhamento.

Ainda de acordo com Kaw (2006), A teoria de falha de deformacdo méaxima é
semelhante a teoria de falha de tensdao maxima, porém as duas teorias de falha dao
resultados diferentes porque as deformacgdes locais em uma lamina incluem o efeito
do coeficiente de Poisson. Portanto, se este critério ndo considerasse o numero de
Poisson, as duas falhas teorias daréo resultados idénticos. Este critério apresentara

falha quando uma das equacgdes abaixo for quebrada:

(N ur < &1 < (E])utt

— ()t < €2 < (€3)ue

—(Y12)urr < 712 < (Y12) it

onde:
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w¢ = Limite longitudinal de deformagao por compressao
«¢ = Limite longitudinal de deformacao por tracao

(e9)

(e7)

(e§).u: = Limite transversal de deformagao por compresséo
(e3)

(

£

w¢ = Limite transversal de deformacgao por tragao
2)w = Limite de deformacao por cisalhamento

3

4.7.5 Critério de Falha para Estrutura Sanduiche

Estruturas sanduiche sao estruturas compostas de duas faces finas de um
refor¢co ou fibras coladas em uma interface de espuma, ou honeycomb por meio da
matriz. O comportamento cinematico das estruturas sanduiche foi descrito baseando-se
em formulag6es das teorias de placas laminadas. As falhas em estruturas sanduiches
sé&o mais complexas devido a variedade de material que sdo compostas. Os principais
modos de falha destas estruturas sdo esmagamentos ou ruptura das faces, falha por
cisalhamento, esmagamento global ou local do nucleo, flambagem global do painel,
empenamento global ou local das faces (wrinkling) e flambagem intracelular (dimpling)
(Debora Pierini Gagliardo; Nilson Tadeu Mascia, 2010).

4.8 VALIDACAO DA MODELAGEM EM ELEMENTOS FINITOS

Com o intuito de validar os resultados a serem obtidos na simulagdao dos
elementos estruturais feitos de compdsitos, foi feita uma comparagao entre os
resultados analiticos de um problema ja conhecido com os resultados numéricos
aplicando a técnica de elementos finitos pelo Ansys.

O enunciado do problema propbéem uma viga-caixa com 1 metro de
comprimento, fabricada de fibra de carbono com resina epoxy. A viga esta engastada
em ambas extremidades, possui uma carga em distribuicdo uniforme de -6500 N/m, as
laminas do material composito estao dispostas em [45/0,,/45] e pede-se a deformagéo
maxima. As figuras 24 ilustra o problema e as dimensdes da viga.

Figura 24 — llustragao do problema
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Fonte: Kéllar e Springer (2003, p. 255).
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Conforme o problema conhecido, é possivel encontrar a deflexdo maxima (6,/4.)
pela equagédo 17, onde o valor da rigidez de flexdo E1,, é 34,692 Nm?:

P
384F1,,
A modelagem numeérica utilizou 0 modulo ACP do Ansys, no qual foi selecionado
o material em questao e para a geracao da malha foi optado por utilizar o valor padréo
do programa, gerando 2320 nés e 320 elementos. A Figura 25 apresenta a modelagem
antes da simulacao, mostrando as cargas e condigdes de contorno aplicadas.

= —0,488mm (17)

Figura 25 — Simulacao pré-deformacao

Fonte: Autor (2022).

A Figura 26 apresenta o gradiente de deflexdo resultante da simulacao
numérica. Observa-se que a deflexdo méaxima encontrada foi de 0,42 mm,
representando uma diferenca de apenas 0,06 mm em relagdo ao resultado analitico,
aproximadamente 90% de exatidao. Concluindo, dessa forma, possivel validar as
entradas (inputs) e saidas (outputs) do médulo ACP para fazer as analises da estrutura
asa-fuselagem.
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Figura 26 — Simulacéo de deformagdo maxima

Fonte: Autor (2022).

4.9 PRE-PROCESSAMENTO NO ACP

A primeira etapa do processo € a modelagem da geometria. Neste caso, o
CAD do problema foi modelado no programa SolidWorks (Figura 27), a geométrica teve
de passar por diversas modificacées para que fosse submetido as analises numéricas
posteriormente no Ansys, as estruturas de compdsitos para serem analisadas no
modulo ACP devem ser importadas como superficies/cascas, e ndo como sélidos, para
que o material possa ser compensado/prensado seguindo as orientacdes determinadas
das fibras.

Seguindo a analise, a estrutura asa-fuselagem foi dividida em dois grupos de
geometria, pecas laminadas e pecas sélidas. As estruturas laminadas, tais como
longarinas; estruturas de trem de pouso; nervuras centrais; parede corta-fogo e
assoalho, foram importadas para o médulo ACP do Ansys para iniciar o tratamento
destas estruturas. Vale ressaltar que outras superficies que compéem as asas, como 0
bordo de ataque e bordo de fuga, séo feitas de uma chapa de madeira balsa com 1mm
de espessura e também foram modeladas como superficies devido a sua pequena
espessura em comparagdo com o comprimento.
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Figura 27 — Montagem SolidWorks

Fonte: Autor (2022).

No ACP Pré, os laminados de cada face das longarinas (Figura 28) foram feitas
por um tecido bidimensional de fibra de carbono 230, composto por 10 camadas de
fibra, sendo cada uma dessas de 0,25mm de espessura, seguindo uma orientacao
escolhida do Caso 1, totalizando uma espessura de 2,5mm cada face. Em seguida,
as nervuras centrais foram fabricadas por um tecido de fibra de carbono epoxy woven
230 molhada composta por trés camadas de 0,50mm seguindo uma orientacéo de
[0°/45°/0°], totalizando 1,5mm de espessura.

As estruturas sanduiches (Figura 28) como a parede corta-fogo, o suporte do
trem de pouso frontal e 0 assoalho possuem um nucleo inercial de Honeycomb Aramida
de 4,5mm de espessura e suas faces sdo formadas por uma camada de epoxy woven
230 molhada, totalizando 0,25 mm de espessura cada face. Por fim, os suportes do
trem de pouso central possuem um nucleo inercial de Honeycomb Aramida de 4,5mm
com faces laminadas com trés camadas de fibra de carbono epoxy woven molhada
com orientagdo de [0°/30°/45°], resultando em 0,75mm de espessura em cada face.
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Figura 28 — Nervuras Centrais Inferiores, Longarinas, Suportes, Assoalho e Parede Corta-Fogo no ACP

Fonte: Autor (2022).

Por fim, a configuragdo das estruturas laminadas, feita no ACP, € exportada
para 0 médulo de andlise estrutural estatica no ANSYS Mechanical, aonde irdo se juntar
com os demais componentes sélidos do conjunto asa-fuselagem, como a fuselagem
e o restante das asas, compostas por tubos de fibra de carbono maci¢cos e madeira
Balsa, respectivamente.

4.9.1 Malha

O primeiro passo para comecar as analises do problema é criacao da malha
sobre a estrutura. Para otimizar os calculos computacionais a estrutura foi divida em
segmentos para ser especificado em cada regido a melhor malha possivel com tamanho
de elementos diferentes.

Inicialmente, foi necessario especificar um método de geracdo de malha
especialmente para as asas, foi especificado que as regides de bordo de ataque
e bordo de fuga, ambas feitas de Madeira Balsa, seriam analisadas pelo método
Automatico, Quadrilateral Dominant, Linear e composta por All Quads. Logo em seguida
foi necessério especificar o tamanho dos elementos gerados na malha, neste caso
foram elementos de 10mm, que apresentou resultados satisfatérios nos parametros de
qualidade de malha. Considerando o tamanho da envergadura das asas € a limitacao
computacional, este foi 0 melhor tamanho encontrado. A Figura 29 apresenta a malha
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gerada com as especificacdes descritas.

Figura 29 — Visualizagdo da malha nas asas

0,00 500,00 1000,00 i)
I 00O 000

250,00 750,00

Fonte: Autor (2022).

Em seguida, referente aos aerofélios e longarinas, também foi necessario
especificar um método de geracdo de malha, neste caso foi selecionado o método
automatico, linear e tamanho de elementos de 6mm para os aerofélios e de 10mm
para as longarinas, apresentado na Figura 30. O mesmo foi feito para as estruturas
sanduiches acopladas a fuselagem, Figura 31, nas quais foi selecionado o método
Sweep, All Quads e tamanho de elementos de 6mm e também apresentou resultados
de qualidades de malha satisfatérios.
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Figura 30 — Zoom da malha gerada nas asas, longarinas e aerofolios

100,00

Fonte: Autor (2022).

Figura 31 — Malha nas estruturas sanduiches
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Fonte: Autor (2022).

Finalmente, a ultima etapa da geracéo da malha foi a fuselagem, Figura 32,
esta apresentou uma dificuldade elevada de especificacdo de elementos e método de
geracéo, devido a estrutura composta por varetas muito finas e compridas. A malha foi
gerada pela especificacdo do método automatico, linear e com elementos de 10mm.

Os resultados de qualidade desta malha ndo foram os mais adequados para
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a analise, apresentando resultados de qualidade medianos. Contudo, foi possivel
gerar uma malha com elementos de 1mm, que apresentavam resultados de qualidade
satisfatério, porém a versao do Ansys utilizada neste trabalho apresenta uma limitacéo
computacional maxima de nés, ou seja, nao sendo possivel gerar as analises estruturais
com esta malha de 1mm. Sendo assim, foi necessario optar pela malha que apresentou
resultados medianos, mas que permitiria a continuagéo das analises.

Figura 32 — Malha da fuselagem

0,00 300,00 600,00 (i)
I 00O a0
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Fonte: Autor (2022).

Assim como Oliveira (2019), os parametros utilizados para medir a qualidade da
malha foram Skewness e Qualidade dos Elementos. Conforme a definicao, o parametro
Skewness se refere a assimetria do elemento e varia entre 0, que indica uma célula
simétrica e 1, que indica uma célula completamente degenerada. Ja, o parametro
de Qualidade dos Elementos relaciona o volume com os tamanhos das arestas dos
elementos e também varia entre 0 e 1, em que 1 representa o elemento perfeito e 0 0
contrario. A Tabela 11 apresenta todos os dados discutidos acima das malhas geradas.
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Tabela 11 — Dados das malhas geradas nos componentes.

Componentes Partes Compdsitas | Asas | Fuselagem
N° de Nés 8.241 70.296 46.342
N° de Elementos 6.803 28.231 99.921
Skewness (Média) 5,41e-002 0,10574 0,386
Skewness (Desvio Padrao) 7,37e-002 0,12521 0,24443
Qualidade dos Elementos 0,9534 0,74522 | 0,63838
(Média)
Qualidade dos Elementos 7.076-002 020182 | 021138

(Desvio Padrao)

Fonte: Autor (2022).

Analisando os numeros obtidos com o proprio conceito e comparando 0s
resultados dos parametros da qualidade da malha com Oliveira (2019), é possivel
afirmar que os resultados foram muito préximos e satisfatorios, portanto, pode-se dizer
gue a qualidade da malha gerada é boa.

4.9.2 Condicoes de Contorno

Para ser possivel as analises computacionais é preciso estabelecer condicbes
de contorno nas estruturas e estabelecer os principais carregamentos aplicadas nela.
As condigbes de contorno aplicadas foram nas nervuras centrais de ambas as asas
(regides de fixacado das asas a fuselagem), a parede corta-fogo, o assoalho e os
suportes da bequilha e trem de pouso. O tipo de fixagao escolhido foi do tipo engaste e
n&o permite movimentagdo em nenhum sentido.

Os carregamentos aplicados na fuselagem, apresentados na Figura 34, foram
na parede corta-fogo, onde é feito a fixacao do motor; na cauda, onde ficam fixas
as empenas vertical e horizontal; na regido dos suportes de trem de pouso, assim
como no local de fixacao da fuselagem com as asas, simulando as for¢as sofridas
pelas asas transmitida para a fuselagem. Ainda, os carregamentos nas asas (for¢a de
sustentagdo e momento torgor), apresentados pela Figura 33, foram aplicados nas 16
nervuras de cada asas de forma distribuida. Além disso, a Figura 35 apresenta onde foi
adicionado cargas pontuais que representam o peso de cada componente, respeitando
0 posicionamento dos componentes.
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Figura 33 — Carregamentos aplicados nas asas

0,00 300,00 1000,00 {rmm)

50,00 750,00

Fonte: Autor (2022).

Figura 34 — Carregamentos aplicados a fuselagem

250,00 500,00 {mrm)

125,00 375,00

Fonte: Autor (2022).
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Figura 35 — Cargas pontuais € distribuidas aplicadas a fuselagem

0,00 250,00 500,00 {mrm)

125,00 375,00

Fonte: Autor (2022).

410 ANALISE DE RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste capitulo sera discutido os resultados obtidos pelo pre-processamento
feito no capitulo anterior. Finalmente, apds as malhas serem geradas, os carregamentos
e condi¢des de contorno aplicadas sobre a estrutura serdao apresentados os resultados
obtidos para tensdes, deformacdes, deslocamentos e margens de seguranca ligadas
as estruturas e seus critérios de falha.

Dada a complexidade do problema e os limites computacionais impostos pelo
programa Ansys, tais como o limite de nUmeros de nés e elementos, foi necessario
fazer as andlises do conjunto asa-fuselagem separadamente, ja que a fuselagem por si
sé atinge o limite maximo de elementos, impossibilitando a andlise conjunta. Porém,
vale ressaltar que todas as for¢as e carregamentos foram aplicadas e posicionadas
assumindo o conjunto completo.

4.10.1 Asas

Segundo Rodrigues (2014), os principais critérios para avaliagao de resultados
da analise estrutural é verificar os deslocamentos, as tensoes atuantes, o fator de
segurancga. O primeiro resultado, apresentado pelas Figura 36, 37 e 38, mostra a
deflexdo das asas, onde é possivel verificar que 0 maximo deslocamento de 55,53mm
se deu nas pontas de asas, em especial no bordo de fuga das ultimas nervuras, em
comparacao com a posicao inicial da estrutura. Segundo os resultados encontrados em
demais trabalhos similares de analise estrutural de um vant, como (OLIVEIRA, 2020),
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(CORREIA, 2019) e (HEINZMANN, 2020), onde obtiveram resultados de deslocamento
maximo de ponta de asa de 40,11mm e 55,66mm e 68,64mm respectivamente.

Dessa forma, é possivel assumir que os resultados obtidos sao coerentes com outras
referéncias.

Figura 36 — Deslocamentos nas asas

0,00 500,00 1000,00 (i)
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Fonte: Autor (2022).

Figura 37 — Zoom - Deslocamentos na asa superior

Fonte: Autor (2022).
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Figura 38 — Zoom - Deslocamentos na asa inferior

Fonte: Autor (2022).

Além, a Figura 39 mostra a deflexdo maxima atingida pela longarina superior
foi de 25,12mm e a longarina inferior de 32,5mm, em comparagéao com Oliveira (2020)
que obteve uma deflexdo maxima da longarina de 31,2mm.

Figura 39 — Deslocamentos das longarinas
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Fonte: Autor (2022).

O préximo parametro analisados foram as tensdées principais. Pode-se perceber,
pela Figura 40, que os pontos de maior tensdo ocorrem nas faces inferiores do meio
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das longarinas, devido a tensao proveniente dos esforcos de flexdo causados pela
forca de sustentagdo, de forma que algumas regides das longarinas possuem seus
valores discretizados na figura para maior detalhamento devido a uma singularidade
encontrada na analise. Percebe-se que a regiao mais solicitada foi a longarina inferior,
onde em seu centro apresenta um valor de 42 MPa e, indo em dire¢céo as pontas, 0
valor cresce ligeiramente para 61,8 MPa logo apds o centro e apresenta um decaimento
tendendo a zero até o final.

Na Figura 41, percebe-se que 0 maximo encontrado na andlise € de 254
MPa, ocorrendo no bordo de fuga de algumas nervuras devido a uma singularidade
encontrada no filete do CAD. Contudo, apesar da singularidade, os valores resultantes
nas demais partes da aeronave sao coerentes com o esperado. Em efeito de
comparagao, Oliveira (2020) obteve em sua analise o valor maximo de 85MPa na
mesma regiao e apresenta um decaimento para zero em direcdo as pontas.

Por outro lado, a Figura 42, apresenta as regides com as tensées minimas das
asas, que estao localizadas nas faces superiores das longarinas, devido aos esfor¢os
de flexao sofridos.

Figura 40 — Tensbes maximas
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Fonte: Autor (2022).
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Figura 41 — Ponto de singularidade na tenséo maxima

Fonte: Autor (2022).

Figura 42 — Vista superior de tensdes minimas
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Fonte: Autor (2022).

Em sequéncia, a respeito das deformacgdes apresentadas pelas analises, é
possivel perceber pela Figura 43 que também houve pontos maximos, na ordem de
0,11mm/mm, encontrados nos pontos de singularidades do CAD. Contudo, analisando
os valores nas demais regides, apresentados pelas Figuras 44 e 45, percebe-se que
as regides mais solicitadas neste caso sao as regides de bordo de ataque e bordo de
fuga, a qual apresenta o maior deslocamento total das asas, e que todo a estrutura
da aeronave se encontra bem abaixo do valor maximo de deformacao para a madeira
balsa de 0,025mm/mm, de acordo com Doyle, Drow e McBruney (1962). Sendo possivel



afirmar que, em sua totalidade, a estrutura apresenta-se segura.

Figura 43 — Ponto de singularidade de deformagédo maxima
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Fonte: Autor (2022).

Figura 44 — Pontos de deformagao no aerofélio
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Fonte: Autor (2022).
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Figura 45 — Ponto de deformagéo na estrutura
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Fonte: Autor (2022).

A respeito da tensdo maxima de cisalhamento, houve 0 mesmo problema
numérico do ponto de singularidade que atrapalha a visibilidade da analise, mas nao
apresenta resultados errados ao longo do conjunto. O ponto onde ocorre a maxima
tensdo de cisalhamento € na longarina, especialmente na longarina da asa inferior.

As Figuras 46 e 47 exibem o resultado da analise, onde é possivel visualizar
a coloracao da malha nessa regiao, apontando ser a regido maxima da analise, e
apresentando valores maximos na ordem de 35MPa. A Figura 48 apresenta alguns
valores de tensao maxima de cisalhamento ao longo das longarinas para facilitar a
visualizagao dos valores na longarina, sendo as marcagdes em azul representando a
face superior da longarina e em amarelo, a face inferior.



Figura 46 — Tensao Maxima de Cisalhamento
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Fonte: Autor (2022).

Figura 47 — Zoom da regido de tensdao méaxima de cisalhamento
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Fonte: Autor (2022).
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Figura 48 — Pontos de tensdo maxima de cisalhamento
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Fonte: Autor (2022).

A seguir, foram analisados o comportamento das estruturas compésitas para
identificar se a estrutura € segura. Com o uso do mdédulo ACP e pela ferramenta
Composite Failure Tool é possivel criar estruturas compésitas e analisar alguns critérios
de falha simultaneamente, como ja dito antes, a avaliacdo de diferentes critérios de
falha é benéfico para o projeto, pois Ihe concede um resultado completo sob demais
Oticas, ja que cada critério possui uma particularidade em seu método. Nas Figuras 49,
50, 51 e 52 serao apresentados os resultados dos quatro critérios de falha escolhidos
para analisar materiais compdésitos: Tsai-Wu, Tsai-Hill, Tensdo Maxima e Deformacao
Maxima. Os resultados sdo exibidos pela Tabela 12, expressos pela margem de
seguranga.



Figura 49 — Critério de falha tensdo maxima
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Fonte: Autor (2022).

Figura 50 — Critério de falha deformagdo maxima
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Fonte: Autor (2022).
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Figura 51 — Critério de falha Tsai-Wu
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Fonte: Autor (2022).

Figura 52 — Critério de falha Tsai-Hill
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Fonte: Autor (2022).
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Tabela 12 — Margens de seguranca.

Tsai-Wu | Tsai-Hill | Tensao Maxima | Deformagao Maxima.
1,559 1,649 1,471 1,8461
Fonte: Autor (2022).

Os resultados para esses critérios foram satisfatérios e dentro do esperado,
apresentam que as estruturas sdo seguras e estao longe de falhar, pela margem de
seguranca resultante é possivel dizer que tais estruturas foram super-dimensionadas,
sendo plausivel visto que a equipe nao possuia o conhecimento para fazer tais analises
e otimizar o projeto em 2020.

As estruturas sanduiches seguem o mesmo procedimento dos demais
componentes compdsitos. No Ansys é possivel escolher apenas trés tipos critérios de
falha para estruturas sanduiches, sendo: empenamento das faces (Face Wrikling), falha
do nucleo (Core Failure) e instabilidade na estrutura (Shear Crimping). Os resultados
estdo apresentados nas Figuras 53, 53 e 55 e, também, exibidos na Tabela 13. Os
resultados sdo expressos pela margem de seguranca.

Figura 53 — Critério de falha por empenamento de face na estrutura sanduiche
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Fonte: Autor (2022).



Figura 54 — Critério de falha no nicleo para estrutura sanduiche
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Fonte: Autor (2022).

Figura 55 — Critério de falha por flambagem para estrutura sanduiche
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Fonte: Autor (2022).
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Tabela 13 — Margens de seguranga para estrutura sanduiche.

Empenamento de Face

Falha do Nucleo

Instabilidade na Estrutura

6,640

0,359

4,329

Fonte: Autor (2022).

Percebe-se que o valor minimo encontrado para os trés critérios foi de 0,359 no
critério de falha do nucleo, e tal valor € encontrado somente em ponto de singularidade
no nucleo da parede corta-fogo, proveniente da geometria em CAD. Contudo, as demais
partes da estrutura da parede corta-fogo apresentam valores de margem de seguranca
elevadas e superiores a 1. Os demais resultados dos outros critérios de falha possuem
uma margem de seguranca bastante elevada, concluindo que a estrutura é segura.

4.10.2 Fuselagem

Assim como na asa, o primeiro parametro analisado na fuselagem foi o
deslocamento. A Figura 56 apresenta o resultado obtido para esta andlise, e pode-
se observar, que os maiores valores ocorrem na cauda, onde ha influéncia dos
carregamentos transferidos pelas empenagens.

Figura 56 — Deformagdes na fuselagem
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Fonte: Autor (2022).
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Como € possivel ver pela figura, a parte frontal e central da estrutura se mantém
bem estavel e possui valores de deslocamento irrisérios. A fuselagem no seu ponto
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maximo de deslocamento apresenta um deslocamento de 30,04 mm, por ser uma
estrutura mais rigida é coerente o deslocamento maximo ser menor que o das asas,
por tanto a estrutura, também, se apresenta segura.

A fim de apresentar um resultado mais detalhado sobre o deslocamento nas
estruturas sanduiches, foi realizado a mesma analise, focado nestas regides. A Figura
57 apresenta os valores de deslocamento nestas regides. Pode-se perceber que o
deslocamento ocorre na parede corta-fogo e no assoalho, sendo o ultimo o ponto
onde ocorre o maior deslocamento, fazendo sentido ja que essa regiao é responsavel
por carregar a carga paga e os outros componentes, ja as outras regides de suporte
de trem de pouso e bequilha, apresentam deslocamentos irrisérios, sendo talvez
superdimensionados no projeto. O deslocamento maximo é de 6,95mm e apresenta
um resultado seguro e coerente.

Figura 57 — Deformagdes nas estruturas sanduiches
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Fonte: Autor (2022).

A seguir, a Figura 58 apresenta o resultado da analise de tensdo maxima na
fuselagem, a fim de compreender melhor o seu comportamento. Observa-se que 0s
locais mais tensionados sdo as varetas da cauda do vant, fazendo sentido ja que é
aonde ocorre o maior deslocamento, proveniente das forgas dos estabilizadores.
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Figura 58 — Tensdo méaxima na fuselagem
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Fonte: Autor (2022).

Ja a Figura 59 mostra o ponto maximo de tens@o encontrado nesta geometria.
Percebe-se que a maxima tensao é encontrada apenas em um ponto na regiao mais
solicitada, a cauda. As demais varetas se encontram em um nivel de tensé@o abaixo de
75MPa, o que se encontra dentro do esperado e bem abaixo das tensdes admissiveis
do material.
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Figura 59 — Zoom - Tensdo maxima na fuselagem

Fonte: Autor (2022).

4.10.3 Analise Comparativa de Deslocamento Variando o Material da Fuselagem

Neste tépico sera feito uma analise comparativa de deslocamentos na
fuselagem feita de fibra de vidro. A fibra de vidro € um material bastante utilizado
para a fabricacdo de vants dado a sua resisténcia, peso e custo em comparagdo com
a fibra de carbono que também é um material amplamente utilizado, porém, com um
custo . Para a escolha do material € necessario analisar a viabilidade no projeto.

A Figura 60 apresentar o deslocamento maximo atingido na fuselagem feita em
fibra de vidro, percebe-se que o valor maximo atingido foi de 35,98mm na mesma regiao.
Este resultado é coerente, j& que a fibra de carbono € um material que apresenta uma
maior leveza e resisténcia que a fibra de vidro, sendo coerente o deslocamento da
estrutura em fibra de vidro ser maior que a fibra de carbono.
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Figura 60 — Deformagdes na fuselagem em fibra de vidro
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125,00 375,00

Fonte: Autor (2022).

Finalmente, baseado nos resultados acima, nota-se que utilizando as
varetas feitas de fibra de vidro o deslocamento aumenta, porém, a diferenga entre
deslocamentos nao traz grande impacto a fim de justificar o uso da fibra de carbono,
que embora seja um material mais resistente e leve, a fibra de carbono aumenta
consideravelmente o custo do projeto.

No projeto de 2020 n&o havia o conhecimento por parte equipe para fazer uma
analise mais aprofundada e detalhada no Ansys. O foco daquele projeto era reduzir o
peso da estrutura, para que assim, a estrutura conseguisse carregar mais peso, € com
base na literatura de artigos académicos sobre o topico, a equipe optou por se utilizar
varetas de fibra de carbono para atingir este objetivo. Contudo, pode-se ver por este
estudo que o uso de varetas de fibra de vidro para este caso ainda seria uma op¢ao
mais viavel, ja que o peso com a estrutura de vibra de vidro é de 163,17g e em fibra
de carbono de 131,589, acarretando uma diferenga de 36,69, e tal diferenca de 22,4%
nao traz ganhos significativos de otimizacao de peso quando comparada com o peso
total vazio do vant, representando pouco menos de 1% da massa e acarretando um
custo muito maior ao projeto, ja que o custo do metro quadrado da fibra de carbono é
em média 420 reais, em comparacao com o metro quadrado da fibra de vidro de 20
reais nos sites de fornecedores.
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5 CONCLUSOES

Os objetivos deste trabalho foram alcancados, uma validacao numérica dos
célculos de projeto, através do método de elementos finitos, foi realizada permitindo
avaliar com seguranca a estrutura e apontar os pontos criticos e margens de seguranca.
Também, ao final, foi debatido a alteracdo do material da fuselagem, e constatado que
uma analise numérica aprofundada é de suma importancia para evitar falhas e custos
exagerados.

Os resultados encontrados foram comparados a trabalhos similares e
apresentam-se coerentes com essas referéncias. Na época que este projeto foi
realizado ndo existia 0 conhecimento aprofundado por parte da equipe Nisus neste tipo
de andlise estrutural numérica com materiais compdésitos, o que ao final do trabalho
se mostrou fundamental, pois algumas estruturas estavam superdimensionadas e o
material optado para uso na fuselagem, embora apresente um desempenho superior
por si sO, quando aplicado, ndo apresentou mudancas significativas no desempenho
da estrutura que justificasse o custo investido. No entanto, apesar dos calculos
superdimensionados, apds a validacdo pode-se afirmar que os calculos por parte
da equipe foram corretos, o projeto foi viavel e seguro para voo. Ao final da competicéao,
a aeronave atingiu o 27° lugar na competicdo, comprovando a importancia que um
estudo numérico aprofundado beneficiaria préximos projetos.

Durante este trabalho foi possivel aprender muito sobre a utilizagdo dos
programas Ansys e SolidWorks, ambos programas essenciais para projetos de
engenharia e ficou evidente a importancia do uso de ferramentas numéricas para
validar célculos e estudos em projetos.

Sobre as limitagdes encontradas durante este trabalho, a utilizagdo dos médulos
do Ansys foi em suma a maior dificuldade, o programa na sua versao gratuita para
estudantes possui limitagdes, o que dificultou as analises. Esta dificuldade se deu
devido a pouca bibliografia disponivel sobre o tépico e, em sua maioria, em inglés. Com
iss0, espera-se que este trabalho possa ajudar outros estudantes no desenvolvimento
de projetos futuros, e quanto ao ensino em faculdades de engenharia, é recomendado
a implementagéao de cursos de utilizacao do programa Ansys nas grades curriculares.

Como sugestdo para projetos futuros, o desenvolvimento de um estudo
aerodinamico sobre a influéncia das asas de um vant biplano em comparacao a um
vant monoplano, dessa forma constatando qual configuragéo de asas se apresentaria
mais adequada para a competicdo SAE Aerodesign, assim também como um estudo
mais aprofundado dentro do campo de materiais compdsitos laminados e a definicao
da combinacgdo e orientacdo da fibra/matriz.
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