UNIVERSIDADE DA BEIRA INTERIOR
Engenharia

Dimensionamento estrutural de um novo
ultraligeiro

Angelo Gomes Pereira Silva Galvdo

Dissertacao para a obtencao do Grau de Mestre em

Engenharia Aeronautica
(Ciclo de estudos integrados)

Orientador: Prof. Doutor Pedro Vieira Gamboa

Covilha, junho de 2016






Agradecimentos

Quero agradecer a minha familia pelo o apoio incondicional que sempre me deram.

Ao Prof. Dr. Pedro Gamboa, pela sua total disponibilidade, ajuda e paciéncia, que me pro-
porcionou durante estes meses de trabalho.

A todos os Professores, que contribuiram na minha formacao como estudante e como pessoa.

A todos os meus amigos, que me apoiaram e me ajudaram de uma forma ou de outra, aca-
bando por tornar os Ultimos 6 anos muito mais faceis.

A Covilha, por me ter acolhido e me ter possibilitado novas experiéncias.

if






Resumo

Esta dissertacao consiste no estudo conceptual da estrutura e no dimensionamento estrutural
do novo ultraligeiro de alta velocidade da empresa Eurosportaircraft. A dissertacao do Eng. Luis
Ferreira, onde foi feito um estudo preliminar da aeronave, e as normas CS-VLA serviram de guias
a esta dissertacdo. Apos o estudo conceptual da asa, das empenagens e da fuselagem, foram
feitos calculos preliminares estruturais de modo a obter-se um ponto de partida dimensional das
mesmas, através do uso do software de calculo numérico Matlab. Apos o calculo, procedeu-se a
simulacao e otimizacao da estrutura, através do uso do Ansys, que é um software de simulacao
para engenharia, que utiliza métodos de elementos finitos para resolucao de problemas, a fim
de se obter os melhores resultados possiveis. Os resultados obtidos foram satisfatorios pois,
quer os requisitos estruturais de voo, quer os limites de peso da aeronave foram cumpridos.
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Estruturas; aeronave; ultraligeiro; condicoes de voo; dimensionamento; tensao; momentos;
forcas.
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Abstract

This thesis consists on the conceptual study and structural dimensioning of Eurosportair-
craft’s new very light airplane. The dissertation of Eng. Luis Ferreira, where the preliminary
study of the airplane was made, and CS-VLA certifications, were the basis for this thesis. After
the conceptual study of the wing, the empennagens and the fuselage, preliminary structural
calculations were made to obtain a dimensional starting point, using the numerical computing
environment, Matlab. With those starting points, we proceeded to simulate and optimize the
structure, using Ansys, which is a simulating software for engineering that uses finite element
methods, to obtain the best possible results. The desirable results were obtained because the
limits of weight and the flight structural requirements of the airplane were met.
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Nomenclatura

b Largura [mm]

¢ Corda da asa [mm]

ca Centro aerodinamico [mm]

cg Centro de massa, centroide [—]
cm Corda média [mm]

E Mddulo elastico [N/mm?]

F. Fator de composito [—]

Fs Fator de seguranca [—]

g Aceleracéo gravitica [m/s]

I Momento de inércia [mm*]

[+ Distancia entre o centro aerodinamico da empenagem e o centro de gravidade da aeronave
[mm]

M Momento [N.mm]

n Fator de carga [—]

P Pressao [N/mm?]

Pain Pressao dindmica [N/mm?]

P.. Pressao atmosférica [N/mm?]

R. Quociente entre modulos elasticos [—]
S Forca de corte [N], Area em planta das superfices hipersustentadoras [mm?]
t Espessura [mm]

Ude Velocidade da rajada [m/s]

V Velocidade da aeronave [m/s]

W Peso [N]

w Carga distribuida [N/mm]
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x, Distancia entre o centro aerodinamico da empenagem e o centro de gravidade da aeronave
[mm]

Zeny Posicao ao longo da envergadura [mm]

OL Carga distribuida devido a sustentacao [N/mm]
p Densidade ao nivel do mar [kg/mm?]
o Tensao direta [N/mm?]

T Tenséo de corte [N/mm?]
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1 Introducao

1.1 Prefacio

Desde ha muito tempo, um dos sonhos do Homem foi poder voar. Ha mais de dois mil anos na
China ocorreram os primeiros voos de um objeto denominado por papagaio. Este é constituido
por uma superficie fina e uma espécie de rédea. Através da rédea, guia-se a face da superficie
fina no angulo correcto em relacdo ao vento, permitindo ao papagaio sustentar-se no ar. Alguns
destes papagaios, conseguiam gerar sustentacao suficiente para levantar um ser humano [1].

Leonardo da Vinci (1452-1519) era um artista, cientista, arquiteto, engenheiro e inventor
italiano. Para além das diversas obras de pintura, projetos arquitetonicos e estudos cientificos
que elaborou, é também considerado um dos precursores da aviacdo. Nesta area projetou duas
magquinas voadoras : o ornitoptero (uma maquina voadora baseada no voo dos morcegos) e
o primeiro helicoptero. Vinci também projetou o paraquedas e o anemometro (instrumento
para medir a velocidade do vento) [2]. Estas ferramentas, atualmente, sao muito utilizadas no
ramo aeronautico, sendo o paraquedas um utensilio de seguranca comum em qualquer aeronave
ultraligeira, e o anemometro um instrumento de medicéo.

Dois séculos mais tarde, os irmaos Robert concretizaram os primeiros voos em balao a hidro-
génio em 1783 em Franca, que permitiram conhecer as primeiras relagdes entre as propriedades
da atmosfera e da altitude. Os irmaos Wright, por sua vez, construiram diversas aeronaves mais
pesadas que o ar, no final do século XIX até ao inicio do século XX, sao alguns exemplos [3].

Como vemos, 0 sonho de voar ja existe ha muito tempo. Nos ultimos 100 anos, a aviacao
evoluiu expoencialmente, devido, principalmente, as grandes guerras que ocorreram neste pe-
riodo. O avanco tecnolodgico ao nivel dos materiais, das estruturas e da aerodinamica permitiram
o desenvolvimento de diversos tipos de aeronaves mais pesadas que o ar.

Algumas décadas mais tarde comecaram a surgir as primeiras companhias aéreas e o aviao
comecou a subir em popularidade em relacao aos demais meios de transporte. O baixo tempo e a
comodidade das viagens, comparativamente aos restantes meios de transportes, foram fatores
muito importantes para o crescimento desta area. Depois, comecaram a surgir as primeiras
aeronaves privadas e os primeiros avioes ultraligeiros.

Esta categoria de avibes ultraligeiros é delimitada por um conjunto de normas que podem
variar entre paises e continentes. No geral, aeronaves pertencentes a esta categoria, possuem
pesos inferiores as aeronaves de transporte.

Nos ultimos vinte anos, a indUstria dos ultraligeiros cresceu exponencialmente. Cada vez
mais a industria leva ao limite a otimizacao estrutural, a fim de obter a melhor performance
possivel, seja em termos de alcance (planadores), seja em termos de velocidade (ultraligeiros
desportivos) ou mesmo em termos de manobrabilidade (ultraligeiros de acrobacia). A evolucao
dos materiais compoésitos e das configuragdes estruturais permitem obter melhores propriedades
mecanicas com menos peso, levando a que os ultraligeiros possuam desempenhos superiores.
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1.2 Enquadramento da dissertacao

Cada vez mais as empresas ao recrutar, exigem experiéncia profissional e qualificacdes.
As universidades tém conhecimento desse facto e tentam estabelecer parcerias com diversas
entidades a fim de conseguir proporcionar um pouco de experiéncia no mercado de trabalho
aos seus estudantes. As empresas por seu lado, necessitam de desenvolver os seus projetos e
portanto existe uma relacao de simbiose. Esta dissertacao resulta de uma dessas parcerias e
segue a dissertacao do Eng. Luis Ferreira, que teve como tema ”Estudo Preliminar de uma Nova
Aeronave Ultraligeira”. O projeto da tese foi proposto pela EurosportAircraft a Universidade da
Beira Interior. A EurosportAircraft € uma empresa do setor aeronautico fundada em 2009, cujo
foco empresarial é o fabrico de aeronaves ligeiras.

1.3 Objectivos

Esta tese tem como objetivo o projeto de uma estrutura para a nova aeronave ultraligeira
de alta velocidade da EurosportAircraft denominada por Speedster, que cumpra os requisitos
estruturais e que seja o mais leve possivel. Os passos da dissertacao sao:

e Analise dos requisitos necessarios da aeronave;

e Calculo das forcas aerodinamicas aplicadas na aeronave, quer na asa, quer na fuselagem,
quer nas empenagens;

e Dimensionamento estrutural com recurso ao software de computacdo nimerica Matlab e
respeitando a norma CS-VLA;

¢ Analise e otimizagao estruturais usando o software de simulacao por métodos de elementos
finitos Ansys;

1.4 Estrutura da tese

A dissertacao vai ser dividida em sete capitulos.

0 primeiro capitulo encontra-se dividido em quatro sub-capitulos denominados por prefacio,
objetivos, enquadramento da dissertacao e estrutura da tese.

0 segundo capitulo fala sobre o estado da arte referente aos conceitos envolvidos nas aero-
naves ultraligeiras. Divide-se em quatro partes: Estrutura, materiais, exemplos de estruturas
em composito e aeronaves. Na primeira parte vai ser feita uma breve abordagem aos princi-
pais componentes estruturais de um avido ultraligeira. Esta parte vai ser subdividida em trés
pontos: asa, fuselagem e empenagens. Nos trés pontos os diversos componentes que compdem
cada parte estrutural, externa e internamente, vao ser descritos. A segunda parte vai abordar
os diferentes tipos de materiais neste tipo de aeronaves. A terceira parte vai falar apresen-
tar alguns conceitos estruturais utilizados em aeronaves ultraligeiras fabricadas em materiais
compositos. A quarta parte vai apresentar as aeronaves que serviram de base a concecdo e ao
dimensionamento estrutural.

O terceiro capitulo descreve a concecao estrutural inicial e aborda os materiais que vao
ser utilizados em cada parte da aeronave. O quarto capitulo mostra os calculos preliminares
realizados e o ponto de partida, em termos de dimensionamento da aeronave.

0 quinto capitulo contempla o dimensionamento final da aeronave obtida através de simu-
lacoes realizadas em software com recurso ao método de elementos finitos.
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0 sexto capitulo consiste na conclusao da tese. Comentarios aos resultados obtidos e consi-
deracgdes futuras serdo abrangidos neste capitulo.
0 sétimo e Gltimo capitulo comtempla a bibliografia utilizada.






2 Estado da Arte

Este capitulo tem como objetivo dar uma visao geral sobre o estado da arte dos conceitos
aplicados nesta tese.

2.1 Estrutura

Existem 3 tipos de estruturas utilizadas na construcao de aeronaves. Podem ser monocoque,
semimonocoque ou trelica.

2.1.1 Tipos de estruturas

Estrutura semimonocoque: Uma estrutura semimonocoque é uma estrutura hibrida que com-
bina uma casca rigida com elementos unidireccionais, tais como as longarinas, que impedem o
buckling' e suporta as cargas primarias de flexdo. Estes elementos longitudinais distribuem-se
ao longo da estrutura e sao, muitas vezes, suportados por vigas de reforco (stringers) [4]. Este
tipo de estruturas também possui elementos estruturais transversais, no sentido de aumentar a
rigidez da propria.

Estrutura monocoque: Uma estrutura monocoque € uma estrutura que suporta as maioria das
cargas a que esta sujeita com a casca (skin) [5]. Logo, o principal elemento estrutural de uma
fuselagem monocoque ¢ a casca. Geralmente, também contém elementos estruturais transver-
sais para aumentar a rigidez.

Estrutura tipo trelica: Uma estrutura tipo trelica é geralmente construida por tubos de aluminio
ou de aco ou por madeira, ligados de maneira a que todos os membros da trelica possam suportar
cargas de tracao e de compressao [4]. Os componentes horizontais denominam-se por longerons
e os verticais ou diagonais, por almas. A casca tem apenas a funcao de revestir a estrutura.
Possuem grande resisténcia e sao faceis de fabricar. Contudo, nao implementam bem o perfil
aerodinamico.

Na Figura 2.1 observa-se a auséncia de stringers na estrutura monocoque. Contudo, na
estrutura tipo semimonocoque, verifica-se a sua presenca. Podemos ver também a presenca,
em ambos os tipos de estruturas, de cavernas (formers) e da parede de fogo (bulkhead), que
funciona como caverna também.

'E uma falha subita que pode ocorrer quando um elemento estrutural, esta sob uma tensdo de com-
pressao elevada, mesmo que esta, seja inferior aos limites do material,



ESTADO DA ARTE Dimensionamento estrutural de um novo ultraligeiro
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Figura 2.1: Estrutura monocoque vs estrutura semimonocoque [6].
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Members

Figura 2.2: Estrutura tipo trelica [7].

A Figura 2.2 contempla a disposicao dos longerons, das almas (web) e a sua interligacao,
forma por qual o suporte dos esforcos ocorre.

Em avides de grande porte, ndo é habitual projetar-se estruturas monocoque devido a sua
relacdo forca/peso, ser muito baixa [8]. Esta relacdo € explicada através do facto de estas
aeronaves estarem sujeitas a grandes cargas de voo e a resisténcia de uma estrutura monocoque
ser baixa. Neste tipo de estruturas, é necessario dimensionar cascas com espessuras elevadas
para estas conseguirem suportar as cargas, o que leva a um aumento significativo do peso. A
inexisténcia de uma estrutura interna de reforco neste tipo de estruturas leva a que, quando
ocorre uma falha estrutural na casca, esta seja catastrofica pois nao existe qualquer tipo de
suporte [5].

Contrariamente, as estruturas semimonocoque possuem racios de forca muito maiores do
que as estruturas monocoque, isto porque combina estruturas de reforco com uma casca [8].
A possibilidade de definir e dimensionar todos os componentes, impede a fuselagem de ficar
sobredimensionada e consequentemente, leva a uma reducédo do peso. Para além disso, como
possui diversos membros estruturais que definem a rigidez e a resisténcia, uma estrutura semi-
monocoque suporta mais danos.

No entanto, no caso dos ultraligeiros é normal as fuselagens serem monocoques, pois as
cargas a que estao sujeitas sao relativamente baixas.
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A seguir vamos abordar os componentes que fazem parte da estruturas da asa, da fuselagem
e das empenagens.

2.1.2 Asa

Produzir sustentacdo para a aeronave € a funcao principal das asas. Estruturalmente, estas
possuem uma parte externa e uma parte interna. A parte externa é composta pela casca e a
parte interna é composta por todos os outros componentes, tais como as longarinas e as nervuras

[8].

Casca: A casca tem como funcdes dar a forma aerodinamica a asa, suportar uma parte dos
carregamentos a que a asa esta sujeita e funcionar como tanque de combustivel. Existem casos
em que a casca suporta totalmente os carregamentos aplicados na asa. Quando isto acontece a
casca, normalmente é composta por um material sandwich [9], material este, que vai ser falado
no subcapitulo seguinte.

Longarina: A longarina é um dos principais componentes estruturais da asa. Tem como fungao
suportar as cargas provocadas pelo voo da aeronave, que provocam a flexao da asa para cima,
e o peso das asas quando o aviao esta pousado. Como ocorre essa flexao, as longarinas também
suportam a maioria das cargas provocadas pelo corte. Normalmente, as aeronaves possuem uma
ou mais longarinas em cada asa, no sentido de distribuir as cargas a que estao sujeitas [9].

e Longarina Principal: Como nome indica, é a longarina principal da asa. Todas as asas
possuem este elemento estrutural, uma vez que é este componente que suporta grande
parte das cargas aerodinamicas impostas, bem como o proprio peso da asa [8].

e Longarina Secundaria: As longarinas secundarias sao longarinas que servem de suporte a
longarina principal e estabilizam a asa em situacdes onde as cargas aerodinamicas provo-
cam uma torcao elevada da asa. O momento torsor provocado pela carga aerodinamica
por sua vez, vai induzir uma flexdo em cada longarina [9]. Esta longarina secundaria
também pode ser utilizada para sustentar e proporcionar pontos de fixacao as superficies
hipersustentadoras, como ailerons ou flaps.

e Longarina Falsas: Em alguns casos, para suportar as superficies hipersustentadoras, como
os flaps e os ailerons, colocam-se longarinas falsas [9]. Contrariamente as longarinas se-
cundarias, estas ndo possuem funcionalidade estrutural servindo apenas de suporte.

wreiling edes

///'// ‘ / it Qe ot

'%ﬂ//—
// /B’///////A

leading cdge

Figura 2.3: Exemplo de uma estrutura de asa [10].
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Na Figura 2.3 pode-se observar a longarina principal (main spar) e duas longarinas secunda-
rias, uma proxima do bordo de ataque (leading edge spar) e outra proxima do bordo de fuga
(trailing edge spar). Verifica-se também varias nervuras (ribs) dispostas transversalmente em
relacdo as longarinas.

Dependendo do objetivo que se quer atingir as longarinas podem apresentar diversos tipos de
geometria. Longarinas em | e as longarinas em caixao apresentam-se como sendo as geometrias
mais utilizadas no ramo aeronautico devido a sua razao inércia/area ser elevada. Contudo,
as longarinas em caixao sao mais faceis de construir do que as longarinas em |. No caso das
longarinas secundarias € comum, estas possuirem geometrias em C. Uma longarina é constituida
por mesas e almas variando em nimero, largura e em espessura, dependendo da geometria da
mesma. As mesas suportam a maioria das cargas longitudinais e as almas suportam a maioria
das cargas transversais. Dependendo dos requisitos estruturais, as seccoes da longarina podem
ter varias formas geométricas e diversas combinacdes de mesas e de almas, cada uma com
comprimento e espessura variaveis.

Nervuras: As nervuras tém como funcdo manter a forma aerodinamica da asa, suportar a casca
em termos de buckling e providenciar pontos de ligacao para a transmissao das cargas. Também
tém a funcao de separar as células individuais de combustivel. As nervuras podem ser principais,
dianteiras ou traseiras.

e Nervuras principais: As nervuras principais podem-se estender desde o bordo de ataque
até ao bordo de fuga, ou, no caso de asas com duas longarinas, até a posicao da longarina
secundaria. As suas funcoes sao manter a forma aerodinamica da asa, suportar a casca e
proporcionar a transferéncia dos esforcos da casca para as longarinas [9].

e Nervuras dianteiras: As nervuras dianteiras (nose rib) comecam no bordo de ataque. De-
pendendo do que se pretende estas nervuras podem-se estender até a posicao da longarina
principal. A sua funcao é fixar a forma do perfil no bordo de ataque [9].

e Nervuras traseiras: As nervuras traseiras (rear rib) situam-se na zona de fixacao da asa
a fuselagem. Estas nervuras, em asas que possuem duas longarinas, sido chamadas de
nervuras de compressao uma vez que estas sao projetadas para absorver as cargas de
compressao que tendem a unir as longarinas [9].

Na Figura 2.4, podemos observar os diferentes tipos de nervuras.

Mose Rib Wing Spar Rear Rib
r
L : C
Leading Edge .
(nose) skin Rear Top Skin
O10O O
— O
.
Rear Bottom Skin Trailing Edge Skin

Figura 2.4: Diferentes tipos de nervuras [11]
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2.1.3 Fuselagem

A fuselagem suporta o peso da carga e é a estrutura a qual todas as outras partes da aeronave
se conectam. Tem de resistir a momentos de flexao, causados pelo peso e pela sustentacao
da cauda e das asas, as cargas de torcao, provocadas pelo estabilizador e pela empenagem
verticais, e a pressurizacdo da cabine? [8].

A resisténcia e a rigidez estrutural deve ser elevada, no sentido de conseguir suportar todas
as cargas anteriormente mencionadas ao mesmo tempo. Tal como a asa, a parte estrutural
externa da fuselagem é composta pela casca e a sua parte estrutural interna é constituida pelos
restantes elementos estruturais, tais como as cavernas, as vigas de reforco, os longerons e pela
parede de fogo.

Cavernas: As cavernas (frame ou former) sao elementos estruturais que servem para manter a
forma geométrica da casca da fuselagem. Também suportam uma parte dos esforcos transversos
a que a fuselagem esta sujeita. Estas podem ser abertas ou fechadas dependendo da seccao [8].

Vigas de reforco: As vigas de reforco sao menores e mais leves que os longerons. Estas possuem
alguma rigidez, mas tém como funcao principal dar forma e fixar o revestimento [8].

Longerons: Os longerons sao elementos estruturais que pecorrem a fuselagem ao longo do
seu comprimento. A sua funcdo é prevenir o aparecimento de fendomenos de buckling. Estes
fendmenos podem ocorrer devido as cargas de compressao que os momentos fletores provocam
e a inércia das asas. Estes momentos e a torcdo devem-se aos efeitos aerodinamicos e ao
movimento de controlo da aeronave [8].

Parede de fogo: A parede de fogo tem como funcao separar o motor dos passageiros. Também
funciona como caverna.

2.1.4 Empenagens

As empenagens sao as estruturas que compdem a cauda de uma aeronave. Tém como funcao
estabilizar a aeronave, e incorporam as superficies de controlo.

Empenagem Horizontal: A empenagem horizontal é geralmente composta por uma parte fixa,
que serve de estabilizador horizontal (horizontal stabilizer), permitindo estabilizar a arfagem
da aeronave durante o voo, e por uma parte traseira movel que controla as mudancas na arfagem
da aeronave (elevator). Sao semelhantes as asas em termos de construcao e os seus elementos
estruturais principais sao as longarinas, as nervuras e a casca [9].

Empenagem Vertical: A empenagem vertical é composta por uma parte fixa, que serve de esta-
bilizador vertical (vertical stabilizer), que permite estabilizar a guinada da aeronave durante o
V00, e por uma parte traseira movel que controla as mudancas na guinada da aeronave (rudder).
Em combinacao com os ailerons, o (rudder) permite a aeronave realizar uma volta coordenada.
A empenagem vertical, estruturalmente é considerada como um prolongamento da fuselagem.
A empenagem vertical é composta por longarinas, nervuras e casca [9].

2Seccao da aeronave onde os passageiros viajam
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1 = Vertical
Stabilizer

2 = Rudder

Horizontal Stabilizer

Figura 2.5: Exemplo de uma cauda de uma aeronave [12]

Para além da empenagem horizontal e da empenagem vertical, na Figura 2.5 observam-se os
componentes transversais e longitudinais que constituem as empenagens, bem como os estabi-
lizadores. As empenagens apresentam uma configuracao estrutural semelhante a configuracao
estrutural de uma asa. As longarinas servem para suportar a maioria das cargas de flexao e de
corte, as nervuras conferem rigidez e a casca reveste a asa.

2.2 Materiais

A industria aeronautica usa um vasto niumero de materiais diferentes, desde as superligas
metalicas até aos materiais compdsitos. Estes Ultimos tém sido cada vez mais usados devido a
enorme capacidade destes materiais se adaptarem as necessidades impostas pela industria. Na
vertente dos ultraligeiros, a presenca dos compositos tem crescido face aos outros materiais.

2.2.1 Materiais compésitos

Os materiais compdsitos sao materiais compostos por dois ou mais materiais, de forma a
combinar as suas propriedades especificas, no sentido de se obter um material de melhor de-
sempenho. Os seus constituintes ndo se misturam de forma homogénea a nivel macroscopio.

Um material compdsito é composto por um material matriz e um ou mais materiais de reforco
que podem ser particulas ou fibras [13].

Fibras de reforco: Os materiais mais usados para reforcar a matriz de um material compésito
sao as fibras de vidro, de carbono e de aramida.

e Fibra de vidro: Existem varios tipos de fibra de vidro tais como as fibras de vidro E3, as
fibras de vidro T# e as fibras de vidro C°. As fibras de vidro E sao as mais usadas e possuem
resistencia a traccao e um modulo de elasticidade inferiores as fibras de vidro S. Todavia,
as fibras de vidro S sao mais caras e sao usadas, maioritariamente, para fins militares e
aeroespaciais [13]. As fibras T sao usadas para isolamento [14].

3Low electrical conductivity - Mau condutor elétrico
4Thermal insulator - Isolamento térmico
>High tension strength - Alta resisténcia a traccéo

10
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Fibras de carbono: Os materiais compositos reforcados por estas fibras, possuem baixo
peso, elevada rigidez e resisténcia mecanica, o que as torna muito adequadas para a
industria aeronautica. Por terem um custo elevado, as fibras de carbono sao usadas,
geralmente, em aplicacoes de alto desempenho. Actualmente, os dois tipos de fibras de
carbono mais usados sao o HT® e HM’. As fibras de carbono HT possuem uma maior tensao
de rutura enquanto que as fibras de carbono HM possuem um maior médulo elastico [13].

Fibras de aramida®: As fibras de aramida dividem-se em dois tipos comerciais, o Kevlar 29 e
o Kevlar 49. O primeiro € mais usado para o fabrico téxtil e cordas enquanto que o segundo
€ bastante usado no ramo aeronautico e aeroespacial. Estas fibras, comparativamente as
fibras de carbono, apresentam maior resisténcia no sentido transversal [13]. Contudo,
possuem um modulo elastico menor.

Matrizes: Os materiais plasticos termoendureciveis sdo os mais comuns na producao de matrizes

para

materiais compositos. As resinas de viniléster, epoxidica e a resinas de poliéster sao as

mais usadas no fabrico de compositos [16].

Resinas viniléster: As resinas viniléster sdo muito usadas em aplicacbes estéticas. Nao
devem ser utilizadas para fins estruturais, pois ndo aderem bem as fibras de carbono nem
as fibras de aramida. Sao geralmente usadas como gelcoat® ou clearcoat'® [16] .

Resinas poliéster: Estas resinas sao as mais baratas. Possuem fracas capacidades de ligacao
e de aderéncia com as fibras de aramida e com as fibras de carbono e portanto nao devem
ser utilizadas com este tipo de fibras. Contudo, possui boas caracteristicas de unido com
a fibra de vidro [16].

Resinas epoxidicas: As resinas epoxidicas sao mais caras e possuem caracteristicas meca-
nicas muito superiores, comparativamente as resinas poliéster e viniléster. A aderéncia
e as capacidades de ligacdo desta resina sdo muito superiores em comparacao as resina
poliéster e as resinas viniléster [16].

Contudo, as propriedades destas matrizes podem ser alteradas dependendo da forma como
sdo utilizadas e aplicadas. A qualidade destas é afetada por varios fatores:

*

*

Tempo de cura

Quantidade de resina

Temperatura de cura

Interaccao entre temperatura de cura e a quantidade de resina

Interaccao entre o tempo de cura e a quantidade de resina

Estas variaveis alteram as caracteristicas mecanicas do compdsito onde as resinas estdo inseri-

das, sendo que, é dificil avaliar qualitativamente, uma matriz aplicada.

®High tension strength - Alta resisténcia a traccao

"High modulus - Alto médulo elastico

8Kevlar

°E um material que é usado para dar um acabamento de alta qualidade a superficies feitas em compo-

sitos.

As resinas epoxidicas e as poliéster também podem ser usadas como gelcoat.

'OF um material que é aplicado como revestimento final, que protege da abrasio, a superficie onde esta
aplicado.

11



ESTADO DA ARTE Dimensionamento estrutural de um novo ultraligeiro

Tipos de distribuicdo de fibras: Os materiais compositos apresentam varias distribuicées de
fibras diferentes dependendo da aplicacdo. Estas podem ser:

e Camadas paralelas: Um compoésito com esta distribuicao, apresenta a melhor resisténcia
mecanica longitudinal. E pouco resistente a cargas transversais [13].

e Camadas cruzadas: Um composito com esta distribuicdo, apresenta uma maior ambigui-
dade em termos de resisténcia mecanica longitudinal e transversal, dependente do nUmero
e da orientacdo das camadas aplicadas. Esta distribuicao e a anterior apresentam os mai-
ores volumes de fibra [13].

e Fibras picadas (whiskers): Os materiais compdsitos que tem esta distribuicao de fibras, sao
menos resistentes mecanicamente e possuem menos volume de fibras do que os compositos
que possuem as distribuicdes previamente mencionadas [13].

e Particulas (particles): Os materiais compdsitos reforcados por particulas sdo semelhantes
aos reforcados por fibras picadas. As diferencas estao ao nivel do refor¢o que neste caso
ndo possuem dimensao longitudinal. Devido a isso, os compodsitos reforcados por particulas
sdo 0s compositos que possuem resisténcias mecanicas mais baixas [17].

e Tecido trancado (fabric): Nesta distribuicao as fibras sao entrelacadas umas nas outras,
juntamente com a resina, obtendo-se caracteristicas longitudinais e tranversais muito se-
melhantes [13].

Continuous Fibers Discontinuous Fibers, Whiskers

Figura 2.6: Tipos de distribuicao de fibras [17]

A Figura 2.6 mostra os diferentes tipos de fibras. Nao faz referéncia, especificamente,
as distribuicoes por camadas paralelas e por camadas cruzadas, pois estas, geralmente, sao
englobadas na distribuicdo por fibras continuas (continuous fibers).

2.2.2 Espumas estruturais

A indUstria aeronautica utiliza as espumas estruturais como materiais para construcao de
muitos componentes estruturais estabilizadores. Estas ndo possuem resisténcia e rigidez com-
paraveis aos materiais compositos. Contudo, sdo mais leves e podem desempenhar funcoes de
estabilizacao nas almas das longarinas ou podem ser usadas na construcao das nervuras, onde
uma das principais funcdes é a transmissao os esforcos da casca para a longarina. Algumas das
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marcas de espumas mais avancadas e utilizadas no ramo aeronautico, sao o Airex e o Rohacell.
Cada uma destas marcas possui diversas sub-gamas que oferecem diferentes propriedades.

2.2.3 Materiais sandwich

Um material sandwich é um material composto por duas camadas finas de um material unidas
a um nucleo de outro material. O material presente nas camadas finas possui elevada resisténcia
e o material que compdem o nucleo, normalmente, possui baixa resisténcia mas é leve e possui
boa rigidez. Isto permite que os materiais sandwich possuam elevada resisténcia a flexao e uma
baixa densidade. A maioria destas estruturas possuem um material espuma como nucleo e lami-
nados de fibra de vidro ou de carbono. Este tipo de materiais sao muito utilizados em conceitos
monocoque, uma vez que os materiais sandwich sao fabricados de modo a nao necessitarem de
outros componentes estruturais para manter a forma e a rigidez [18] da estrutura.

Top coating
FRP laminate
PIR foam
FRP laminate

» Fibers
embedded
in vinyl ester
resin

Twaron para-aramid fiber
Tenax carbon fiber
Twaron para-aramid

Figura 2.7: Exemplo de um material sandwich [19].

Na Figura 2.7 comtempla-se um material sandwich composto por camadas finas de composito
FRP'" e por um nucleo de espuma PIR'2. Na zona amplificada podemos ver que o FRP é composto
por 2 camadas de fibras de paramida e 1 camada fibra de carbono e que as proprias estao
embebidas em resina de viniléster.

2.3 Exemplos de estruturas em composito

2.3.1 Asa

Na Figura 2.8 sao apresentados 3 asas fabricadas em composito. A asa da Figura 2.8(a) é fa-
bricada num material sandwich composto por fibra de carbono e espuma Nomex e apresenta um
conceito estrutural monocoque. A asa da Figura 2.8(b) é fabricada em fibra de vidro e apresenta
um conceito estrutural semimonocoque, onde se verifica a existéncia de nervuras na estrutura
interna da asa. A asa da Figura 2.8(c) é fabricada em fibra de vidro e apresenta um conceito
estrutural semimonocoque onde se verifica a existéncia de nervuras na estrutura interna da asa.
Também sao visiveis as zonas onde os pinos provenientes da fuselagem vao acoplar, no sentido
de unir a asa a fuselagem. As empenagens apresentam concepcdes estruturais semelhantes as
asas da Figura 2.8.

"Fiber Reinforce Polyester - Poliéster reinforcado com fibra
2polyisocyanurate - Poliisocianurato
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(a) Asa do Algie Composite Aircraft LP1 [20].

(b) Asa do Lancair IV [21].

(c) Asa do Concordia Sailplane [22].

Figura 2.8: Exemplo de asas em compdsito.
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2.3.2 Fuselagem

3 y
- T e, .
et 0 et

- : i
S e b4 R

(b) Fuselagem do Blackwing Sweden Ab [23].

(c) Fuselagem do HP 24 Sailplane [24].

15
Figura 2.9: Exemplo de fuselagens em composito.
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Na Figura 2.9 sao apresentados 3 fuselagens fabricadas em fibra de carbono. Quer na Figura
2.9(a), quer na Figura 2.9(b) observa-se a auséncia de estruturas internas tais como os longerons
e as vigas de reforco. Na fuselagem da Figura 2.9(b), as cavernas s6 vao ser introduzidas apos
a uniao das duas partes da fuselagem. A fuselagem da Figura 2.9(c)apresenta um conceito
estrutural semimonocoque, onde se verifica a existéncia de longerons e de vigas de reforco
na estrutura interna da fuselagem. Também é visivel o acoplamento entre as duas longarinas
principais das asas, conseguida através de pinos. Esta uniao situa-se dentro da fuselagem.

2.4 Aeronaves

2.4.1 Blackwing Sweden Ab

O Blackwing é um avido ultraligeiro de alta performance de dois lugares, lancado no final
de 2015, com uma excelente razéo resisténcia estrutural/peso. Possui uma VNE'3 de 400 km/h
e uma velocidade de perda de 65 km/h, aguenta -7.5 g’s até 12 g’s e possui uma massa de
297.5 kg o que torna apropriado, quer para voos recreativos, quer para voos acrobaticos. Para
além disso, possui uma envergadura de 8.4 m e uma area alar de 9.4 m?. Quer as asas, quer
a empenagem, quer a fuselagem foram construidas de forma monocoque e sao fabricadas em
composito, sendo que a maior parte em Textreme.

Figura 2.10: Blackwing Ultra RG [25]

2.4.2 Anequim CEA-311

E um avido ultraligeiro de um lugar construido por alunos e professores da Universidade
Federal de Minas Gerais do Brasil que bateu 5 recordes mundiais de velocidade, e possui uma
velocidade maxima de 521,1 km/h. E uma aeronave que possui uma massa de 330 kg e foi
toda construida através de moldes e pecas feitas em maquinas de CNC '*. A precisao da fibra
de carbono utilizada é de 0.0508 mm que permitiu obter um design extremamente uniforme.
Esta aeronave foi construida para quebrar recordes de velocidade e nao vai ser comercializada.
Devido a isso nao existe muita informacao disponivel sobre o desempenho e a estrutura desta.

3Velocidade a ndo exceder
“Comando numérico computorizado
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Figura 2.11: Anequim CEA-31 [26]
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3 Concepcao estrutural da aeronave

O objetivo do dimensionamento e da configuracao estrutural da aeronave representada na
Figura 3.1, que vai ser o objeto de estudo desta dissertacdo, € nao ultrapassar os 472.50 N de
peso maximo a descolagem. A Tabela 3.1 apresenta o peso dos diversos componentes, conside-
rados na dissertacao anterior [27].

T

Figura 3.1: Ultraligeiro Speedster

Tabela 3.1: Peso dos componentes [N]

Componentes Peso
Peso hélice 9.93
Peso motor 105.95
Peso paraquedas balistico 11.77
Peso trem frente 6.17
Peso trem asa 12.36
Peso sistema de combustivel 11.77
Peso tripulantes 168.67
Peso carga 4.90
Peso empenagem horizontal  11.80
Peso empenagem vertical 6.27

Tendo em conta o peso total de 472.50 N, a estrutura (asa + fuselagem + empenagens) pode
pesar no maximo 122.90 N. Quer os materiais que se vao escolher, quer o dimensionamento
gue se vai realizar, tém em vista a obtencdo de um peso inferior a condicdo imposta visto que
€ benéfico ao nivel da performance da aeronave.

De seguida vao ser apresentados os materiais e as concepcoes estruturais que foram escolhi-
dos para este projeto.
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3.1 Asa

A asa é a principal estrutura do avidao visto que é devido a esta que a sustentacao desta
torna-se possivel. O perfil da asa foi escolhido na dissertacao anterior e é o NACA 65(2)-215
[27]. A asa vai ser desmontavel e portanto, vai ser necessario configurar um sistema que permita
esta mobilidade. A configuracao escolhida foi a utilizacdo de pinos que vao acoplar as asas a
fuselagem e um sistema de longarinas principais amoviveis. Estas longarinas vao estar acopladas
unicamente entre si sem qualquer uniao a fuselagem.

3.1.1 Longarina principal

As longarinas, como ja mencionado anteriormente, sdo os principais elementos estruturais
da asa. As principais cargas que estas vao suportar sao as forcas induzidas pela flexao da asa.
Essa flexdo da origem a uma forga de corte e a um momento fletor. Logo, as longarinas terao de
ser fabricadas em materiais com maédulos elasticos e modulos de rigidez longitudinais elevados.
A seccao escolhida para a longarina principal foi uma seccao em caixao. Esta seccao possui duas
almas, uma superior e outra inferior, e duas mesas laterais. A longarina principal age como um
todo mas as almas e as mesas tem diferentes funcées. As mesas vao suportar a maior parte do
momento fletor e as almas a maior parte da forca de corte. No sentido de maximizar a eficiéncia
da longarina, as mesas terao um material diferente das almas.

Para as mesas vai-se escolher um material com um madulo elastico significativo e resisténcia
quer a compressao, quer a tracdo muito elevadas, pois o momento fletor devido a sustentacao
vai provocar uma compressao na mesa superior e tracao na mesa inferior.

Tendo em conta esta necessidade os compositos pultrudidos apresentam-se como a melhor
opcao para as mesas devido a sua tracdo e compressao de rutura serem elevadas.

* Compositos Pultrudidos

Estes materiais compositos sao conseguidos através do fabrico por pultrusdo. Neste pro-
cesso, as fibras previamente impregnadas com resina sao puxadas continuamente contra
uma fieira ou molde de aco aquecido de modo a adquirirem a forma da seccao do perfil
desejado [13]. Como as fibras neste processo sao distribuidas paralelamente, os materiais
compositos fabricados por este método possuem elevado médulo elastico e elevada rigidez
longitudinal. Exemplos: FC' pultrudido, fibra de aramida pultrudida e FV? pultrudida.

Tabela 3.2: Caracteristicas mecanicas dos principais tipos de fibras pultrudidas.

Propriedades Unidades FC pultrudida FV pultrudida Kevlar pultrudido
Densidade kg/m? 1600 1900 1400

Tensao de rutura compressao 0° Mpa 1200 600 280

Tensao de rutura compressao 90°  Mpa 250 110 140

Tensao de rutura tracao 0° Mpa 1500 1000 1300

Tensao de rutura tracao 90° Mpa 50 30 30

Tensao de rutura corte no plano  Mpa 70 40 60

Modulo elastico 0° Gpa 135 40 75

Modulo elastico 90° Gpa 10 8 6

'Fibra de carbono
2Fibra de vidro

20



CONCEPCAO ESTRUTURAL DA AERONAVE Dimensionamento estrutural de um novo ultraligeiro

Com base na Tabela 3.2, o carbono pultrudido apresenta melhores caracteristicas face aos
outros tipos de fibras pultrudidas e por isso é a opcao escolhida para o fabrico das mesas.

Para as almas o material escolhido tem de possuir maior resisténcia ao corte, do aquele
usado para as mesas. No sentido de manter o peso minimo, a configuracao escolhida foi uma
sandwich de espuma revestida por um tecido composito. A funcdo da espuma é estabilizar a
proépria longarina.

Tabela 3.3: Caracteristicas mecanicas dos principais tecidos compdsito [0/90].

Propriedades Unidades Tecido FC Tecido FV Tecido Kevlar Textreme
Densidade kg/m? 1600 1900 1400 1550
Tensao de rutura a compressao 0° Mpa 570 425 480 1063.5
Tensao de rutura a compressao 90°  Mpa 570 425 480 1063.5
Tensao de rutura a tracao 0° Mpa 600 440 480 1088
Tensao de rutura a tracao 90° Mpa 600 440 480 1088
Tensao de rutura ao corte no plano  Mpa 90 40 50 160
Médulo elastico 0° Gpa 70 25 30 69
Mddulo elastico 90° Gpa 70 25 30 69

Comparando os dados entre os tecidos compositos da Tabela 3.3, o tecido que melhor vai ao
encontro do que se pretende, ou seja, densidade baixa e propriedades mecanicas elevadas, é o
Textreme.

* Textreme

As fibras, normalmente, sdo compostas por aglomerados elipticos de filamentos. Esses
aglomerados, posteriormente, sao utilizados no fabrico de tecidos e em outros tipos de
compositos. A geometria do aglomerado nao € ideal pois permite a formacao de espacos
vazios. No caso do Textreme, a distribuicao dos filamentos das fibras utilizadas é linear e
paralela, o que leva a que o tecido obtido possua menos espaco vazio e consequentemente
menos resina, e melhores propriedades mecanicas. Outra caracteristica importante, é o
facto de cada camada deste tecido ja incluir a resina (pre-preg) e possuir uma espessura
de 0.1 mm, ja com a resina. Esta espessura é a espessura minima que se pode utilizar este
material.

Como existem diversas espumas para o mesmo fim, teve-se de restringir a procura as espumas
mais avancadas e com melhores caracteristicas estruturais. A gama €70 da marca Airex e a gama
A da marca Roacell, sdo as gamas mais apropriadas ao nosso fim pois possuem um elevado racio
rigidez/peso.

* Airex C70

E um polimero de célula fechada que possui boa rigidez e uma razao forca/peso bastante
elevada. E compativel com a maior parte das resina e é idealmente utilizada em estru-
turas sandwich. Devido ao baixo peso que possui, € muito utilizada em aeronaves onde a
obtencado de um baixo peso é uma prioridade. A espessura minima de producao do Airex
C70 € 0.5 mm.

* Roacell A

E um polimero semelhante ao Airex C70 em termos de propriedades de construcdo mas
possui caracteristicas mecanicas ligeiramente superiores e densidade inferior.
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Na Tabela 3.4 que se segue compara-se uma sub-gama do Airex e outra do Rohacell com
densidades semelhantes.

Tabela 3.4: Caracteristicas mecanicas do Rohacell 71 A e do Airex C70 75.

Propriedades Unidades Rohacell 71 A Airex C70 75
Densidade kg/m? 75 80

Tensdo de rutura a compressdao  Mpa 1.50 1.45

Tensdo de rutura a tracao Mpa 2.80 2.00

Tensao de rutura ao corte Mpa 1.30 1.20

Médulo elastico Mpa 92.00 66.00

Comparando os materiais a escolha recai no carbono pultrudido para as mesas e numa
sandwich composta por Rohacell 71A e por Textreme para as almas. No entanto, como a empresa
Eurosportaircraft utiliza Airex, a espuma que se vai considerar inicialmente é o Airex C70 75.
A figura que se segue resume o conceito da longarina principal que se escolheu.

Figura 3.2: Longarina em caixao.

Na Figura 3.2 temos representadas a vermelho as almas e a verde as mesas. A espuma é
delimitada pelas dimensdes exteriores, ou seja, pelas mesas e pelas longarinas.

As longarinas principais vao ser acopladas, entre si, através de pinos dentro da fuselagem.
Nas zonas que coincidem com a posicao onde os pinos se vao inserir, a sandwich passa a con-
ter madeira em seu nlcleo em vez de Airex C70 75 para aumentar a resisténcia aos esforcos
transmitidos pelos pinos.

* Madeira

Considerado como ”compésito natural”, a madeira € um material fibroso e poroso encon-
trado nas raizes e nos caules das arvores. Este material composito € composto por fibras
de celulose distribuidas longitudinalmente que resistem a tracao e por uma matriz de lig-
nina que resiste a compressao. Como existe grande nimero de espécies de madeiras com
diferentes propriedades mecanicas e de caracteristicas fisiologicas, tais como a idade e a
humidade, que afetam estas propriedades, é dificil avaliar as propriedades da madeira.
A madeira de mogno, a madeira de carvalho e a madeira de nogueira sao 3 das madeiras

22



CONCEPCAQ ESTRUTURAL DA AERONAVE

Dimensionamento estrutural de um novo ultraligeiro

mais utilizadas na aviacdo. A Tabela 3.5 apresenta as propriedades (valores médios) dessas

madeiras.

Tabela 3.5: Caracteristicas mecanicas das principais madeiras usadas em aeronautica.

Propriedades Unidades Mahogany, African  Oak Red, Cherrybark  Walnut, Black
Humidade % 12.00 12.00 12.00
Densidade kg/m’ 420.00 680.00 550.00
Tensao de rutura a compressao  Mpa 44.50 60.30 52.30
Tensao de rutura ao corte Mpa 10.30 13.80 9.40
Modulo elastico x Mpa 485.00 1287.40 649.60
Médulo elastico y Mpa 1076.70 2417.80 1229.60
Modulo elastico z Mpa 9700.00 15700.00 11600.00
Médulo rigidez xy Mpa 203.70 - 243.60
Modulo rigidez yz Mpa 853.60 1397.30 986.00
Médulo rigidez xz Mpa 572.30 1271.70 719.20
Racio de Poisson xy - 0.264 0.292 0.378
Racio de Poisson yz - 0.033 0.064 0.052
Racio de Poisson xz - 0.032 0.033 0.035

Tendo em conta os dados da Tabela 3.5, a madeira escolhida para as zonas de acoplamento
dos pinos é a madeira de carvalho vermelho, pois possui melhores propriedades em comparacao
com as outras.

3.1.2 Longarina secundaria

Esta longarina tem como principal funcao suportar as cargas derivadas das superficies hi-
persustentadoras. A seccao escolhida para esta longarina foi em 'C’. Esta geometria possui
duas mesas e uma alma. As mesas vao constituidas por carbono pultrudido e as almas por uma
sandwich de Airex C70 75 e Textreme.

Figura 3.3: Longarina em C.

Da mesma forma que na longarina principal, a vermelho encontra-se representada a alma
e a verde as mesas. Se for necessario estabilizar esta longarina, utiliza-se espuma que vai ser
delimitada pelo tamanho da alma e das mesas.

3.1.3 Casca

A casca da asa vai ter como funcdes dar a forma aerodinamica a asa e suportar uma parte
dos carregamentos aplicados na asa. Tanto os momentos de flexao como as forcas de corte
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provocadas, quer pela sustentacao, quer pelo arrasto, vao estar aplicados na casca na asa.
Devido a isso e tendo em conta que a longarina ja suporta parte da forca de corte e do momento
devido a sustentacao, o material que vai ser aplicado na casca tera de possuir modulos elasticos e
de rigidez, longitudinais e transversais bastante elevados. Tendo em conta estas caracteristicas,
um material sandwich de espuma Airex C70 75 e casca Textreme apresenta-se como a melhor
opcao para a casca. A utilizacdo deste material ndo implicara o uso de nervuras adicionais, pois
a rigidez da estrutura é assegurada pela sandwich. Para o calculo analitico ndo se vai considerar
a espuma, uma vez que esta ndo tem relevancia estrutural ao nivel das tensoes.

e

Figura 3.4: Vista Isométrica da casca.

3.1.4 Nervuras

As nervuras possuem funcoes de estabilizacao da casca e de transmissao de esforcos impor-
tantes. O material escolhido tem de ser leve e possuir alguma rigidez, no sentido de manter
estavel o perfil aerodinamico.

Um material sandwich composto por Textreme e Airex C70 75 apresenta-se como um material
bastante versatil que cumpre esses requisitos. A asa vai possuir 6 nervuras, uma na raiz da asa,
uma na ponta desta e as restantes vao situar-se no inicio e no final do aileron e do flap. A
nervura da raiz da asa vai ser bastante mais espessa do que as restantes pois é onde 2 pinos vao
acoplar a asa a fuselagem. Nesta zonas especificas de acoplamento, o material sandwich, em
vez de ter espuma em seu nlcleo, vai possuir madeira de carvalho no sentido de aumentar a
rigidez.

| B

Figura 3.5: Nervura da raiz da asa.

A Figura 3.5 mostra a nervura da raiz da asa. A azul estao representadas as zonas que
envolvem os furos onde os pinos se inserem, e que vao ser compostas pela sandwich com nlcleo
em madeira e a cinzento estao representadas as zonas constituidas por uma sandwich com nlcleo
em Airex C70 75 que é também, a constituicdo das restantes nervuras.
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3.2 Fuselagem

3.2.1 Casca

A casca da fuselagem vai suportar o momento torsor da asa, as forcas de corte devido ao peso
dos componentes e da tripulacao e o momento provocado por esses mesmos componentes. O
material escolhido é o Textreme, pois, como ja visto anteriormente, possui elevada resisténcia
longitudinal e transversal e tem possui uma densidade baixa. Tal como a casca da asa, a casca
da fuselagem pode ser composta por cavernas e por uma casca, ou exclusivamente por uma
casca em sandwich. Todavia, a aeronave vai necessitar de cavernas nas zonas onde os pinos da
asas se acolpam a fuselagem para reforcar e suportar parte dos esforcos transmitidos pelos pinos
a fuselagem e portanto, a configuracao sandwich nao vai ser necessaria, visto que as cavernas
vao assegurar a rigidez da fuselagem. A configuracao inicial escolhida sera uma casca simples
Textreme.

Figura 3.6: Vista isométrica da fuselagem.

3.2.2 Cavernas

As cavernas vao manter a forma geométrica da fuselagem e aumentar a rigidez desta. As
cavernas vao ser compostas por uma sandwich de Airex C70 75 e de Textreme.

Figura 3.7: Seccao transversal da fuselagem.

Na Figura 3.7 podemos ver a vermelho a caverna. Esta tem a forma da seccao da casca e
como possui uma espessura transversal, aumenta a rigidez neste plano da fuselagem.
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3.3 Empenagem horizontal

A empenagem horizontal é uma estrutura que da estabilidade a aeronave e suporta os lemes
de profundidade que controlam arfagem. O perfil alar da empenagem horizontal escolhido na
dissertacdo anterior é o NACA 0012 [27]. A empenagem horizontal vai ser fixa a fuselagem,
exceto o leme de direccao. No sentido de fixar a empenagem horizontal a fuselagem, as longa-
rinas da empenagem horizontal vao-se acoplar a longarina da empenagem vertical (fixa dentro
da fuselagem), através de 4 pinos, no sentido de suportar parte das forcas de corte derivadas da
sustentacao da empenagem horizontal. Devido a isso, a nervura da raiz da empenagem horizon-
tal vai ser acoplada apenas por um pino a fuselagem. As longarinas da empenagem horizontal,
tal como as longarinas principais das asas, vao ser adjacentes uma a outra.

Figura 3.8: Empenagem horizontal, semi-envergadura.

3.3.1 Longarina

A empenagem horizontal vai ser composta por uma longarina em caixao, semelhante a lon-
garina principal da asa, ou seja, almas em sandwich de Airex C70 75 e Textreme e mesas de
carbono pultrudido. Nas zonas onde se vao acoplar os pinos, a espuma das almas vai ser substi-
tuida por madeira de carvalho vermelho.

3.3.2 Casca

A empenagem horizontal vai ser composta por uma casca sandwich de Airex C70 75 e Tex-
treme.

3.3.3 Nervuras

A empenagem horizontal vai ser composta por 2 nervuras, uma ha raiz € uma na ponta
desta. Vao ser compostas por uma sandwich de Textreme e Airex c70 75. A nervura da raiz da
empenagem horizontal vai ser bastante mais espessa do que a outra, uma vez que é onde o pino
vai acoplar. Nesta zona especifica de acoplamento, o material sandwich, em vez de ter espuma
em seu nlcleo, vai possuir madeira de carvalho vermelho no sentido de aumentar a rigidez.
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3.4 Empenagem vertical

A empenagem vertical é uma estrutura que da estabilidade a aeronave e suporta os lemes de
direcao que controlam a guinada. O perfil alar desta empenagem ¢é igual ao perfil da empenagem
horizontal, NACA 0012 [27]. Esta empenagem nao vai necessitar de pinos de acoplamento pois
€ parte integrante da fuselagem.

3.4.1 Longarina

A empenagem vertical vai ser composta por uma longarina em caixao com a mesma confi-
guracao de materiais da longarina prinicipal da asa. Vai ser posicionada a frente do bordo de
ataque do leme de direcao.

3.4.2 Casca

A empenagem vertical vai possuir uma casca em Textreme como a fuselagem.

3.5 Pinos de acoplamento

3.5.1 Contatos

Os pinos vao ser usados para unir as duas longarinas principais da asa entre si e as asas com a
fuselagem. A empenagem horizontal vai ter unides semelhantes conseguidas também, através
de pinos. Os pinos que vao unir as longarinas da asa vao apenas transmitir o momento fletor
de cada asa entre si, enquanto que as longarinas da empenagem horizontal vao transmitir, para
além do momento fletor, parte das forcas de corte para a fuselagem. Os pinos que acoplam a
nervura da raiz das asas e das empenagens horizontais, por sua vez, vao transmitir as forcas de
corte de cada superficie respetiva para a fuselagem.

Figura 3.9: Asa. Zonas de unido por pinos.

Na Figura 3.9 as zonas 3 e 4 dizem respeito as zonas de unido da fuselagem com as asas. As
zonas 1 e 2 dizem respeito a zona de ligacao entre longarinas. A zona a vermelho representa a
longarina principal e é a zona que vai ficar dentro da fuselagem e encostada a longarina principal
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da outra asa. No sentido de ser possivel este acoplamento, as longarinas prinicipais vao ficar
desfasadas uma da outra. As posicoes de cada longarina em relacdo a corda da raiz da asa
respetiva vao ser alteradas de forma a ser possivel o seu acoplamento.

Figura 3.10: Empenagem horizontal. Zonas de unido por pinos.

Na Figura 3.10 a zona 5 diz respeito a zona de uniao da fuselagem com a empenagem hori-
zontal. As zonas 6 e 7 coincidem com a zona de ligacao das longarinas da empenagem horizontal
com a longarina da empenagem vertical. A zona a amarelo representa a longarina da empena-
gem horizontal e é a zona que vai ficar dentro da fuselagem encostada a longarina da outra
empenagem horizontal e unida a empenagem vertical. Ainda se pode observar que, devido
a longarina da empenagem horizontal estar acoplada a fuselagem e esta transmitir parte dos
esforcos de corte, a nervura da raiz empenagem horizontal possui s6 1 pino de acoplamento
contrariamente a asa. As longarinas da empenagens horizontais vao se acoplar entre si. No sen-
tido de possibilitar o acoplamento vao se alterar as posicoes das longarinas em relacdo a corda
da raiz da empenagem horizontal respetiva, da mesma forma que foi feito com as longarinas
principais das asas.

Peca
de
contato

Figura 3.11: Fuselagem. Zonas de uniao por pinos.
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Na Figura 3.11 observa-se as zonas de ligacao comuns. Verifica-se que a longarina da empe-
nagem vertical ndo é parelela as longarinas da empenagem horizontal. No sentido de viabilizar a
unido foi necessario criar uma peca de contato que compatibilize a inclinagao entre as longarinas
da empenagem horizontal e longarina da empenagem vertical.

Longarina empenagem vertical

Longarina empenagem horizontal

cngarina empenagem horizontal

Figura 3.12: Peca de contato.

A Figura 3.12 apresenta a peca de contato criada que permite compatibilizar a inclinacao
entre as longarinas da empenagem horizontal e a longarina principal. Nesta figura observa-se
quer a disposicao dos pinos, quer a sobreposicao das longarinas da empenagem horizontal. Os
pinos atravessam as longarinas da empenagem horizontal e a peca de contato. Como a peca de
contato possui dimensdes reduzidas e vai estar sujeita a cargas muito elevadas foi necessario
utilizar um material mais resistente do que a sandwich de madeira e compoésito. Para tal,
escolheu-se o aluminio que para além de ser um dos metais mais leves possui boa resisténcia
mecanica.

+ Aluminio

0 aluminio é um dos metais mais leves que existem. Para além de ser barato, possui boas
caracteristicas mecanicas, térmicas e elétricas. Este metal atualmente, é mais utilizado
como material inicial de diversas ligas. Estas ligas possuem diferentes propriedades, de-
pendendo dos elementos que compdem a liga e dos tratamentos quimicos e térmicos a que
foram sujeitas. Na indUstria aeronautica algumas das ligas de aluminio mais usadas sao as
séries 6061 e 7075.

Tabela 3.6: Caracteristicas mecanicas do aluminio 6061 T6 e do aluminio 7050 T6.

Propriedades Unidades Aluminio 6067 T6  Aluminio 7050 Té
Densidade kg/m? 2700 2810

Tensao de rutura a compressao  Mpa 310 572

Tensao de rutura a tracao Mpa 310 572

Tensao de rutura ao corte Mpa 207 331

Modulo elastico Mpa 68900 71700
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Apesar da liga de aluminio 7050 T6 possuir melhores qualidades mecanicas do que o aluminio
6061 T6, o material escolhido para peca de contato € o aluminio 6061 T6 visto que possui propri-
edades estruturais suficientes para a sua aplicacao e é mais barato. As zonas de interface entre
o aluminio e o Textreme vao ser constituidas por um laminado de fibra de vidro, no sentido de
prevenir a corrosao galvanica® que ocorre se o carbono estiver em contato com o aluminio, pois
o carbono tem maior potencial eletroquimico* do que o aluminio [28]. Estes laminados de fibra
de vidro nao vao ter relevancia estrutural. Os casquilhos, que se vao falar no subcapitulo 4.6.2,
vao ser também constituidos nesta liga metalica.

Antes de se comecar a dimensionar analiticamente a estrutura, falta escolher o material de
fabrico dos pinos.

3.5.2 Pinos

Os pinos vao ser feitos em aco. Existem diversas classes de pinos de aco e é necessario
escolher a mais apropriada para a respetiva aplicacao.

Tabela 3.7: Diferentes classes de pinos.

Propriedades Unidades Class 8.8 Class 10.9 Class 12.9
Diametro mm <=16 5até 100 1.6 até 100
Tensao de rutura ao corte  Mpa 384.00 564.00 660.00.
Tensao de rutura a tragdo  Mpa 800.00 1040.00 1220.00

Na Tabela 3.7 estao apresentados as classes de pinos que vao de encontro aos requisitos,
ou seja, maior resisténcia ao corte. A classe de pinos escolhida foi a 12.9. E importante notar
que esta escolha é condicionada pelo diametro do pino necessario, que se vai obter do calculo
analitico realizado no capitulo seguinte, pois cada classe possui um intervalo de diametros de
producao.

3.6 Trem de aterragem

A aeronave vai ter um trem triciclo. A roda frontal vai ser fixada na zona da carenagem do
motor e as restantes duas rodas vao ser fixadas as asas. Esta configuracao é estavel direccional-
mente e permite obter boa visibilidade no solo e bom controlo, mesmo em situacées de vento
cruzado [29].

O trem de aterragem e as interfaces de fixacao nao vao ser dimensionados nesta dissertacao.
Nas zonas de fixacao sera necessario refazer a analise estrutural no sentido de averiguar se as
zonas de fixacao conseguem suportar os esforcos provenientes do trem.

3A corrosdo galvanica € um processo eletroquimico onde um material sofre corrosao em relacéo a outro,
num mesmo eletrolito, devido a possuirem potenciais de elétrodo diferentes.
“E a tendéncia de uma espécie quimica ser reduzida.
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4 Calculo Preliminar

Antes de se prosseguir para o calculo analitico € necessario definir os eixos de referéncia
usados para evitar ambiguidades. O sistema de eixos coordenados esta definido na imagem
seguinte. Quer a asa, quer a fuselagem, quer as empenagens vao se distribuir longitudinalmente
ao longo do eixo z e os planos xy e yz coincidem com os planos transversais destes componentes.

Figura 4.1: Sistema de eixos coordenados.

A primeira fase do projeto foi calcular analiticamente as dimensdes das espessuras dos com-
ponentes estruturais, através do Matlab, no sentido de se obter um ponto de partida dimensional
para, posteriormente, se simular e otimizar a estrutura com recurso ao Ansys.

4.1 Diagrama n-V

Inicialmente é necessario saber quais sdao os pontos criticos do voo da aeronave.

Tendo em conta as normas da CS-VLA e a dissertacao do Eng.Luis Ferreira [27] foi possivel
realizar o diagrama n-V. Este diagrama relaciona o fator de carga n e a velocidade da aeronave
V [m/s]. As normas CS-VLA [30] sdo as normas europeias que se vao utilizar para se obter as
condicles para o dimensionamento estrutural. Os dados utilizados para elaborar o diagrama
encontram-se na Tabela 4.1.

Tabela 4.1: Dados gerais da aeronave.

Coeficiente de sustentacdo maximo sem flaps — 1.36
Coeficiente de sustentacdo maximo com flaps — 2.46
Velocidade de perda sem flaps m/s 28.30
Velocidade maxima de operacao com flaps m/s 39.62
Velocidade de perda com flaps m/s 18.00
Velocidade de cruzeiro m/s 103.90
Velocidade de manobra m/s 53.60
Velocidade maxima m/s 115.40
Velocidade de mergulho m/s 129.84
Corda média, mm 920.00
Variacdo do coeficiente de sustentacdo da asa, a rad~™' 5.07
Area alar, S m? 7.800
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Diagrama n-V

=1

de Ca

=]

P

Velecidade m/s

Figura 4.2: Diagrama n-V.

Através do diagrama n-V, observa-se os pontos criticos do envelope de voo.

Tabela 4.2: Pontos criticos do diagrama n-V, V [m/s].

Pontos criticos n v

1 2 39.62
2 4 53.60
3 4 115.40
4 -2 53.60
5 -2 115.40
6 6.87 103.90
7 4.67 129.84
8 -4.87 103.90
9 -2.67 129.84

Os pontos criticos da Tabela 4.2 estao descritos a seguir:
1. fator de carga positivo velocidade maxima de operacao com flaps;
2. limite estrutural positivo em velocidade de manobra;
3. limite estrutural positivo em velocidade maxima;
4. limite estrutural negativo em velocidade de manobra;
5. limite estrutural negativo em velocidade maxima;
fator de carga positivo em velocidade de rajada;
fator de carga positivo em velocidade de mergulho;

fator de carga negativo em velocidade de rajada;

O 00 N o

fator de carga negativo em velocidade de mergulho;

O ponto mais critico do diagrama n-V é o ponto 6.
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4.2 Asa

4.2.1 Forgas impostas

A asa é o principal elemento sustentador e portanto, grande parte das cargas aerodinamicas
sdo suportadas por esta. Utilizando o software XFLR5, o perfil aerodinamico NACA 65(2)-215,
que foi escolhido na dissertacao anterior [27] e, a norma CS-VLA [30], obtiveram-se todos os
coeficientes e parametros necessarios para cada ponto critico do diagrama n-V, a fim de se
calcular as forcas aerodindamicas impostas na asa.

e Coeficiente de sustentacao ¢

e Coeficiente de arrasto ¢4

e Coeficiente de momento ¢,

e Centro de pressoes X, [%]

Os valores mais criticos obtiveram-se para a condicao 6 da Tabela 4.2 do diagrama n-V.
Isto significa que a asa e a aeronave vao dimensionadas para esta condicao, exceto a longarina
secundaria que vai ter em conta a condicdo 1 do diagrama. As Tabelas 4.3, 4.4, 4.5 e 4.6
apresentam os coeficientes para a condicao mais critica, onde z.,, é a posicao ao longo da
envergadura em milimetros.

Tabela 4.3: Coeficiente de sustentacao, zeny [mm].

Zenv

C

0
671.89
1327.23
1949.89
2524.54
3037.02
3474.73
3826.87
4084.79
4242.12

0.6759
0.6889
0.7019
0.7047
0.7002
0.6861
0.6599
0.6121
0.5318
0.3665

Tabela 4.5: Coeficiente de momento, zen, [mm].

Zeny Cm

0 -0.04389
671.89 -0.04381
1327.23  -0.04361
1949.89 -0.04338
2524.54 -0.04315
3037.02 -0.04282
3474.73  -0.04255
3826.87 -0.04242
4084.79 -0.04164
4242.12 -0.04181

Tabela 4.4: Coeficiente de arrasto, zeny [Mm].

Zenv Cd

0 0.02425
671.89 0.02315
1327.23 0.02196
1949.89 0.02164
2524.54 0.02130
3037.02 0.02316
3474.73  0.02523
3826.87 0.02854
4084.79 0.03233
4242.12 0.03330

Tabela 4.6: Centro de pressoes, Zen, [Mm], x¢p [%]-

Zeny

0
671.89
1327.23
1949.89
2524.54
3037.02
3474.73
3826.87
4084.79
4242.12

ch

30.97
30.82
30.64
30.58
30.59
30.73
30.97
31.42
32.43
36.25

33



CALCULO PRELIMINAR Dimensionamento estrutural de um novo ultraligeiro

Tendo em conta que o coeficiente de arrasto é muito pequeno comparativamente ao coefi-
ciente de sustentacdo, no sentido de facilitar os calculos, este vai ser desprezado ao dimensio-
narmos os componentes estruturais.

Com os coeficientes de momento e de sustentacao calcula-se:

e Forca distribuida ao longo da envergadura devido a sustentacao [N/mm)|
OL = ¢ ¢ pin, (4.1)

onde c é a corda da asa e pgi, € a pressao dinamica.

e Forca de corte ao longo da envergadura devido a sustentacao [N]

S, = 7{L dz (4.2)

e Momento fletor ao longo da envergadura devido a sustentacdo [N.mm]

m:%gm (4.3)

e Momento ao longo da envergadura devido a torcao' [N.mm)|

n
Me = Z Cm o Zeny Pdin (4.4)

i=1

Tabela 4.7: Forca distribuida na asa, ¢ [mm], zen, [Mm], OL [N/mm].

[4 Zenv oL

1160.00 0 5.18
1112.30 671.89  5.01
1036.20 1327.23 4.81
960.00 1949.89 4.47
891.00  2524.54 4.13
823.50  3037.02 3.74
750.00  3474.73 3.27
673.00  3826.87 2.72
578.00  4084.79 2.03
440.00 424212 1.07

'0 momento torsor é produzido pelas forcas aerodindmicas se estas estiverem aplicadas no centro
aerodinamico e é equilibrado através da sustentacao da empenagem horizontal.
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Tabela 4.8: Forca de corte na asa, ¢ [mm], Zeny [mMm], Sy [N].

C

Zeny

Sy

1160.00
1112.30
1036.20
960.00
891.00
823.50
750.00
673.00
578.00
440.00

0
671.89
1327.23
1949.89
2524.54
3037.02
3474.73
3826.87
4084.79
4242.12

17500.70
14057.00
10821.30
7931.49
5460.92
3446.65
1912.92
857.12
243.76
0.00

Tabela 4.9: Momento fletor na asa, ¢ [mm], zeny [MM], Mx [N.mm].

C

Zenv

Mx

1160.00
1112.30
1036.20
960.00
891.00
823.50
750.00
673.00
578.00
440.00

0
671.89
1327.23
1949.89
2524.54
3037.02
3474.73
3826.87
4084.79
4242.12

32544100.00
21942500.00
13790600.00
7952290.00
4104330.00
1821820.00
648870.00
161143.00
19175.80
0.00

Tabela 4.10: Momento torsor na asa, ¢ [mm], Ze,, [Mm], M¢ [N.mm].

C

Zenv

M

1160.00
1112.30
1036.20
960.00
891.00
823.50
750.00
673.00
578.00
440.00

0
671.89
1327.23
1949.89
2524.54
3037.02
3474.73
3826.87
4084.79
4242.12

-61435.10
-56386.90
-48709.00
-41592.80
-35634.20
-30208.90
-24897.10
-19987.00
-14474.20
0.00

Com as forcas aerodinamicas atuantes na aeronave comeca-se a dimensionar as asas da ae-
ronave. A asa foi dividida de acordo com os pontos do XFLR5, ou seja em 10 seccoes, sendo que
a Ultima é irrelevante, pois coincide com a ponta da asa e como se observa nas Tabelas 4.3, 4.4,
4.5 e 4.6, os valores derivados da sustentacao sao nulos.
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Figura 4.3: Seccoes da asa e respetivas cordas [mm].

Os calculos realizados nos proximos subcapitulos relativos ao dimensionamento da longarina
principal e ao dimensionamento da casca da asa estao de acordo com esta divisao.

4.2.2 Longarina principal

Esta longarina, como o proprio nome indica, é o principal elemento estrutural da asa. Esta
vai suportar as forcas de corte e os momentos devido a sustentacdo e ao arrasto. As longarinas
tem de ser retilineas e portanto toda esta vai ser posicionada de acordo com o centro de pressoes
inicial 30.97 % da corda, que foi extraido da Tabela 4.6.

Tensao direta

A longarina tem de suportar as tensoes diretas provocadas pela cargas aerodinamicas a que
esta sujeita. Antes de se proceder ao calculo das tensoes é necessario relacionar os materiais
utilizados na longarina principal, pois possuem propriedades elasticas diferentes. Nesse sentido,
€ calculado o quociente entre os mddulos elasticos dos diversos materiais utilizados R, tendo
em conta um valor referéncia E,f, que € um valor do modulo elastico do material de um dos

materiais utilizados.
Ematerial
Re —

, 4.5

Eref ( )
A equacao seguinte permite calcular as tensdes diretas [31].
Ml y — Ly X)) My(l x—1

O.Z:Re |: X(yyy Xy ) y(x ny)} (4.6)

Loy — I/ Loy — I

onde | € o momento de inércia e o, € a tensao direta. Para o calculo da tensao direta temos de
considerar, nao so6 o fator de seguranca Fs (1.5) mas também o fator de composito F. (1.25) por
causa do uso de materiais compdsitos. Estes fatores sdo multiplicados na tensao direta obtida.

My (lyy v — Ixz X) N My (L X — 1y y)]

o =Re Fs F
ulttens els c[ » Iyy — Ixyz Iy Iyy — Ixy2

(4.7)
Como o arrasto foi desprezado, My = 0 e S, = 0 sdo cortados da equagao das tensées diretas.

My (lyyy — Ixyx
Oulttens = Re Fs Fc [%] (4.8)
xxlyy — Ixy

A seccao inicial escolhida para a longarina foi uma seccao em caixao.
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t4 L~ a
b4 > f
b2 b3
(o}
1%l t2 ey
b1 r d
Itl e
(a) Dimensoes. (b) Posicoes de calculo das tensdes de corte.

Figura 4.4: Longarina principal da asa.

A Figura 4.4(a) permite retirar algumas conclusoées:

Largura da mesa superior igual ao da mesa inferior b1 = b4

Espessura da alma esquerda igual a da alma direita t2 = t3

e No sentido de facilitar a construcao, b1 = b4 vao ter a mesma dimensao, em toda a
longarina.

Altura da alma esquerda igual a da alma direita b2 = b3 e esta tém de respeitar a espessura
do perfil e uma suposta espessura da casca, hperfit — tecasca = b2 = b3.

Tendo em conta estas condices itera-se as variaveis b1, t2, b2, t1, t4, a fim de se encontrar
os valores minimos possiveis, no sentido de reduzir o peso.

Para cada iteracao, calcula-se o centrdide (xcg,Ycg) €, @ posteriori, os momentos de inércia /I
e lyy da seccao. Iy vai ser nulo, pois as almas vao ter a mesma espessura € as mesas vao possuir
a mesma largura e portanto, a longarina vai ser simétrica, em relacao ao eixo y. A ponderacao
entre os diferentes materiais R, também vai ser aplicada no calculo dos momentos de inércia,
.

x = Re Z(bri yr,vz) (4.9)

Como a longarina é simétrica, pelo menos num dos eixos, entéo I, = 0. Assim, a Equagao
4.7 fica mais simples:

6=R.FF. (Mxy)

*
IXX

(4.10)

Sendo vy a distancia vertical entre o centroide e o ponto que se quer calcular, para obter-se
a tracao e a compressdao maximas, y vai tomar valores maximos, ou seja, ou toma o valor da dis-
tancia do centréide em relacao a mesa superior ou toma o valor da distancia do centréide a mesa
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inferior. Isto divide a longarina na posicdo do centroide. Dependendo do sentido do momento
fletor My, este provoca tracao na parte inferior e compressao na parte superior da longarina, ou
vice-versa. Tendo em conta os valores da Tabela 4.9, o momento fletor vai provocar compressao
na parte superior y. e tracao na parte inferior da longarina y;.

e Tracao

M
otzRerFc( Ix*yf) (4.11)

XX

e Compressao

M
G > Re Fs Fe (—,ﬁyc) (4.12)

XX

Por fim verifica-se os valores de a; e de o, se sao inferiores ou iguais a tracao e compressao
de rutura do material.

Contudo, é necessario verificar se as dimensdes obtidas sao suficientes para suportar as
tensoes de corte.

Tensao de corte

Para o calculo das tensoes de corte, Sy nao é considerado pois o arrasto foi desprezado. A
tensao de corte [31], tendo em conta o fator de seguranca e de composito, € dada por:

SyQ
T=ReF F. (X)), (4.13)
e ‘(/;xt)
Q=R.Ay (4.14)

onde A é area desde a extremidade da longarina até ao ponto objeto de calculo. A extremidade
pode ser a extremidade superior ou a extremidade inferior da longarina, dependendo se o ponto,
para o qual se quer obter a tensao de corte, se situa acima ou abaixo do centroide (posicao da
tensao de corte maxima), respetivamente. y é a distancia desta ao centréide e t é a espessura
da seccéo alvo do calculo da tensao de corte.

As tensodes de corte nas longarinas e nas vigas, normalmente sao calculadas na zona de ligacao
das mesas para as almas e no centro da viga. Os pontos escolhidos estao apresentados na Figura
4.4(b).

A diferenca entre 1, e Tr € entre 74 e T, € a espessura t da seccéo a considerar. Em t, e T,
t assume a largura da mesa, enquanto que em Tty e Tq4, assume o valor da espessura das almas.

As dimensoes minimas possiveis da longarina que respeitam as tensdes de rutura de tracao,
de compressao e de corte do Textreme e do carbono pultrudido encontram-se na Tabela 4.11.
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Tabela 4.11: Dimensées da longarina principal, b [mm], t [mm], o [N/mm?*], T [N/mm?].

(a) Tensoes de tracao e de compressao.

Zenv b1 t2 t3 b4 t1 b2 b3 t4 oc Ot

0 22.00 2.50 2.50 22.00 11.00 160.00 160.00 14.00 1196.32 1343.84
671.89  22.00 2.40 2.40 22.00 5.00 155.00 155.00 9.00 1183.47 1494.99
1327.23 22.00 2.30 2.30 22.00 3.00 145.00 145.00 5.00 1187.49 1395.20
1949.89 22.00 2.30 2.30 22.00 1.00 135.00 135.00 3.00 1062.03 1312.07
2524.54 22.00 1.40 1.40 22.00 1.00 125.00 125.00 1.00 1196.26 1196.26
3037.02 22.00 0.20 0.20 22.00 1.00 115.00 115.00 1.00 1163.11 1163.11
3474.73 22.00 0.20 0.20 22.00 1.00 105.00 105.00 1.00  460.51 460.51
3826.87 22.00 0.10 0.10 22.00 1.00 90.00 90.00 1.00 145.66  145.66
4084.79 22.00 0.10 0.10 22.00 1.00 75.00 75.00 1.00 21.12 21.12
4242.12 22.00 0.10 0.10 22.00 1.00 40.00 40.00 1.00 0.00 0.00

(b) Tensdes de corte.

Zenv T, Ty Tc T4 Te

0 7.44 40.16  48.38  36.54  6.77
671.89  5.82 32.49 42,50 23.70 4.24
1327.23 411 23.77 37.37 17.07  2.95
1949.89 2.84 16.40 31.17  6.88 1.19
2524.54 1.49 13.21 37.83 13.21 1.49
3037.02 2.16 121.09 152.31 121.09 2.16
3474.73 1.33 74.64 92.17 74.64 1.33
3826.87 0.76 84.67 93.19 84.67 0.76
4084.79 0.26 29.28  31.71 29.28 0.26
4242.12 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00

Com base na Tabela 4.11 verifica-se que as espessuras das mesas e das almas diminuem
ao longo da envergadura. Repara-se também que, como o carbono pultrudido possui menos
resisténcia a compressao do que a tracdo, t4 nunca é inferior a t1. E importante realcar que,
Ty € Te estao relacionados com as mesas, e portanto sao comparadas aos valores do carbono
pultrudido enquanto que ts, T e T4 relacionam-se com as almas e com as propriedades do
Textreme. As tensoes diretas e as tensdes de corte obtidas respeitam os limites dos materiais
utilizados na longarina principal da asa.

4.2.3 Casca

Para o dimensionamento da casca utilizou-se as coordenadas da perfil para se iniciar a ideali-
zacao estrutural. A idealizacao estrutural permite simplificar uma seccao estrutural complexa,
num modelo mecanico mais simples, que se comporta de maneira semelhante a seccao com-
plexa inicial através do uso de booms. O objetivo é descobrir a espessura minima que respeite
os limites de tracao, de compressao e de corte do material. t, € a espessura da casca e vai ser
o objeto da iteracao.

Os booms foram posicionados segundo as coordenadas do perfil permitindo que as distancias
entre eles sejam relativamente curtas. E necessario ter em conta as zonas da asa, onde se situam
os dispositivos hipersustentadores e a percentagem de corda que cada um destes ocupa, visto
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que nao contribuem para o suporte da forcas derivadas da sustentacao. A Tabela 4.12 apresenta
as posicoes, na semi-envergadura da asa, do flap e do aileron, bem como a percentagem de
corda que ocupam, c,/c [%] onde c;, é a corda dos respetivos dispositivos.

Tabela 4.12: Posicdes iniciais z; [mm] e finais z; [mm] das superficies hipersustentadoras, c/c [%].

Componentes  z; zf Ch/cC
Aileron 600.10 3438.80 25.00
Flap 3494.60 4170.90 25.00

Centréide

Para se calcular as tensodes diretas e as tensoes de corte na casca € preciso obter primeiro
os momentos de inércia e a area da casca. Como o perfil possui uma geometria complexa é
necessario iterar o centrdide. Para descobrir o centréide é necessario utilizar as formulas:

_ XAy,
Yeg = SA (4.15)
xcg:ZZAAX, (4.16)

sendo A a area da seccao e x e y sdo as distancias ao centroide.
No caso da idealizacdo estrutural tem-se de utilizar as areas dos booms e as suas repetivas
posi¢oes para determinar o ¢, do perfil.

Veg = Zg:)rbi/‘)) (4.17)
Xeg = Zgrbfo>7 (4.18)

onde b, € a area do boom e (Xg, Yo) a distancia a origem do referencial em uso.
Todavia, o calculo das areas dos booms implica o uso do mesmo c;. E necessario entéo, supor
um ¢, inicial. O processo para determinar o ¢, real consiste nos seguintes passos:

1. Com o y inicial, calcular as areas de cada boom by, [31] :

_ td di+1 yri+1 td di71 yf’i71
by = [+ )}+[ o 2+ )}+Ao, (4.19)

onde d;, ¢ € a distancia entre o boom e o boom seguinte, d;_; é a distancia entre o boom
e o boom anterior, vy, é a distancia do boom ao Ve, € Ag representa as areas de outros
componentes estruturais que estejam entre os booms em questao.

2. De seguida, resolver a equacao:
b
Veg = Z(Z”by ) (4.20)
r

3. Com o novo Yy, repetir os passos anteriores, até o y., estabilizar. Quando estabilizar,
descobre-se 0 ycg.

4. Para se obter x.g, repetir o processo, substituindo yeg, Vr,_,, Vr,., € Vr, POI Xcg,Xr,_,, Xr, €
Xr, respetivamente.
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Este processo vai ser utilizado também para se iterar o centroide das seccdes da casca da
fuselagem e da empenagem horizontal.

Tensoes diretas

Através do centroide, calcula-se as areas finais de cada boom by, através da Equacao 4.19.
Para se resolver a equacao das tensodes diretas é necessario calcular os momentos de inércia.

b= _(br, ¥i,%) (4.21)
ly = (br, x,%) (4.22)
by = (br, Vi, Xr,) (4.23)

Como a longarina esta a contribuir para o suporte do momento fletor e das forcas de corte,

I%, . I%,) no dimensionamento

também se tem de considerar os seus momentos de inércia (I, I, I,

XX(?
da casca. Deste modo as equacdes dos momentos de inércia ficam:

Ly = Re (br, v 2) + 13, (4.24)
lyy="> Re (br, x:2) + I3, (4.25)
Ly =Y Re (b Vi, Xi,) + Iy, (4.26)

Com isto, resolve-se a Equacao 4.27.

My (5, v — 1%, x M, (I x—T
Gz:Re|: X(yyy Xy )Jr y(xx xyy) ’ (4.27)

L I3y — 12 B by — 1)

onde o, € a tensdo direta. Similarmente ao caso da longarina principal, o fator de seguranca
e o fator de composito encontram-se presentes. Como o efeito do arrasto foi desprezado, o
momento M, é cortado da equagao.

A equacao fica, para cada boom :

My (5, v — 15, Xr
0y =Re FiFe (2 Uyy ¥r ] “)) (4.28)
I;x I;y - I;y
Para verificar se a espessura ty € valida esta tem de respeitar as seguintes condicoes:
Oulttrac = Oz (4.29)
quando o, é negativo e
Oultcomp = Og (4.30)

quando o, é positivo.

Oulttrac © Oultcomp € @ tracao e a compressao de rutura do material, respetivamente. Neste
caso, como My é positivo, a tensao direta se for positiva representa a tensdao de compressao
e se for negativa representa a tensao de tracdo. Apos o calculo destas tensdes é necessario
calcular as tensdes de corte, utilizando a espessura t4 obtida e verificar se esta nao ultrapassa
a resisténcia ao corte do material.
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Tensdo de corte
Como a casca da asa € totalmente composta por seccoes fechadas, o fluxo de corte vai ser
calculado através da seguinte equacéo [31]:

gs = Qb + s 0, (4.31)

onde g, € o fluxo de corte transversal ao longo de uma seccao aberta e g; o € o fluxo de corte
no ponto inicial. Esta equacao é reescrita por:

= (3B Sy ([t xas 38, x)
Xy 0 r=1

xx 'yy

_(%’E&/Q)(/ﬁt (34_§i3 )+ (4.32)
7&( I;;y - I;yz A DY 2 rYr ds,0 .

O efeito do arrasto Sy é desprezado. tp € a espessura de outros elementos estruturais que
existam entre os respetivos booms, que neste caso nao vao ser considerados, tp = 0.

Utilizando os momentos de inércia da seccao e as areas dos booms calculados anteriormente,
e desprezando o arrasto a equacao do fluxo de corte fica:

9 = @fFHXZBQ—&i%MXi&M+%7 (4.33)

xx 'yy — Ix

xx lyy — Ixy r=1

(a) Determinacao do qp. (b) Distribuicao equivalente numa seccao aberta.

Figura 4.5: Exemplo de uma seccao fechada.

Como g, € o fluxo de corte transversal ao longo de uma seccdo aberta, tem-se de abrir a
seccao fechada em algum ponto, no sentido de calcular o g, tal como mostra a Figura 4.5. Nesse
ponto o g vai ser nulo. Depois, calcula-se de boom para boom, tendo em conta a influéncia do
gp anterior:

qb,.=qb,.,1+(l* _/ o )(Zsr, 5) - (/* . )(ZBr, Vi) (4.34)

Para se calcular g, é necessario igualar-se os momentos internos aos momentos externos
da seccao.

Me +5S, &= fp gp, ds+2 A gsp, (4.35)

onde A é a area total da seccdo, £ € a distancia ao ponto onde se situa S,. p € o tamanho da
reta com origem no centréide e é normal a superficie entre os booms respetivos ao gp,, cOmo
se verifica pela Figura 4.5.
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Tendo g, € s, calcula-se g, através da Equagao 4.32.

Dividindo o fluxo de corte gs, pela espessura t4 obtida no calculo das tensées diretas verifica-
se se esta tensao de corte resultante é inferior ou igual a tensdo de corte de rutura do material.

:Fchqs,»

e (4.36)

Tj

Tuss >=Tj, (4.37)

onde T, € a resisténcia ao corte do material.

A seccao com espessura tg, tem de resistir tanto as tensoes diretas como as tensoes de corte.
Se alguma destas condicdes nao se verificar tem-se de iterar novamente até se encontrar uma
espessura que permita o suporte destas tensdes pela seccao. A Tabela 4.13 apresenta para cada
seccdo, o valor de tensdao mais critico e respetivo boom. A totalidade dos resultados obtidos
podem ser consultados no Anexo A.

Tabela 4.13: Seccées da asa, ¢ [mm], ty [mm], x [mm], y [mm], o, [N/mm?], t; [N/mm?].

C tyq X v Oz Ti

1160.00 0.80 1102.23 83.18 -4.83 153.83
1112.30 0.50 833.50  39.81 -281.30 158.11
1036.20 0.50 776.48  37.09 -224.90 141.10
960.00 0.40 719.38  34.36 -196.42 144.35
891.00 0.30 667.67 31.89 -165.34 149.42
823.50 0.30 617.09 29.47 -97.50 113.42
750.00 0.20 562.01 26.84 -57.26  97.87
673.00 0.10 504.31 24.09 -28.83  86.68
578.00 0.10 433.12  20.69 -4.54 30.13

Pela Tabela 4.13 observa-se uma diminuicao da espessura a medida que esta se aproxima
da ponta da asa, semelhante ao que acontece com as dimensoes da longarina principal. Como
Textreme apresenta maior resisténcia a compressao e a tracao do que ao corte, observa-se que
o fator que limita a espessura da casca € a tensao de corte.

4.2.4 Longarina secundaria

A funcao da longarina secundaria, como ja dito anteriormente, é suportar o flap e o aile-
ron. Para o seu dimensionamento, é necessario calcular as forcas que vao ser exercidas nos
dispositivos hipersustentadores, a fim de se obter a reacao nos suportes e posteriormente, as
dimensodes da longarina secundaria. Considerou-se, nesta fase do dimensionamento, que, quer
o aileron, quer o flap, sao suportados por 2 suportes cada. As posicOes iniciais e finais, bem
como a percentagem de corda que o aileron e o flap ocupam encontram-se na Tabela 4.12.

Forcas impostas

O caso mais critico do flap, como se pode observar no diagrama n-V, é o ponton = 2 e
V = 39 m/s. Através do XFLR5, obtém-se a distribuicdo do coeficiente de pressao ¢, da asa,
tendo em conta a deflexao maxima do flap e do aileron. Quer a deflexao maxima do aileron,
quer a deflexao maxima do flap, sdo de 30° e foram extraidas da dissertacdo onde foi feito o
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estudo preliminar. Com este coeficiente calcula-se a pressao P [32].

P—P.

= 05p V2

(4.38)

onde P, é a pressao atmosférica.

Tendo em conta as posicoes iniciais e finais do flap e do aileron, calcula-se a diferenca entre
a pressao do extradorso e do intradorso e obtém-se a pressao ao longo da corda. Como o flap e
o aileron se situam a 75% da corda, interessa a pressao exercida nos restantes 25%.

A forca distribuida ao longo da corda é obtida através da equacéo:
Dl, = ]{ Pdx (4.39)

onde DI, é a forca distribuida.

Para se obter a forca de corte ao longo da asa tem-se de integrar DI, ao longo da envergadura.

S, = f DI, dy (4.40)

Sabendo Sy, elabora-se um diagrama de esforcos no sentido de saber as reagoes resultantes
dos suportes. Resolve-se um diagrama de esforcos para o aileron e outro para o flap. A Tabela
4.14 apresenta os valores das reacoes dos suportes, z.n, indica a posicao dos suportes ao longo
da envergadura.

Tabela 4.14: Reacdes nos suportes das superficies hipersustentadoras, Sy [N], Zeny [Mm], Mx [N.mm].

Suportes Sy Zeny Mx

Suporte 1 flap 4829.20 1327.20 2951700.00
Suporte 2 flap 101.43 2524.50 104736.90
Suporte 1 aileron 59.41 3826.90 7006.00
Suporte 2 aileron -5.09 4084.80 -5.09

Tensdo direta e tensao de corte

Com as reacoes dos suportes, dimensiona-se a longarina secundaria da mesma forma que o
dimensionamento da longarina principal da asa foi feito. Utilizando as Equacoes 4.6 e 4.13 e a
Figura 4.6, iteram-se as dimensdes até se encontrar valores minimos que respeitem as proprie-
dades do material.
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(b) Posicoes de calculo das tensdes de corte.

Figura 4.6: Longarina secundaria.

Tabela 4.15: Dimensdes da longarina secundaria, b [mm], t [mm], o [N/mmz], T [N/mmz].

(a) Tensao de tracao e de compressao.

Zeny b1 t2 b3 t1 b2 t3 oc Ot
1327.20 8.00 3.90 8.00 4.00 74.00 6.00 1194.29 1348.98
252450 8.00 0.10 8.00 1.00 62.00 1.00 382.87 382.87
3826.90 8.00 0.10 8.00 1.00 42.00 1.00 39.18 39.18
4084.80 8.00 0.10 8.00 1.00 36.00 1.00 0.03 0.03
(b) Tensao de corte.

Zeny Ta Tf Tc T4 Te

1327.20 9.00 27.45 39.32 21.47 7.04

2524.50 0.36 29.37 32.12 29.37 0.36

3826.90 0.32 26.11 27.73 26.11 0.32

4084.80 -0.03 -2.63 -2.77 -2.63 -0.03

Tal como a longarina principal, a largura das mesas foi mantida constante a fim de permitir
uma maior facilidade na construcao.

4.3 Empenagem Horizontal

4.3.1 Cargas

As cargas na empenagem horizontal podem ser agrupadas em 4 grupos principais e vao ser
calculadas para a condicao de voo mais critica, V= 103.9 m/s e n = 6.87, através dos dados da
extraidos da dissertacao anterior [27]. Esses dados sao apresentados na Tabela 4.16.
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Tabela 4.16: Dados da empenagem horizontal.

Variacao do coeficiente de sustentacao da empenagem horizontal, a., 1/rad 4.19

Area da empenagem horizontal, Sep m* 1.506
Corda média da empenagem horizontal, cme, mm 616.00
Peso da empenagem horizontal, We, N 118.00
Raio de giracao do aviao em arfagem, Ky mm 1060.00
Fator de downwash, (%) - 0.34
Afilamento — 0.58

Para se dimensionar a empenagem horizontal é necessario verificar qual a combinacao de
cargas mais critica a que esta sujeita, visto que as cargas nao atuam separadamente. Em seguida
sdo apresentadas as 3 combinacdes possiveis.

e Carga de manobra + carga de balanceamento
e Carga de manobra + carga de balanceamento + carga de inércia

e Carga de rajada + carga de inércia + carga de manobra

Cargas de balanceamento
As cargas de balanceamento representam as forcas que equilibram a aeronave. A Figura 4.7
representa esse equilibrio.

Fy
3 W

4

8
=
v

F 3
h i

Figura 4.7: Cargas de balanceamento [33].

A equacao de equilibrio dos momentos em torno do centro aerodinamico da asa ca [30] é:
M:—nWxy, —Fz,(lr —xw) =0, (4.41)

onde n é o fator de carga da condicdo de voo, W é o peso da aeronave, x,, € a distancia do ca,
que é o centro aerodinamico da asa (25% da corda), ao centro de gravidade da aeronave, Fz, é
a carga de balanceamento na empenagem horizontal, [+ é a distancia do ca.,, que é o centro
aerodinamico da empenagem horizontal, ao centro de gravidade da aeronave. Evidenciando
F,, obtém-se a carga de balanceamento na empenagem horizontal.

_Mt—anw

Fa =~ —x. (4.42)
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Cargas de manobra
Segundo a CS-VLA [32] a empenagem horizontal deve ser projetada para condicdes de ma-
nobra nao corrigida e corrigida.

e Manobra nao corrigida: A empenagem deve ser projetada para a carga que resulta da
deflexdo rapida do leme de profundidade até a sua posicdo maxima. A equacao seguinte
permite calcular a carga de manobra nao corrigida (Fz. )y [30]:

(Fz;)m = W Sen (4.43)

onde S., € a area da empenagem horizontal e w é a carga por unidade de area. w é
calculado através da seguinte equacao [30]:

_ Kw Nmax
4.4

(4.44)

onde nmax € o fator de carga maximo da condicdo de voo e K, € uma constante que se
obtém através do Figura 4.8, que foi extraida da CS-VLA [30].
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Figura 4.8: Diagrama para a obtencao do K, [30].

e Manobra corrigida: Nestas condicées a empenagem horizontal € sujeita a certas cargas
gue nao provocam aceleracoes em arfagem. A carga devido a manobra corrigida é dada
por (Fz)m [30].

a6 WK

(FZr)M = W Ev

(4.45)

s, ~ . 2 s, ~
onde g € a aceleracao da gravidade e % € a aceleracao angular em arfagem.

Segundo a CS-VLA, a aceleracao angular é calculada de duas formas, dependendo do n que
se tem [30].
Quandon=1":

d’6  20.1
W — T nmax (nmax - 15) (4.46)
Quando n = Ny -
a6 20.1
W == _T nmax (nmax - 15) (4.47)
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Cargas de rajada

As cargas de rajada sdo obtidas através da soma da carga de balanceamento, calculada para
a condicao de rajada, e do incremento de carga devido a rajada. O incremento de carga devido
a rajada Lrep, € dado por [30]:

K Uge V Geh Sen (1 d£>7

onde K, € o fator de alivio de rajada da aeronave e Ug, € 0 a velocidade de rajada, que assume
o valor de 15.24 m/s, pois a condicao, para a qual se esta a calcular, é a de cruzeiro. K, é dado

por:
2w

K, = Sa 4.49
£ P Cm Gen (4.49)

A carga de rajada (Fz )z € dada por:
(Fz;)r = Fz, + Lren (4.50)

Cargas de inércia

As cargas de inércia sdo obtidas através da seguinte equacao [30]:
(FZT)I =n Weh (451)

onde (Fz), é a carga de inércia. Quando existe aceleracao de arfagem, vai existir uma forca de
inércia adicional. A equacao seguinte permite calcular a carga de inércia ja com o contributo
da aceleracao de arfagem.

d’0
(F2)1 = (neg = <5 7) Wen (4.52)
Combinacéo de cargas

As cargas na empenagem horizontal atuam sempre de forma combinada. A Tabela 4.17
mostra os resultados das diferentes combinacdes cargas da empenagem horizontal.

Tabela 4.17: Cargas na empenagem horizontal, w [N/mm].

Cargas w

1 - upload® e manobra corrigida -0.28
1 - upload e manobra nao corrigida 0.14
1 - download® e manobra corrigida 0.004
1 - download e manobra nao corrigida 0.196
2 - upload e manobra corrigida -1.38
2 - upload e manobra nao corrigida -0.96
2 - download e manobra corrigida 0.18
2 - download e manobra nao corrigida 0.37
3 - upload e manobra corrigida -1.09
3 - upload e manobra nao corrigida -0.87
3 - download e manobra corrigida 0.18
3 - download e manobra nao corrigida 0.37
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1. Carga de manobra + carga de balanceamento

2. Carga de manobra + carga de balanceamento + carga de inércia

3. Carga de rajada + carga de inércia + carga de manobra

A combinacao de cargas mais critica que a empenagem sofre, € a combinacédo 2 - (upload
e manobra corrigida) como se pode constatar na Tabela 4.17. O passo seguinte é calcular a
distribuicao desta ao longo da empenagem. Esta empenagem possui um afilamento, e portanto,
a distribuicao da carga nao vai ser constante ao longo da envergadura. Cada tipo de carga
distribui-se ao longo da corda da empenagem horizontal de maneira diferente. A Figura 4.9
mostra a distribuicdo da carga de balanceamento e da carga de manobra corrigida para cima ao
longo da corda.

3w

2w

4w

—

0.45¢

EQ

*

(a) Carga de balanceamento. (b) Carga de manobra corrigida upload.

Figura 4.9: Distribuicao da carga pela corda.

A Figura 4.9 apresenta a distribuicao da carga de balanceamento e a carga de manobra
corrigida upload ao longo da corda. A distribuicdo da carga de inércia é uniforme ao longo da
corda. Com as distribuicdes das cargas, obtém-se os momentos torsores respetivos.

A empenagem horizontal é dividida em 4 seccdes sendo que a Ultima é irrelevante, pois €

referente a ponta da empenagem e, nessa posicdo quer as forcas de corte, quer os momentos
sao nulos.

Figura 4.10: Seccoes da empenagem horizontal e respetivas cordas [mm].

As Tabelas 4.18, 4.19, 4.20 e 4.21 apresentam as forcas e os momentos que atuam na empe-
nagem horizontal. Quer as forcas, quer os momentos, resultam da combinacao de cargas mais
critica.
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Tabela 4.18: Forca distribuida na empenagem horizontal, ce, [mm], zen [mMm], Len [N/mm].

Ceh Zep Leh

687.00 0.00 -0.27
589.00 461.00 -0.23
494.00 923.33  -0.19
440.00 1385.00 0.00

A Tabela 4.18 apresenta a distribuicao da carga pela semi-envergadura da empenagem hori-
zontal. Todos os calculos relativos a empenagem horizontal que se seguem tém como referéncia
as seccoes da Figura 4.10.

Da mesma maneira que se fez com a forca distribuida na asa, utiliza-se as Equacdes 4.3 e
4.4 para calcular a forca de corte e momento fletor.

Tabela 4.19: Forca de corte na empenagem horizontal, cen [Mm], Zen [MM], Sy, [N].

Ceh Zeh Syeh

687.00 0.00 -255.64
589.00 461.00  -140.53
494.00 923.33  -43.69
400.00 1385.00 0.00

Tabela 4.20: Momento fletor na empenagem horizontal, c., [mm], zen [Mm], Mx,, [N.mm].

Cen Zeh Mxeh

687.00 0.00 -143987.00
589.00 461.00 -52671.10
494.00 923.33 -10085.60
400.00 1385.00 0.00

O momento torsor que atua na empenagem horizontal é obtido através da soma de cada
momento torsor calculado para cada tipo de carga e sua respetiva distribuicao ao longo da
corda, Figura 4.9.

Tabela 4.21: Momento torsor na empenagem horizontal, ¢, [Mm], zen [MmM], M, [N.mm].

Ceh Zep Mteh

687.00 0.00 -34465.89
589.00 461.00 -17827.90
494.00 923.33 -6823.38
400.00 1385.00 0.00

4.3.2 Longarina

Para dimensionar a longarina da empenagem horizontal, usa-se o0 mesmo método do dimen-
sionamento da longarina principal da asa e, tal como esta, é dimensionada tendo em conta as
resisténcias a tracdo, a compressao e ao corte dos materiais envolvidos. Utilizando os esforcos
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calculados nas Tabelas 4.19, 4.20 e 4.21, a Figura 4.4 e as Equacdes 4.6 e 4.13, as dimensdes da
longarina da empenagem horizontal vao ser iteradas até atingir valores minimos. Esta vai ser
posicionada a 60 % da corda da empenagem horizontal, posicao a frente do eixo de articulacao
do leme.

Tensao direta e tensao de corte

A Tabela 4.22 apresenta as dimensdes minimas possiveis obtidas.

Tabela 4.22: Dimensées da longarina, ze,, [mm], b [mm], t [mm], o [N/mm?*], T [N/mm?].

(a) Tensao de tracao e de compressao.

Zenv b1 t2 t3 b4 t1 b2 b3 t4 oc ot

0.00 4.00 0.10 0.10 4.00 1.00 56.00 56.00 1.00 1001.68 1001.68
461.00 4.00 0.10 0.10 4.00 1.00 45.00 45.00 1.00 477.97 477.97
923.33 4.00 0.10 0.10 4.00 1.00 33.00 33.00 1.00 132.51 132.51
1385.00 4.00 0.10 0.10 4.00 1.00 21.00 21.00 1.00 0.00 0.00

(b) Tensao de corte.

Zeny Ta Ty Tc %] Te

0.00 -1.71  -35.83 -47.66 -35.83 -1.71
461.00 -1.22 -25.58 -32.27 -25.58 -1.22
923.33 -0.54 -11.42 -13.55 -11.42 -0.54
1385.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00

Tal como as restantes longarinas, a largura das mesas foi mantida constante a fim de permitir
uma maior facilidade na construcao.

4.3.3 Casca

Da mesma forma que se calcula a casca da asa, ou seja, iterando a espessura desta e tendo
em conta as Equacdes 4.28 e 4.33 e a Figura 4.10, a Tabela 4.23 apresenta para cada seccao a
espessura minima possivel e o boom onde a tensao é mais critica. A totalidade dos resultados
podem ser consultados no Anexo B.

Tabela 4.23: Seccdes da empenagem horizontal, zen, [mm], b [mm], t [mm], o [N/mm?], t [N/mm*].

Ceh t X v Oz Tj

i

687.00 0.10 687.00 40.36 1.80 -42.83
589.00 0.10 589.00 34.61 0.88 -26.37
494.00 0.10 494.00 29.03 0.22 -8.17

Na Tabela 4.23 verifica-se que as tensdes obtidas sdo inferiores as tensdes de rutura do Tex-
treme. Os valores positivos da tensao direta representam a compressao e os valores negativos
da tensao representam a tracao.
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4.4 Empenagem Vertical

4.4.1 Cargas

Similarmente a empenagem horizontal, é necessario calcular as cargas a que esta sujeita a
empenagem vertical para a condicao de voo mais critica, a fim de saber qual a carga maior para
a qual se vai dimensionar a empenagem vertical. Os dados relativos a empenagem vertical,
extraidos da dissertacao anterior [27], estdo apresentados na Tabela 4.24.

Tabela 4.24: Dados da empenagem vertical.

Variacao do coeficiente de sustentacao da empenagem vertical, aey 1/rad 4.29

Area da empenagem vertical, Se m? 0.741
Corda média da empenagem vertical, cme, mm 406.00
Raio de giracao do aviao em rolamento, K; mm 1950.00

As cargas principais, que uma empenagem vertical esta sujeita podem ser divididas em duas
e vao ser descritas de seguida.

Cargas de manobra

Os calculo realizado, anteriormente, através da Equacao 4.44, para a obtencao da carga de
manobra nao corrigida vai ser usado para o calculo da carga de manobra da empenagem vertical.
A Unica diferenca esta na equacéo de (F;,)y, onde Sep, vai ser substituido por Se,, que é area da
empenagem vertical.

Cargas de rajada

As cargas de rajada da empenagem vertical sao calculadas através da equacao extraida da
CS-VLA [30]:

th Ude Vavt Sev

Lvtg = Tv (453)
onde Ky € o fator de alivio de rajada de cauda e é dado por:
0.88 1,
=% 4.54
gt 5311, (4.54)

em que p,, € o racio de massa lateral e é dado por:

2m K \2
_ AN 4.55
Het p Cm,, 8 Gyt SQey (lrev) (4.35)

onde l7,, é a distancia do ¢z ao ¢,,, que € o centro aerodinamico da empenagem vertical, K é o
raio de giracao em guinada da aeronave. Os valores das cargas obtidos estdo apresentados na
Tabela 4.25.

Tabela 4.25: Cargas na empenagem vertical, w [N/mm].

Cargas w

Carga de manobra 0.17
Carga de rajada 0.05
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Na Tabela 4.25 vemos que a carga de manobra é a carga mais critica que a empenagem
vertical esta sujeita, e portanto, € para esta que tem de ser dimensionada.

Como a empenagem vertical é considerada uma extensao da fuselagem, a casca desta vai ser
dimensionada no dimensionamento da casca da fuselagem. A longarina da empenagem vertical
vai ser dimensionada de raiz com recurso ao software Ansys.

4.5 Fuselagem

4.5.1 Peso e Centragem

O peso e centragem da aeronave foi feito na dissertacao precedente [27]. Contudo, foi
necessario calcular as forcas e os momentos devido ao peso dos componentes obtidos no peso
e centragem. Os valores dos pesos dos componentes também foram extraidos da dissertacao
anterior [27].

Tabela 4.26: Distribuicao dos componentes, Sy [N], z [mm], Mx [N.mm].

Componentes Sy z Mx

Peso hélice -99.32 280.00 -27809.00
Peso motor -1059.48 830.00 -879368.00
Peso paraquedas balistico -117.68 1220.00 -143570.00
Peso trem frente -61.78 1310.00 -80934.40
Pino 3 3053.09  1725.50 5268100.00
Momento torsor da asa 0.00 1855.19  -333325.00
Peso trem asa -123.56 2135.29 -263845.00
Peso sistema de combustivel -117.68 2135.29 -251281.00
Peso asa -768.00  2135.29 -1639900.00
Peso fuselagem -486.66 2360.00 -1148520.00
Peso tripulantes -1686.74 2410.00 -4065050.00
Pino 4 1493.39  2425.50 3622230.00
Peso carga -49.03 3150.00 -154454.00
Peso empenagem horizontal -118.00 4935.00 -582330.00
Forca de corte empenagem horizontal 255.64 4935.00 1007510.00
Peso empenagem vertical -62.69 5223.00 -327440.00

Na Tabela 4.26 pode-se verificar, ndo so os pesos dos diversos componentes, mas também a
influéncia da sustentacdo da empenagem, calculada no capitulo da respetiva. Os pinos 3 e os
pinos 4 da Tabela 4.26 sao os referidos nas Figuras 3.9 e 3.11 e sao os pinos que acoplam as asas
a fuselagem. A forca de corte da empenagem horizontal foi retirada da Tabela 4.19.

4.5.2 Casca

Tendo em conta a distribuicao de cargas e momentos na fuselagem calculados no subcapitulo
anterior, o dimensionamento da casca vai ter em conta varias seccoes dispostas ao longo da
fuselagem.

As coordenadas relativas a cada seccao foram extraidas do desenho em 3 dimensoes fornecido
pela empresa Eurosportaircraft.
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O processo para se dimensionar a casca da fuselagem é semelhante ao do calculo da casca
da asa. Para cada seccao da fuselagem, é necessario efetuar o calculo das tensdes diretas e
das tensdes de corte. A fuselagem foi dividida em 6 seccoes, 3 fechadas e 3 abertas, o que
implica diferencas no processo de calculo. Enquanto que o calculo das tensdes diretas é feito
da mesma maneira, quer em seccoes abertas, quer em fechadas, o calculo das tensdes de corte
é diferente. A Figura 4.11 mostra as 6 seccdes que vao ser o objeto do dimensionamento da
casca.

1- Fechada

1214.35 mm 4- Fechada

2789.35 mm

6- Fechada
4131.85 mm

2- Aberta
1724.35 mm

3- Aberta

2424.35 mm 5- Aberta

349435 mm

Figura 4.11: Seccdes da fuselagem.

Na Figura 4.11 estao identificadas as seccOes e as suas posicoes e estao indicadas aquelas
gue sdo abertas e as que sao fechadas. As posicoes das seccoes sao relativas a posicdo 383 mm
da Figura 7.1 do Anexo E que coincide com a posicao inicial da carenagem do motor.

Tensdo direta

As diferencas em relacdo ao calculo da casca da asa e ao calculo da casca da empenagem, é
o facto das seccoes serem simétricas e de ndo existir elementos longitudinais de suporte devido
a estrutura ser monocoque o que implica que I,, = 0. Como a carga da empenagem vertical sao
pequenas quando comparadas aos pesos dos componentes, M, pode ser desprezado. Devido a

isso, a Equacao 4.27 fica:
_ FFeMyey

IXX

, (4.56)

z

Depois disto é necessario verificar se a espessura t consegue suportar estas tensoes diretas.
Tal como no calculo da casca da asa e da empenagem horizontal, as seguintes condicdes tém
de ser verificadas para cada boom:

Oulttrac = 0Oz (4.57)

Oultcomp = Oy (4.58)

Apos o calculo destas tensdes, é necessario verificar se t suporta as tensoes de corte.

Tenséo de corte
Tendo em conta as condicdes ja referidas no calculo das tensdes diretas e as equagdes usadas
no calculo da tensao de corte da casca da asa, utiliza-se Equacéo 4.33 para as sec¢des fechadas,
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tal como foi feito na asa. Sy é desprezado pois, a carga da empenagem vertical é pequena.
No caso da seccdo ser aberta, gso ndo entra para o calculo das tensdes de corte. Logo a
Equacao 4.31 fica:
ds = Qb (4.59)

ou seja:

lyy

qs = —(Sy)(/o to yds+rz::Br z,) (4.60)

Como a casca da fuselagem nao possui outros elementos estruturais, tp = 0. S, é a forca de
corte imposta na seccao, no eixo y, para a qual estamos a calcular.

Tal como no calculo da casca da asa, a tensao de corte obtida tem de ser inferior a tensao
de rutura ao corte do material.

FS FC CIs
Tuss >= ———, (4.61)

onde 1, € a tensdo de rutura ao corte do material.

Para a espessura t ser valida é necessario que esta verifique as condicoes das tensdes diretas
e as condicoes das tensbdes de corte. A totalidade dos resultados pode ser consultada no anexo
C.

Tabela 4.27: Seccées da fuselagem z [mm], t [mm], x [mm], y [mm], o, [N/mm?], T; [N/mm?].

Seccoes z t X y Oz Ti

1 1214.35 0.10 498.55 -271.43 -2.92 21.03
2 1724.35 0.10 551.63 -523.86 196.01 108.74
3 2424.35 0.10 498.66 -516.14 -0.34 1.10

4 2789.35 0.10 483.56 0.00 0.53 -0.33
5 3494.35 0.10 294.73 -69.51 -2.08 -0.45
6 4131.85 0.10 94.50 -106.19 -8.47 0.65

Como se pode observar, as tensdes de corte continuam a ser as mais criticas, comparativa-
mente as propriedades mecanicas do material utilizado. z € a posicdo da seccao (ver Fig.4.12).

4.5.3 Cavernas

Devido ao dimensionamento das cavernas fechadas implicar um sistema indeterminado, estas
nao vao ser dimensionadas analiticamente. Tendo isso em conta, quer as cavernas fechadas,
quer as cavernas abertas, vao ser dimensionadas de raiz com recurso ao software Ansys.

4.6 Pinos de acoplamento

4.6.1 Reacbes nos pinos

Neste subcapitulo vai-se dimensionar os 7 pinos da aeronave. Os calculos quer para a uniao
entre longarinas, quer para as unioes das asas e das empenagens com a fuselagem procedem-se
de igual forma.

Através de equacdes de equilibrio calcula-se as reacdes que cada pino vai suportar. As figuras
seguintes representam as equacdes de equilibrio.
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S

Pino 2 Pino 1

Figura 4.12: Equilibrio na longarina principal da asa.

A Figura 4.12 representa os esforcos provocados por uma asa, nos pinos que acoplam as
longarinas principais. Os pinos 1 e 2 vao suportar unicamente, o momento fletor M, devido a
sustentacao da asa, pois os pinos nao vao ser acoplados a fuselagem. O comprimento da parte
da longarina, que esta representada na Figura 4.12 e que representa a largura da fuselagem no
eixo da longarina, € de 1100 mm. Metade desse comprimento ja pertence ao dimensionamento
normal da longarina e a outra metade é acrescentada, no sentido de se obter uma zona de
acoplamento mais distante, para reduzir as reacoes nos pinos. O centro dos pinos 1 e 2 situam-
se a 150 mm e 950 mm relativamente a asa direita, respetivamente, e a metade da altura
maxima da longarina, 80 mm.

Pino 3 Pino 4
p

Figura 4.13: Equilibrio na nervura da raiz da asa.

A Figura 4.13 representa os esforcos envolvidos na nervura da raiz da asa. Os pinos 3 e 4
sao os pinos que vao suportar a forca de corte derivada da sustentagdo da asa Sy, 0 momento
torsor da asa M; e o peso dos componentes P. As distancias dos centros dos pino 3 e 4 ao bordo
de ataque da nervura da raiz sao de 150 mm e 850 mm, respetivamente. Como o perfil alar da
asa nao é simétrico, as distancias dos pinos aos limites superiores e inferiores da nervura nao
vao ser iguais. Devido a assimetria, os centros dos pinos vao ter em conta a distancia menor no
calculo das tensdes. Situam-se a 45 mm e 27 mm do limite inferior da nervura.

Pino7 Pino6

Figura 4.14: Equilibrio na longarina da empenagem horizontal.
A Figura 4.14 representa os esforcos provocados por uma empenagem horizontal nos pinos.
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Contrariamente as longarinas principais da asa, os pinos acoplam as longarinas da empenagem
horizontal a peca de contacto, e posteriormente a empenagem vertical, como mostra a Figura
3.12, e fixa a empenagem horizontal a fuselagem. Devido a isso, esta suporta a forca de corte
derivada da sustentacdo da asa Sy e o momento fletor da asa Mx. Os centros dos pinos 6 e 7
situam-se a 40 mm e 56 mm respetivamente, da empenagem direita. No sentido da longarina
acoplar a peca de contacto (ver Fig. 3.12), os centroides dos pinos situam-se a 17 mm do limite
inferior da longarina.

Longarina

P

Figura 4.15: Equilibrio na nervura da raiz da empenagem horizontal.

A Figura 4.15 representa os esforcos envolvidos na nervura da raiz da empenagem horizontal.
O pino 5 e a longarina védo suportar a forca de corte derivada da sustentacao da asa Sy, 0 momento
torsor da asa M; e o peso dos componentes P. Devido a longarina estar fixa a fuselagem e
consequentemente, suportar Sy ndo € necessario utilizar-se outro pino. O efeito local da reagao
obtida na longarina vai ser testado, quando se simular a empenagem horizontal. Os pinos 5 e a
longarina situa a 92.80 mm e 380.76 mm (60 % da corda), respetivamente, do bordo de ataque
da nervura da raiz da empenagem horizontal. Como o perfil alar é simétrico, o centro do pino
situa-se a 30 mm do limite delimitado quer pelo extradorso, quer pelo intradorso.

As posicoes escolhidas para os pinos tiveram em conta, o fato das reacées serem menores
qguanto maiores forem as distancias dos momentos as posicdes das reacdes, e permitir a monta-
gem dos componentes.

Na Tabela 4.28 sao apresentados as reacoes nos diversos pinos utilizados, e na longarina
empenagem horizontal.

Tabela 4.28: Reacdes nos pontos de acoplamento, [N].

Pinos Reacoes
Pino 1 40680.10
Pino 2 -40680.10
Pino 3 -14316.10
Pino 4 -2175.32
Pino 5 103.49
Longarina empenagem horizontal 270.14
Pino 6 -8120.44
Pino 7 8376.07

Como se pode observar na Tabela 4.28, os pinos 1 e 2 vao estar sujeitos a maior carga. Isto
era esperado, pois vao suportar o momento fletor da asa.
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4.6.2 Dimensionamento dos pinos

As reacdes obtidas vao provocar tensoes de corte nos pinos, bem como tensdes de compressao
e de corte na sandwich de madeira e de composito que envolvem os pinos.

Figura 4.16: Configuracao entre o pino, o casquilho e a nervura

A Figura 4.16 mostra o bordo de ataque da nervura principal. A zona a vermelho representa o
pino, a zona a preto representa o casquilho, a zona a verde representa a sandwich de Textreme e
madeira de carvalho e a zona a azul a sandwich de Textreme e de Airex C70 75. Esta configuracao
vai ser usada para todas as zonas de acoplamento de pinos, a excecao da peca de contacto de
aluminio, que liga as longarinas da empenagem horizontal a longarina da empenagem vertical.
A tensao de corte no pino é dada por [34]:

Spino Fs

s (4.62)

Tpino =

onde Spin, € a forca de corte no pino no eixo y e r € o raio do pino. Para se calcular as tensées
na sandwich de madeira e de composito, utiliza-se as equacdes da deformacdo. No sentido
de facilitar os calculos vai se considerar que a madeira e o compdsito, se deformam ambos da
mesma forma.

€ = Ewood = Ecomp; (4.63)

onde ¢ é a deformacao devida a compressao e

Y = Ywood = Ycomps (4.64)

onde y é a deformacéo devida ao corte.
Tendo em conta as consideragdes anteriores, calcula-se a deformacéo devida a compresséo
[35].

Spino
€= , (4.65)
dfuro twood Ewood + dfuro tcomp Ecomp

onde dj,, € 0 diametro do furo onde o pino se insere. dy,, pode néo ser igual a dpino, OU s€ja,
diuro > dpino. Se o diametro do furo for superior ao do pino, utiliza-se frequentemente um
casquilho em aluminio para compensar a diferenca entre os diametros, como mostra a Figura
4.16.

A deformacao devida ao corte é calculada por [35]:

Spino
- , 4.66
Y ( Ewood Gwood +1 tcomp Gcomp ( )
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onde G é o modulo de rigidez do material e [ é a altura do material até ao diametro do furo,
coincidente com o sentido da reacdo do pino correspondente. Se a reacao for positiva, [ € altura
do pino até ao limite superior da sandwich, e vice-versa.

Como se verifica existe uma relacao entre os dois tipos de deformacao, uma vez que [ e d
depende um do outro. Quando d é maximo, [ € minimo e vice-versa, traduzindo-se nas diferentes
deformacgdes. Tendo em conta os materiais escolhidos observa-se que possuem maior resisténcia
a compressao do que ao corte e consequentemente, o fator que vai limitar o dimensionamento
vai ser [, ja que esta delimitado pelo proprio componente.

No caso da peca de contacto de aluminio que permite o acoplamento entre as longarinas da
empenagem horizontal e a longarina da empenagem vertical, uma vez que é composta unica-
mente por um material, as deformacodes sao calculadas por:

Spino
E = T EEEEPE——— 4.67
dfuro tal Eal ( )

o Spino

De seguida, varia-se [ e calcula-se a tensdao de compressao e a tensao de corte, tendo em
conta Fs e F.:

Owood = Fc Fs € Eyood (4.69)
Ocomp = Fe Fs € Ecomp (4.70)
Oat = Fs € Eq (4.71)
Twood = Fc Fs ¥ Gwood (4.72)
Teomp = Fc Fs ¥ Geomp (4.73)
Tq = Fs y Gy (4.74)

(a) Representacao da longarina.
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(b) Representacao do peca de contato.

Figura 4.17: Zonas de acoplamento

A Figura 4.17 mostra a disposicdo das zonas de acoplamento. m é a largura da zona de
acoplamento centrada com o pino e nao tem relacao direta com as deformacdes calculadas e,
portanto vai ser definida com base nos resultados retirados do Ansys. A Figura 4.17(b) representa
as dimensoes da peca de contacto. Como a geometria da peca é complexa, assegurou-se que a
parte delimitada suporta os esforcos dos pinos. m toma o valor da largura entre empenagens,
dentro da fuselagem, que é de 64 mm.

Comparando estes valores com as tensdes de rutura dos materiais, quer para o corte, quer
para a compressao e verificando a condi¢ao dsyro > dpino, Obtém-se os valores minimos. A Tabela
4.29 apresenta os resultados para as 7 zonas de acoplamento.

Tabela 4.29: TensOes entre as zonas de acoplamento, d [mm] e [ [nm], ¢ [N/mmz], T [N/mmz].

(a) Longarina principal asa/ longarina principal asa.

Pinos Tpino dpino Twood Owood  Tcomp Ocomp duro twood tcomp l

Pino1 653.93 10.90 13.79 59.93 54.47 262.37 15.40 22.00 13.80 72.30
Pino2 653.93 10.90 13.79 59.93 54.47 262.37 15.40 22.00 13.80 72.30

(b) Nervura da raiz da asa/ fuselagem.

Pinos Tpino pino  Twood Owood  Tcomp Ocomp diuro  twood teomp 1

Pino3 647.14 6.50 13.75 59.80 54.33 262.83 8.80 22.00 6.60 40.60
Pino4 614.58 2.60 3.30 30.76 13.04 135.17 2.60 22.00 6.60 25.70

(c) Nervura da raiz da empenagem horizontal/ fuselagem.

Pinos Tpino dpino Twood Owood  Tcomp Ocomp diuro  twood  teomp |

Pino5 549.05 0.60 3.73 57.37 14.71 25216 1.80 1.00 0.20 29.10
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(d) Peca de contacto.

Pinos Tpino dpino Tal Oal dfuro t l

Pino6 645.94 490 54.21 177.43 4.90 14.00 16.05
Pino7 639.89 5.00 56.09 179.38 5.00 14.00 16.00

(e) Longarina da empenagem horizontal.

Pinos Tpino dpino Twood Owood Tcomp o-comp dfuro t wood tcomp {

Pino6 645.94 490 13.32 39.68 52.62 174.37 490 8.00 16.00 16.05
Pino7 639.89 5.00 13.79 40.11 54.46 176.26 5.00 8.00 16.00 16.00

Como se pode observar, todas as zonas de acoplamento, exceto na peca de contato e na
longarina da empenagem horizontal, os pinos possuem diametros inferiores aos diametros do
furos, o que implica a utilizacdo de casquilhos de aluminio para compensar essa diferencas.
[ traduz-se na distancia minima a que o pino e o respetivo furo tém de ser posicionados em
relacao ao limite superior ou inferior, dependendo do sinal da reacao dos componentes onde
estdo inseridos.

4.7 Circulo de Mohr

0 circulo de Mohr é um sistema bidimensional representativo da lei de transformacao do
tensor de tensao de Cauchy. Este sistema permite determinar as componentes de tensao em
relacdo a um sistema rodado, isto é, agindo sobre um plano de orientacao diferente, obtendo-se
diferentes tensdes dependendo do angulo de rotacao das tensoes iniciais [36].

O objetivo é diminuir a espessura de Textreme utilizada rodando o proprio material, a fim
de se conseguir reduzir as tensoes de corte. Consequentemente, isto vai aumentar as tensoes
diretas no material. Como o Textreme possui maior resisténcia as tensdes diretas do que as
tensdes de corte, a rotacao vai permitir otimizar o uso do material.

A abcissa o e a ordenada 7 de cada ponto do circulo de Mohr sdo as magnitudes da tensao
normal e da tensao de corte que estao a atuar num determinado sistema, enquanto 6 é o angulo
minimo de rotagcdo em graus, oy representa a tensdo direta em x e o, a tensao direta em y.

Neste caso especifico vai-se utilizar o circulo de Mohr para otimizar a casca da asa, visto que
€ a Unica que possui espessuras acima da minima, 0.10 mm.

4.7.1 Casca da Asa

Para otimizar as casca da asa, calcula-se novamente a tensdo direta e de corte, através
das Equacoes 4.28 e 4.36, com uma espessura inferior a obtida anteriormente. A Tabela 4.30
seguinte mostra os resultados obtidos.
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Tabela 4.30: Casca da asa - rotacao, ¢ [mm], t; [mm], x [mm], y [mm], o [N/mm?*], t; [N/mm?], 6 [°].

c ty X y Oy,

i

1160.00 0.20 1102.23 83.18 -9.46 397.98 -44.66 393.28 -402.74
1112.30 0.20 833.50  39.81 -446.49 288.60 -26.14 141.62 -588.11
1036.20 0.10 776.48  37.09 -263.40 406.57 -29.36 228.75 -722.62
960.00 0.10 719.38  34.36 -418.82 372.59 -30.33 218.00 -636.82
891.00 0.10 667.67 31.89 -328.92 332.79 -31.85 206.75 -535.67
823.50 0.10 617.09 29.47 -223.86 277.92 -34.03 187.68 -411.55
750.00 0.10 562.01 26.84 -93.26 168.33 -37.26 128.04 -221.30

Ti 0 Ox oy

Como previsto, os valores de 1; sao muito superiores aos limites do material, Textreme, pois
a espessura é muito inferior a requerida. Os valores de o, também aumentaram consideravel-
mente, mas ainda sdo menores do que a tensao de rutura a compressao do material. A rotacao
das tens6es anulou as tensbes de corte, mas aumentou, consideravelmente, ox e o, como era
esperado. Todavia, a resisténcia do Textreme a compressao e a tracao nao foi ultrapassada. A
rotacao 6 permitiu otimizar o uso do tecido na casca da asa, pois permitiu uma grande reducao
da espessura, como podemos comparar na Tabela 4.30. Todavia, o angulo de rotacao obtido 6
varia em todas as seccoes, o que nao € pratico. Devido a isso, a orientacao escolhida para a
casca da aeronave vai ser de 45°, resultado semelhante ao obtido na primeira seccao. As duas
Ultimas seccoes, ¢ = 673.00 mm e ¢ = 578.00 mm nao se encontram na Tabela 4.30, pois as
espessuras obtidas inicialmente, coincidem com a espessura minima do Textreme, 0.10 mm. Os
resultados na totalidade podem ser consultados no Anexo D.
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5

Simulacao e analise da estrutura

Apos os calculo analiticos terem fornecido o ponto de partida para a estrutura da aeronave,
simular a estrutura € o proximo passo. As simulacdes vao ter como ponto inicial as dimensodes
obtidas analiticamente. E necessario ter em conta que, o dimensionamento analitico ndo teve
em conta a deformacgao, nem a rigidez dos materiais, e devido a isso, os resultados obtidos pelas
simulacdes vao ser diferentes do previsto.

As simulacoes vao ser feitas através do software Ansys, que € um software multidisciplinar
que utiliza o método de elementos finitos para obter resultados extremamente fidedignos. Nes-
tas analises tem-se em conta a transmissao dos esforcos e a interacdes entre cada componente,

as condicoes de fronteira e as cargas a que cada componente esta sujeito. Em seguida, vao ser
apresentados os passos que se realizaram para se proceder as simulagoes.

1.

Desenha-se a asa, a empenagem horizontal a fuselagem e a peca de contacto, em 3 dimen-
soes, utilizando o software de desenho computacional Solidworks. No sentido de facilitar,
a posteriori, o processo de simulacado, todos os desenhos sao feitos em superficies, a fim
de possibilitar o uso de elementos de casca (shell elements) nas respetivas malhas, a ex-
cecao da peca de contacto, que vai ser desenhada como solido e vai utilizar elementos
de sdlido (solid elements) na malha respetiva. A diferenca entre os solid elements e os
shell elements é o facto destes Ultimos precisarem de menos elementos para a analisar
0 componente ou a estrutura, e consequentemente, menos tempo. Contudo estes s6 po-
dem ser incorporados em superficies de pequena espessura. A peca de contato possui uma
espessura mais elevada, e portanto, a utilizacao de solid elements é mais indicada.

. O tipo de analise que se vai fazer é uma analise estrutural estatica. Importa-se os dese-

nhos para o software Ansys, e inicia-se uma analise estrutural estatica (Static Structural
Analysis), no sentido de se proceder a simulacao.

Define-se todos os materiais que se vao aplicar no componente.

Utilizando a ferramenta DesignModeler do Ansys, atribui-se aos eixos coincidentes com
as mesas das diversas longarinas, as diversas seccoes através da funcdo Cross Section,
concordantes com as mesas utilizadas e suas dimensoées, no sentido de transformar estes
eixos em elementos viga.

. Ainda utilizando a ferramenta DesignModeler do Ansys, aplica-se a cada estrutura uma

condicao Shared Topology, que permite relacionar todas superficies e obter uma malha
continua em todas as interseccoes entre superficies. Esta ferramenta evita o uso de con-
dicoes de contacto.

Na ferramenta Ansys Multiphysics, procede-se a atribuicdo dos materiais respetivos para
cada componente da estrutura. A funcao Layered Section permite atribuir a combinacao
de materiais por camadas, bem como a espessura e a orientacao de cada camada.
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10.

1.

. Apds a definicdo dos materiais, procede-se a aplicacao de malha. Foram aplicadas malhas

diferentes para cada componente. Estas 