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RESUMO

Nas ultimas décadas sdo notaveis os investimentos aplicados ao desenvolvimento de projetos
de produtos acabados de maior confiabilidade e qualidade. A industria aerondutica é um dos
seguimentos que buscou superar todos os desafios encontrados dentro da concep¢ao de um
projeto aerondutico, focando seus investimentos tanto no melhoramento de processos e
propriedades de materiais como em qualificacdo profissional. Uma atitude estratégica e
necessaria para que as empresas ndo ficassem para trds diante dos concorrentes. Mesmo
assim, a vivéncia com assuntos referente a Engenharia Aerondutica, antes mesmo da inser¢ao
do profissional no mercado de trabalho, € uma questdo que deve ser levada em consideracdo
quando se analisa a formagdo académica dos engenheiros. Pensando nisso, varias institui¢des
sem fins lucrativos como a SAE BRASIL promovem programas estudantis para estimular o
desenvolvimento profissional dos estudantes dentro das universidades. Um desses programas
estudantis € a SAE BRASIL Aerodesign, onde estudantes t€m que projetar uma aeronave
radio controlada que atenda os requisitos impostos pelo regulamento da competi¢do. Durante
o desenvolvimento dessas aeronaves os estudantes utilizam diversas metodologias aplicadas
aos varios setores, como Aerodindmica e Estruturas a fim de se obter a maior eficiéncia
possivel. Com o intuito de orientar e estimular as pesquisas no seguimento aerondutico, o
presente trabalho busca propor uma metodologia para o cédlculo de uma das estruturas
importantes localizada na asa da aeronave, denominado de longarina.
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1 INTRODUCAO

O crescimento tecnoldgico alavancado pelas inovagdes e descobertas de novos
métodos de producdo, materiais, além do desenvolvimento de softwares e hardwares mais
potentes vem aumentando constantemente e seus resultados estdo cada vez mais presentes no
cotidiano das pessoas. Nas ultimas décadas, sdo notdveis os investimentos aplicados no
desenvolvimento de projetos de produtos acabados de maior confiabilidade e qualidade.

A industria aerondutica é um dos seguimentos que buscou superar todos os desafios
encontrados dentro da concepcdo de um projeto aerondutico, investindo em processos de
fabricagdo mais eficientes, busca por materiais que oferecessem melhores propriedades
mecanicas e investimento integral em qualificacao profissional.

O aumento da concorréncia dentro do seguimento aeronautico, bem como o aumento
das exigéncias imposta pelas normas de aviacdo que concerne principalmente a qualidade e
seguranca na elaborac@o de projetos, fez com que a industria aerondutica investisse cada vez
mais também em qualificacdo profissional. Uma atitude estratégica e necessaria para que as
empresas ndo ficassem para trds diante dos concorrentes. Mesmo assim, a vivéncia com
assuntos referente a Engenharia Aerondutica antes mesmo da inser¢do do profissional no
mercado de trabalho é uma questao que deve ser levado em considera¢do quando se analisa a
formacdo académica dos engenheiros. Pensando nisso, varias institui¢des sem fins lucrativos e
empresas privadas, desenvolvem programas estudantis com o intuito de ndo somente desafiar
os estudantes de graduacdo, mas também de oportunizar a experiéncia com problemas
praticos de engenharia.

A SAE BRASIL (Society of Automotive Engineers), sendo uma dessas instituicoes,
promove anualmente eventos estudantis associados ao tema da mobilidade. Tendo como
objetivo geral o incentivo ao desenvolvimento técnico-cientifico dos estudantes, bem como
ser uma via de inser¢do dentro do mercado de trabalho da Engenharia da Mobilidade. Um
desses programas € voltado para a area da Engenharia Aerondutica, chamado de SAE
BRASIL Aerodesign, onde os estudantes devem conceber um projeto de uma aeronave radio
controlada em pequena escala capaz de atender os requisitos estabelecidos pelo regulamento
da competicdo. Nesse regulamento s@o propostos problemas que muitas vezes possuem
relacdo direta com situagdes do cotidiano da industria aeronautica, afim de ndo somente
desafiar os alunos, mas também promover o convivio deles com problemas rotineiros do

mercado de trabalho.



O projeto aerondutico destinado a competi¢cdo Aerodesign € semelhante a um projeto
de uma aeronave comercial. Da mesma maneira que industrias produtoras de avides
comerciais dividem-se em setores de producdo e administrativos 0 mesmo acontece com as
equipes que participam da competicdo. Onde elas devem planejar, elaborar e executar
atividades que vao deste marketing at€ o desenho técnico da aeronave.

Dentre os setores de producdo, destacam-se a Aerodinamica, Cargas e Estruturas,
Estabilidade e Controle, Desempenho e Avidnica. Todos esses setores trabalham em sintonia
na elaboragao do projeto aerondutico a fim de ser obter a maior efici€ncia na determinacdo e
analises de seus parametros de projeto.

Dentre esses setores, destaca-se o de Estruturas, onde suas responsabilidades se
direcionam ao desenvolvimento do projeto estrutural da aeronave efetuando calculos,
simulacdes computacionais e ensaios estaticos e dinamicos, quando viavel. Assim como os
outros setores, o de Estruturas utiliza métodos e formularios de célculos para o
dimensionamento dos componentes estruturais, como a longarina.

A longarina é considerada um dos componentes estruturais mais importantes e
localizado na asa da aeronave. Sua fun¢do € resistir aos esfor¢os durante voo provenientes do
escoamento na superficie da asa, e o seu dimensionamento € provido de métodos que buscam
determinar a melhor configuracdo possivel devido o seu grau de importincia em termos
estruturais. Ademais, assim como em um projeto aerondutico comercial toma-se precaugoes
no dimensionamento estrutural desse componente, para o projeto de uma aeronave destinada a
participacdo do Aerodesign ndo € diferente.

Existem diversos métodos para o dimensionamento da longarina de uma asa. Haja
vista, ela € comumente considerada uma viga com apoio do tipo engastada, desta maneira
facilitando a aplica¢do dos conceitos de Resisténcia dos Materiais. Mesmo assim, nio seria
possivel o dimensionamento desse componente sem os dados dos outros setores do projeto
aeronduticos. Entre eles estdo a Aerodindmica e Desempenho, onde muitos de seus
parametros afetam diretamente na concepc¢do do projeto estrutural, sendo necessario que haja
uma sintonia entres esses setores. Portanto, dimensionar a longarina de uma asa requer que o
estudante ou profissional tenha além dos conhecimentos de resisténcia dos materiais, pelo
menos conhecimentos basicos das outras areas que influencia no projeto estrutural de uma

aeronave, seja ela destinada para fins comerciais ou para competi¢do de Aerodesign.



2 OBJETIVOS

2.1 Objetivo geral

Propor uma metodologia para o calculo estrutural de longarinas de aeronave radio

controlada

2.2 Os objetivos especificos do trabalho sao:

Contribuir para o desenvolvimento técnico-cientifico dos estudantes de engenharia
mecanica que participam da competicio SAE BRASIL Aerodesign. Orientando na elaboracdo
de projetos estruturais de um dos componentes estruturais mais importante da asa da aeronave

e, incentivar a pesquisa sobre temas referente a Engenharia Aerondutica.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

As informagdes necessdrias para a elaboracdo de um dimensionamento estrutural
eficiente sdo adquiridas também de setores da engenharia aerondutica, como a Aerodinamica
e Desempenho da aeronave. Sdo informacdes relevantes para que se faca uma boa analise
preliminar do dimensionamento estrutural dos componentes da aeronave. Para tanto, é
interessante que se faga uma introdu¢do dos conceitos minimos que influenciam no
dimensionamento desses componentes em destaque ao dimensionamento estrutural da
longarina da asa. Entender a influéncia de areas como Aerodindmica, Desempenho e a
Engenharia de Materiais sdao fatores importantes para o sucesso de um projeto aerondutico

provido de uma andlise estrutural eficiente, segura e de qualidade.

2.1 Conceitos de aerodinamica

As forgas aerodinamicas estdo presentes no cotidiano das pessoas. Basta observar o
efeito causado por uma mao do lado de fora de uma janela de um veiculo em movimento, ao
se variar o angulo da mao em relacdo ao sentido do fluxo de ar, percebe-se uma crescente
forca de resisténcia. Segundo Patel er al (2014), essas for¢as podem ser chamadas de for¢a de
sustentacdo que se caracteriza por ser normal ao vento relativo, e forca de arrasto que é
paralela ao vento relativo.

A forca de sustentacdo e arrasto sdo vetores decompostos da resultante da forca
aerodinamica. Uma das explicagdes fisicas da existéncia da resultante ou for¢ca aerodinamica
pode ser explicada pela diferenca de pressdao entre um intradorso (superficie inferior do
aerof6lio) e o extradorso (superficie superior do aerofélio) do aerofélio, conforme Figura 1,

que tende impulsionar o aerof6lio para cima.



Figura 1. Distribuicao de pressao ao longo do perfil aerodinamico com diferentes
angulos de ataque, 0°, 6° e 15°, entre a superficie superior (extradorso) e inferior

(intradorso)

s

a) Angulo 0°
g

c) Angulo 15°

Fonte: HOUGNTON; CARPENTER, 2013.

Ainda de acordo com a Figura 1, pode-se observar que o ar ao entrar em contato com a
superficie do bordo de ataque separa-se criando uma zona de estagnagdo, ou seja, uma zona
onde a velocidade é nula (CENGEL, 2000). A superficie superior, denominada de extradorso,
possui uma pressdao dindmica maior, diferente da superficie inferior, o intradorso, onde a
pressdo dinamica € menor. A resultante dessa diferenca de pressdo € forca de sustentacdo.
Essa explicagdo é baseada no principio de Bernoulli, onde a relacdo da pressdo estitica e
pressdo dinamica é uma constante (RODRIGUES, 2013).

Outra forma de se explicar o surgimento da for¢a de sustentacdo € dada por Anderson
Jr (2015), explanando que o vento ao ser defletido por um aerof6lio, altera 0 momento linear
da aeronave e para manter a relagdo F = 8V /4t, sendo responsavel por manter a trajetéria do
ar, quando a asa altera a sua direc@o, surge uma forca contraria ao movimento da asa que
tende a impulsiona-la para cima, resultando na sustentacdo. Assim, para Nussenzveig (2013),
a 3* Lei de Newton diz que, “A toda acdo corresponde uma rea¢do igual, e contréria, ou seja,
as acoes mutuas de dois corpos um sobre o outro sdo sempre iguais e dirigidas em sentido
opostos”.

Entender o surgimento da for¢a aerodinamica e as contribuicdes, positivas e negativas,
durante o voo € uma necessidade de todo projeto aerondutico, pois uma boa concep¢ao
aerodinamica afeta diretamente de todas as areas envolvidas com o projeto, como
desempenho, estabilidade, controle, avidnica e estruturas. As consequéncias de um projeto
aeronautico bem elaborado sdo refletidas em qualidade, seguranca e custo aplicado com mais

eficiéncia.
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A determinacdo da forca aerodinamica é dada por Rodrigues (2013), conforme pode a

Equacio 1, que leva em consideragdo a relacdo da pressdo dinamica

1 1
L=§p.v2.S.CL M

Onde, L é a forca de sustentacdo, p ¢ a densidade do ar, v é a velocidade do
escoamento, S € a area da asa e C;, € o coeficiente aerodinamico para uma asa de dimensoes
finitas. Como pode ser observada, a for¢a de sustentagdo cresce conforme o quadrado da
velocidade, levando ao pensamento que quanto maior a velocidade da aeronave, maior serd a
forca de sustentacdo, porém, analisar somente por esse caminho levaria aos projetistas a
cometerem equivocos, pois da mesma forma que a forca de sustentacdo cresce, a forca de
arrasto também segue a mesma proporcdo. Onde a forca de arrasto pode ser calculada

conforme a Equacao 2.

1 2
Dzip.vz.S.CD @

Onde, Cp € coeficiente de arrasto para uma asa finita. Como pode ser observado na
Equacgdo 2, a proporcdo pelo qual a for¢ca de sustentacdo cresce € a mesma que a forca de
arrasto, porém existe uma certa diferenca em termos quantitativos devido a existéncia de
diversos fenomenos que surgem durante o voo. Por exemplo, o descolamento da camada
limite, defina por Cengel (2000) como um escoamento de padrdo complexo representado pela
diminui¢do da pressdo em contrapartida o aumento da velocidade gerando incialmente no
bordo de fuga do aerofélio regides de vortices. Essa separagdo pode ser observada na Figura
2. Ela influencia bastante a eficiéncia pelo qual o perfil aerodindmico tem de gerar
sustentacdo fazendo com que a capacidade maxima, para parametros de voo bem definidos,

ndo seja atingida.
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Figura 2. Escoamento sobre um perfil aerodindmico, mostrando o descolamento
da camada limite e consequentemente o aumento do arrasto na superficie

superior do perfil aerodinamico (extradorso)

Separacéo de fluxo Quebra de linhas de

A ————___fluxo
Rl iIe

\"u

Fonte: SIMONS, 1994.

A forga de arrasto € definida por Hougnton e Carpenter (2003) como uma for¢a que
possui sentido oposto a linha de voo e atua resistindo ao movimento da aeronave. Em outras
palavras, seu conceito € similar ao da for¢a de arrasto calculado pela 3* Lei de Newton, onde é
uma forca que possui direcdo e sentido bem definido e contrario a movimento do corpo.

Do ponto de vista de célculo estrutural em aeronaves, a forca que possui maior
contribuicdo no célculo de estruturas € a forca de sustentagdo. Segundo Patel et al (2014), a
magnitude com que a for¢a de sustentagdo cresce, quando se varia o angulo de ataque, € muito
maior que a forca de arrasto, ou seja, os efeitos provocados pela atuacdo das cargas
aerodindmicas sdo muito mais relevantes no sentido oposto ao peso, perpendicular ao
movimento, do que no sentido do vento relativo.

Conforme a explicacdo dada anteriormente sobre as forcas existentes em um perfil
aerodinamico, devido a diferenca de pressdo existente entre o extradorso e intradorso, e
também a atuagdo das forgas de cisalhamento, é gerado um momento que tende a rotacionar o
perfil aerodinamico (RODRIGUES, 2013). Ele ainda completa dizendo que o ponto pelo qual
esse momento gira é denominado de centro de pressdo aerodindmico do perfil e, segundo
Tolay (1975), esse ponto localiza-se a um quarto do bordo de ataque do perfil aerodindmico
sobre a corda média aerodinamica.

Conhecer a localiza¢do desse momento e a sua magnitude é essencial para a realizacao
nio somente dos calculos de aerodinimica, estabilidade e controle, mas também de
dimensionamento estrutural. A rotacdo no perfil e, consequentemente na asa, gera uma reagcao
que tende a torcé-la, o que pode acarretar um problema para a estrutura caso ela seja

desconsiderada. Assim, a Equacdo 3, mostra como o momento é calculado.



12

1 3
M=§p.U2.S.C_'.CM ©)

Onde Cy € o coeficiente do momento ao redor do centro aerodindmico e ¢ € a corda
média aerodindmica. E facil observar a relacdo direta do momento com o valor da corda
média aerodindmica e a necessidade de se observar também o seu tamanho, pois o acréscimo
da dimensdo do perfil tende a aumentar o valor do momento e, a sua quantidade fisica afeta

diretamente nos calculos de estabilidade, controle e estruturas.
2.2 Diagrama do fator de carga em funcao das velocidades de voo

O diagrama v-n de manobra, ou diagrama v-g, é definido por Rodrigues (2013), como
forma gréafica de mostrar quais as variagdes e limitagcdes estruturais em que a aeronave esta
sujeita durante o voo. O diagrama pode ser visualizado na Figura 3 e, é uma funcdo do fator

de carga n em func¢do das velocidades de voo.

Figura 3. Diagrama v-n, ou v-g, de manobra

| Area de falha estrutural
{ (Final)
Area de dano estrutural
2 (Limite)
- o
s a _ B|| Areade dano ou
S Max. Capacidade 2y| falha estrutural
o _ de sustentacé@o 2 (Final)
s < (positiva) >
B a
o @
- E
Velocidade de voo 5
—
-
= —
§ Max. Capacifjade \Area de dano estrutural (Limite)
de sustentat;ao \ Area de falha estrutural (Final)
(negativa)

Fonte: NIU, 1995.

O fator de carga n é uma variavel que possui relacdo com a aceleracdo da gravidade.
Ele caracteriza o quanto a aceleragao da gravidade esta atuando na aeronave durante o voo. Se

o valor de n for igual a 3, por exemplo, quer dizer que os componentes estruturais da aeronave
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estdo submetido a uma forca de sustentacdo trés vezes maior que o peso da aeronave. Para
andlise dos fatores de carga, existem dois pontos em que se deve direcionar uma aten¢ao mais
rigorosa durante a execucdo de célculos estruturais: o fator de carga limite o fator de carga
dltimo.

A Figura 3 mostra claramente as limitacdes estruturais em que a aeronave encontra-se
durante o voo indicando as regides de possiveis falhas estruturais. Ademais, a defini¢do para o
fator de carga limite é dada por Rodrigues (2013) como o limite pelo qual a aeronave, ao
passar dele, sofre deformagdes permanentes, ou seja, € quando a aeronave sofre esfor¢os ao
ponto de provocar a entrada do material no regime de deformagcdo permanente, também
denominada de zona plastica de deformac¢do. Contudo, se o valor do fator de carga atuante na
aeronave durante o voo ultrapassar o valor da carga limite ndo necessariamente quer dizer que
havera ruptura no componente da aeronave solicitado, mas sim danos a estruturas (NIU,
1995).

Para o caso do fator de carga dltimo a situacdo ji se torna preocupante quando a
aeronave, em pleno voo, ultrapassa o seu valor calculado. Esse fator de carga representa o
momento em pode ocasionar ruptura da aeronave, ou seja, uma falha na integridade estrutural.
Segundo Rodrigues (2013), a probabilidade de que ocorra ruptura nos componentes é bastante
alta e pelo menos um componente estrutural ird entrar em falha permanente.

Outra consideragdo a ser feita ¢ que o diagrama v-n é especifico para cada tipo de
aeronave, onde as suas velocidades (eixo das abscissas, Figura 3) e seus fatores de carga (eixo
da ordenada, Figura 3) variam para cada projeto aerondutico. Segundo Niu (1995), as forcas
presentes na aeronave durante o voo dependem basicamente de quatro fatore, a configuracao
da aeronave, o seu peso bruto, as cargas simétricas e a variacdo da altitude, haja vista que
esses fatores estdo diretamente ligados ao diagrama v-n. Além disso, a variagdo demasiada de
qualquer um desses valores. Se ndao forem previstos em calculos durante a concepcdo do
projeto aerondutico, pode acarretar diversas consequéncias indesejaveis, tais como o
surgimento de excitagdes destrutivas, rajadas de vento criticas, efeito de compressibilidade
critica que afeta principalmente a geracdo de sustentacio bem como a estabilidade e controle
da aeronave, etc.

A determinacgdo do diagrama v-n € feita através de calculos sugeridos pela norma FAR
Part 23, onde a Tabela 1 mostra os valores de fatores de carga maximos € minimos para uma
categoria de aeronaves leves em regime subsonico. Além disso, o fator de carga limite tem

sua dependéncia relacionada ao tipo de funcdo pela qual a aeronave foi designada e do seu



14

modelo (configuragdo). Mesmo assim, a Tabela 1 relaciona a aplicagdo da aeronave bem

como os fatores de carga maximo e minimo.

Tabela 1. Fatores de carga maximo e minimo

Modelo e aplicacao Nyos Npeg
Pequeno porte 25<n<38 -1<n<-15
Acrobdtico 6 -3
Transporte civil 3<n<4 -1<n<-2
Cargas militares 6,5<n<9 3<n<-6

Fonte: RODRIGUES, 2013.

Observando os valores dos fatores de carga apresentado na Tabela 1 juntamente com o
diagrama v-n mostrado na Figura 3, alguns questionamentos podem surgir, como “o que
caracteriza um fator de carga negativo e em que condi¢des a aeronave se encontra para que
ocorra essa situacao?” “Qual a necessidade, bem como a sua importancia, de se manter esses
intervalos de fatores demonstrados na Tabela 1?” A resposta para a primeira pergunta é dada
por Rodrigues (2013) seguindo o raciocinio de que sdo raras as condi¢des em que uma
aeronave encontra-se com sustentacdo negativa. Mesmo assim, a norma FAR Part-23,
recomenda que o valor do fator de carga negativo seja 40% do fator de carga positivo. A
resposta para o segundo questionamento leva em consideracdo a relacdo a eficiéncia
estrutural, ou seja, quanto mais leve for a aeronave e maior for a carga maxima que ela pode
levar maior serd a sua eficiéncia estrutural.

A eficiéncia estrutural ¢ um pardmetro que carrega muita responsabilidade e a
determinac¢do do fator de carga deve ser criterioso, pois ao se escolher fatores de carga baixo
ou proximo ao limite inferior dos intervalos, devem-se tomar alguns cuidados na realizagcdo
dos calculos estruturais para que a aeronave durante o voo suporte as cargas atuantes sobre

seus componentes estruturais. A Equacao 4 mostra a relagao do peso da sustentagao.

L “)

Onde L representa forca de sustentacdo e W o peso total da aeronave. Observando a
equacgdo, projetar uma aeronave leve e que suporte as cargas de voo € de certa forma um

desafio para os projetistas. Por exemplo, ao se buscar diminuir a massa da fuselagem, alguns
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cuidados devem ser observados como as propriedades mecanicas dos materiais aeronauticos,
as limitagdes geométricas dos componentes, os custos do material e de fabricacdo. Mesmo
com todos esses desafios, é pertinente que se busque desenvolver um projeto aeronautico com
a maior eficiéncia estrutural possivel (RODRIGUES, 2013).

A formalizacdo do diagrama v-n, proposta por Rodrigues (2013), sugere que sejam
realizados alguns passos antes de se obter o diagrama v-n definitivo. Ademais, conforme a
FAR Part — 23 € interessante que o fator de carga tultima seja maior que 50% do fator de carga

limite. Logo, essa assertiva pode ser formulada da seguinte maneira:

Nye = 1,5. Ny, (5)

Para que se possa entender melhor quais velocidades devem ser calculadas e como
elas se relacionam com os fatores de cargas. A Figura 4 representa um tipico diagrama v-n,
onde contém os principais pontos a serem determinados e mostra claramente a relagdo desses

pontos com angulo de ataque da aeronave.

Figura 4. Diagrama v-n genérico mostrando a relacio das velocidades e fatores

de cargas com o dngulo de ataque da aeronave

+n Linha de estol (voo acelerado)
PHA PIA PLA

Fator de carga
maximo positivo )
de projeto Flaps para baixo /—

Flaps para cima

NLA
-y

Ve Vo

vV,=V, v((;
Linha de estol Voo invertido

NHA\ NIA
Fator de carga

méaximo negativo Onde: PHA—AAngqu de ataque alto (positivo)
de projeto PIA — Angulo de ataque intermediario (positivo)
PLA - Angulo de ataque baixo (positivo)
Y NHA — Angulo de ataque alto (negativo)

NIA — ﬁ:ngulo de ataque intermediario (negativo)
NLA — Angulo de ataque baixo (negativo)

Fonte: NIU, 1995.
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Observando a Figura 4, a linha que vai do ponto 0 até o ponto PHA, é uma funcéo do

2° grau, onde é determinado por Rodrigues (2013) como:

L 1/2 P V2.S. Crmax (6)
Nmax = W = W

Essa equacdo determina o limite aerodinamico pela qual o Cp,,s, € gerado durante o
Voo, isto &, se o fator de carga estiver acima desta curva durante o voo, a aeronave entraria em
uma regido de estol, que € descrito por Anderson, Jr (2015), como a regido onde o perfil
aerodinamico perde a capacidade de gerar sustentacdo. Conhecer a velocidade de estol e
inseri-la no diagrama v-n € outro fator importante para analise aerodindmica e de desempenho

da aeronave. Portanto, a velocidade de estol € calculada da seguinte maneira:

(7

E importante observar na Equacdo 7, a importancia de se conhecer o Cpyay, devido
mais um vez, a sua influéncia direta no célculo da velocidade de estol. Outro detalhe no que
diz respeito a relagdo velocidade de estol € que devido ela representar a minima velocidade
em que a aeronave consegue se manter em um voo reto e nivelado. O valor do fator de carga
relacionado com esse parametro é igual a 1, pois parte-se da ideia de que a forca de
sustentacdo seja igual ao peso total da aeronave.

Outro parametro que deve ser determinado para que seja possivel esbocar o diagrama
v-n da aeronave, é o célculo da velocidade de manobra (v4). Um voo realizado com essa
velocidade, segundo Rodrigues (2013) representa uma situacdo em que a aeronave se encontra
no limite de um voo reto e nivelado e a regido de estol da aeronave. E importante observar na
Figura 4 que se a aeronave ultrapassar a velocidade de manobra ndo quer dizer que a aeronave
nao consiga voar, porém a capacidade de gerar sustentacdo fica comprometida e para
compensar € necessario que o voo seja feito com baixos dngulos de ataque, pois caso isso ndo
acontecga é possivel que a aeronave atinja o fator de carga ultimo.

A velocidade de mergulho (vp), definida por Rodrigues (2013), como a velocidade

mais critica para aeronave em termos estruturais, ¢ determinada seguindo as recomendacdes
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da FAR Parte — 23. Ela diz que a velocidade de mergulho é em torno de 25% da velocidade de

maxima, conforme a Equacdo 8.

Vg = 1,25. Vppan ®)

Essa velocidade pode ser observada na Figura 4 e representa uma situacao critica para
aeronave, em outras palavras, € uma situacdo de voo que deve ser evitada e em hipdtese
alguma deve ser excedida (RODRIGUES, 2013), pois, conforme pode ser visualizado na
Figura 3, exceder esse ponto significa entrar em uma zona de falhas estruturais.

O esbogo do diagrama v-n encerra-se com a determinacdo do fator de carga maximo
negativo, onde sua determinacdo € dada pela FAR Parte — 23, conforme a Equacdo 9, ou pode
seguir o mesmo principio da Equacao 6. O fator de carga maximo negativo € visualizado em

condic¢des de voo de baixos e intermediarios para valores de angulos de ataque negativo.

Nim neg = 0;4'- Nim pos (9)

2.3 Distribuicao de sustentacao

A distribuicdo de sustentacdo € um parametro de grande valia para conceber os
calculos relativos ao dimensionamento estrutural dos componentes principais e secundarios da
asa. Segundo Rodrigues (2013), determinar a distribuicao de sustentacdo € uma das etapas da
concepcdo de um projeto aerondutico, levando em conta fatores estruturais, mas possui
ligacdo direta com conceitos de aerodindmica. Além disso, ndo sdo considerados somente
conceitos de aerodindmicos, mas também de desempenho de aeronaves, como comentado
anteriormente.

Existem mais de um método para determinacdo da distribui¢do de sustentacdo ao
longo da envergadura de uma asa. Contudo, o método explanado neste trabalho, € o proposto
pela teoria da linha sustentadora de Prandtl, onde sua melhor aplicagcdo é destinada para asas
com formato geométrico eliptico. Esse método, mesmo possuindo essa restricdo de somente
ser aplicado para asas elipticas, é fundamental para a realizacdo de calculos para distribuicao
de sustentacdo para asas com outros formatos geométricos.

A teoria da linha sustentadora de Prandtl permite estimar a circulagdo I'yao longo da

envergadura da asa e, com a aplicacdo do teorema de Kutt-Joukowski, consegue-se calcular a
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forca de sustentacdo em cada se¢do ao longo da envergadura da asa (RODRIGUES, 2013).
Segundo Roskam e Lan (1997), a geracdo da sustentacdo pode ser explicada pela circulacao
uniforme de fluido em relacdo a envergadura da asa. Essa assertiva € considerada util para
explicar muitas caracteristicas do escoamento sobre as aeronaves (ROSKAM; LAN, 1997). A
distribuicao da circulacdo € um fendmeno que possui relacdo nao somente com a geometria da
asa, mas também com a velocidade induzida e a forca de circulacdo. Assim a fun¢do que
relaciona a circulacdo com a geometria da asa ao longo de sua envergadura € descrita pela

Equacao 10.

(10)

Onde [ representa a circulagdo no ponto médio da asa e é definida como uma
constante, b € a envergadura da asa. A funcdo representada pela Equacdo 10 é demonstrada
graficamente por uma elipse, onde o ponto médio da asa retrata o maior valor da circulagdo,
ou seja, quando y = 0, o valor maximo da circulacdo I' e, comeca a decair a medida que se
afasta do ponto médio e se aproxima das extremidades da asa. Para calcular a circulagdo

média, [j, Rodrigues (2013) recomenda a seguinte equagao:

4.L

:pvbn (b

To

A necessidade de se determinar o parametro proposto pela Equagdo 11 € a relacao
direta que ele possui com o dimensionamento estrutural. Em outras palavras, € um parametro
que absorve a ideia de se unir os conceitos propostos pelas velocidades do diagrama v-n e a
forca de sustentagdo. A velocidade de manobra é um das informagdes relevantes extraidos do
diagrama v-n (RODRIGUES, 2013). Além disso, Megson (2003) propde que a forca de

sustentacdo € proporcional com o peso, conforme mostra a Equagdo 12.
L =np. W (12)

A constante n;,;; representa o fator de carga maximo e € obtida no diagrama v-n

(Figuras 3 e 4). Ela representa o valor maximo de carga em que a aeronave estd sendo
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submetida e W € o peso total da aeronave, ou seja, peso vazio mais carga paga. A definicdo de
peso vazio € dada por Rosa (2006) como o peso total da aeronave com todos os seus
componentes, porém sem carga e, o acréscimo de uma massa na aeronave seria o que se
denomina carga paga. Considerando as defini¢des sobre o célculo da circulagio sobre a asa, €
possivel aplicar o teorema de Kutta-Joukowski para o célculo da forca de sustentacdo ao

longo da envergadura da asa e definida por Roskam e Lan (1997) como:

A aplicagdo desse teorema € um caminho mais rapido para encontrar a distribuicao de
sustentacdo ao longo da envergadura da asa. Porém, sua aplicagdo € limitada para asas com
geometria eliptica. Contudo, para uma analise preliminar de um projeto aerondutico, essa
limitag¢do pode ser superada com a aplicacao de um método chamado aproximacao de Schrenk
(RODRIGUES, 2013). Esse método ¢ um modelo matemético simplificado que auxilia na
analise inicial de uma aeronave e utiliza a teoria da linha sustentadora que é vélida para
qualquer formato geométrico de asa.

A aproximacdo de Schrenk € um método que utiliza o calculo de uma média entre a
asa projetada em relagdo a uma asa eliptica de caracteristicas similares, como envergadura e
4rea de asa. E importante ressaltar que a aplicacio desse método se faz eficaz na analise
preliminar de asas com enflechamento baixo e de médio a alto alongamento (RODRIGUES,
2013). A Equacdo 14 mostra a média aritmética entre a forca de sustentacdo para uma asa

eliptica (L(gy) e trapezoidal (Lry).

Ly + Lr

Loyrs =—— (14

Onde Lgrs representa a aplicagdo da aproximagdo de Schrenk para uma asa

trapezoidal. O resultado proposto pela Equacao 14 € a formaliza¢do de um grafico que esboca
como a distribuicio de sustentacdo se comporta durante um voo reto e nivelado. A
confiabilidade desse grafico é garantida quando sdo seguidas as recomendacdes citadas
anteriormente.

O célculo da for¢a de sustentagdo ao longo da envergadura da asa para formatos
geométrico eliptico e trapezoidal sao proposto pelas Equacdes 15 e 16, respectivamente. Onde

suas demonstragdes matematicas sdo demonstradas por Rodrigues (2013).
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4,
Loye =5=

o~

15)

2l 2.y
Loyr = m[1 + <(,1 - 1)'T>l (16)

Onde Arepresenta a relacdo de afilamento da semi envergadura da asa e é um
parametro aerodinamico de bastante relevancia, pois atua principalmente nos estudos do

arrasto induzido e em questdes construtivas da asa.
2.4 Alguns materiais utilizados na Engenharia Aeronautica

Os avancos da Engenharia de Materiais em relacdo aos materiais aplicados ao
seguimento aeroespacial € bastante nitido e continuamente crescente nas ultimas décadas
(CAMPBELL, 2006). A descoberta de novos materiais € a constante busca por processos de
fabricagdo cada vez mais eficiente se refletiu em projetos aeroniuticos mais competitivos,
seguros e sofisticados. S6 com a crescente aplicacdo de materiais compdsitos, por exemplo,
contribuiu para que se produzissem estruturas mais resistentes € a0 mesmo tempo mais leves.

A Figura 5 mostra uma comparacdo entre os principais materiais utilizados na
inddstria aerondutica ao longo dos anos. Além de também expor a aplicacdo desses materiais

em dois seguimentos da industria aeronautica, tanto na aviagao civil como a militar.
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Figura 5. Comparacio entre os materiais aplicados na Engenharia Aeronautica

ao longo dos anos, bem como a constancia na aplicacao do aluminio
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Fonte: CAMPBELL, 2006.

A Figura 5 também mostra o valor constante, em porcentagem, da aplicacdo das ligas
de aluminio no seguimento da aviagdo civil, mas no seguimento militar acaba diminuindo ao
longo dos anos. A busca na reducdo da densidade de materiais proporcionalmente com o
aumento das propriedades mecanicas como tensdo de ruptura, mdédulos de elasticidades sdo
uma das justificativas para a situagdo descrita na Figura 5. Assim, Campbell (2006) afirma
que a busca por matérias com propriedades mecanicas e fisicas melhores permitiu a redugdo
dessas propriedades de densidade cerca de 3 a 5 vezes em contrapartida o aumento das
propriedades mecanicas subiram na mesma proporg¢ao.

O desenvolvimento de um projeto estrutural aerondutico exige conhecimentos
minimos das propriedades mecanicas e fisicas dos materiais, independente do tipo de
aeronave e de sua aplicacdo, como aviagdo civil ou militar. At€é mesmo aeronaves em pequena
escala, como avides agricolas, VANT’s ou monomotores, devem ser observados todos os
aspectos que dizem respeito as propriedades dos materiais. Ademais, a andlise dessas
propriedades esta ligada diretamente ao projeto estrutural que pode acarretar a concepgao de
avides com boas relagdes de custo e eficiéncia estrutural.

Os principais materiais aplicados a engenharia aerondutica sdo agrupados em metais,
ceramicas, polimeros e compdsitos. Para o presente trabalho, alguns deles merecem destaque
por serem bastante utilizados observando alguns critérios como o custo, propriedades

mecanicas e fisicas, nivel de facilidade de aquisicdo no mercado, ou seja, nimero de
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fornecedores, facilidade de construtiva e relacdo entre densidade de massa e resisténcia
mecanica.

A Tabela 2 busca expor melhor as consideracdes feitas sobre os materiais
aeronauticos, detalhando melhor alguns dos critérios citados anteriormente. Além disso,
retrata uma situacdo geral da area aeroespacial, ou seja, os dados exibidos ndo se limitam

apenas para aeronaves em pequena escala e sim para todos 0s seguimentos aeroespaciais.

Tabela 2. Comparacido reativa dos grupos de materiais. Onde PMC (Compésito de

matriz polimérica), MMC (Compésito de matriz metalica) e CMC (Composito de matriz

ceramica)
Classe do Resisténcia a Forca de Capacidade de
Espessura  Ductibilidade Densidade  Custo
Material Tragdo Compressao Temperatura
Metais Alto Alto Médio Alto Alto Alto $$
Ceramicas Baixo Alto Muito Alto  Nada Muito Alto Médio $$%
Muito Muito
Polimeros Muito Baixo Alto Baixo Baixo $
Baixo Baixo
PMC Muito Alto Alto Muito Alto  Baixo Médio Baixo $$%
MMC Alto Alto Muito Alto  Baixo Alto Médio $$$$
Alto $$3$
CMC Médio Muito Alto  Baixo Muito Alto Médio $

Fonte: CAMPBELL, 2006.

Observando os dados mostrados na Tabela 2 sdo facilmente visiveis as diferentes
caracteristicas entre os grupos de materiais € que nenhum material consegue atendé-las
totalmente (CAMPBELL, 2006). E facil observar para o caso dos metais, por exemplo, que
apesar desse grupo possuir alta resisténcia a tragdo ele compensa tendo alta densidade de
massa, o que torna suas aplicac¢des, dentro de um projeto aeronautico, limitada.

O mesmo raciocinio € aplicado aos materiais PMC que possuem alta resisténcia a
tracdo, baixa densidade de massa, que até entdo sdo propriedades interessantes, mas em
contrapartida seu custo ja € mais elevado. Consequentemente, por mais que os materiais PMC
possuam vantagens em relacdo as propriedades mecanicas, eles devem ser aplicados dentro de
um projeto aerondutico de forma inteligente e, assim todos os grupos de matérias devem ser
selecionados para que os critérios adotados para a concepc¢ao de um projeto aerondutico sejam

alcancados de forma eficiente e com qualidade.
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2.5 Conceitos de resisténcia dos materiais

A aeronave, quando esta em voo, sofre carregamentos provenientes da interacdo com o
fluido (ar) em resposta ao seu movimento. Como citado anteriormente, sdo cargas
aerodinamicas geradas pelo escoamento do fluido sobre os componentes da aeronave e a
determinagdo delas € uma etapa que antecede o projeto estrutural como proposto pelo grafico
de relacdo mostrado na Figura 6.

Figura 6 - Relacio entre setores de uma empresa aeronautica durante a etapa de

projeto
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Fonte: OLIVEIRA, 2001.

Como pode ser observado na Figura 6 € clara a relacdo direta da determinagdo das
cargas com as informagdes provenientes de outros setores de uma empresa aeronautica, como
Aerodinamica e Desempenho. Como detalhado anteriormente, as cargas atuantes na asa de
uma aeronave é oriundo da distribuicdo de sustentacdo e dos calculos de forca de arrasto e
momento. Onde o efeito da distribuicdo de sustentacdo e o0 momento sdo mais relevantes ao
dimensionamento estrutural.

O efeito provocado pela distribuicdo de sustentacdo € a flexdo da asa causando o
aparecimento de tensoes de flexdo ao longo da envergadura da asa. A definicdo dessas tensoes

¢ dada por Hibbeler (2010) como a relacdo entre 0 momento interno com o momento de

inercia como pode ser observado na Equagdo 17.

M.y

0=— (17)
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Onde M representa 0 momento interno derivado do diagrama de momento fletor
concebido na andlise estatica, I representa o momento de inercia. Uma propriedade
geométrica que é definida por Kaminski (2000) como a capacidade do material de resistir a
rotacdo e, y € uma posicao intermediaria ao longo da coordenada trabalhada. A Equagdo 17 é
aplicavel para analises rapidas e quando se quer determinar a tensdo normal em um corpo
reto, com secdo transversal simétrica em relacdo ao eixo trabalhado e quando o momento é
aplicado perpendicularmente ao eixo. Porém, para o célculo da flexdo em uma longarina de
asa, € interessante que se faga a insercao do conceito de linha elastica.

A definicdo de linha elastica leva em consideracdo a deflexdo do corpo em relacio ao
eixo longitudinal sobre atuacdo de uma forca normal que passa pelo centroide de cada 4rea da
secdo transversal do corpo (HIBBELER, 2010). Este corpo, para o caso deste trabalho, é
denominado de longarina que € caracterizada por um componente estrutural responsavel por
receber as cargas atuantes na superficie da asa e resistir a todos as condi¢des de voo em que a
aeronave esta sujeita.

A longarina por ser considerada uma viga recebe as mesmas consideracdes aplicadas
durante o dimensionamento estrutural, assim o seu dimensionamento é efetuado conforme as

Equagoes 18, 19, 20 e 21.

4

W) = EI% (18)
3

Vix) = 51% (19)
2

M(x) = EI% (20)

6(x) = EI% 1)

Onde w(x) € caracterizada pela funcdo do carregamento atuando na longarina da asa,
V(x) é o esfor¢o cortante, M(x) € o momento fletor e 8(x) é a funcdo da inclinacdo da
longarina, v representa o deslocamento provocado pela aplicacdo do carregamento, E
representa 0 modulo de elasticidade do material. A fun¢do w(x), para o caso deste trabalho, é

obtida pelo célculo da distribuicdo de sustentacido ao longo da envergadura da asa utilizando a
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aproximacao de Schrenk. O deslocamento da longarina € obtido pela integracdo da funcao da

inclinagio.

4 METODOLOGIA

O dimensionamento estrutural do componente principal da asa denominado de
longarina foi feito utilizando uma rotina de calculo elaborada em planilhas no excel com o
intuito de se diminuir o tempo de operacdo de dimensionamento estrutural. Foi utilizado como
fonte de dados algumas caracteristicas técnicas da aeronave projetada pelos alunos do curso
de Engenharia Mecanica do IFPI para participacdo na XVII Competicio SAE BRASIL

Aerodesign. O modelo renderizado da aeronave pode ser observado na Figura 7.

Figura 7 — Aviao radio controlado projetado pelos alunos de Engenharia

Mecanica do IFPI

Fonte: Autor.

A aeronave mostrada na Figura 7 participou da competi¢do de Aerodesign e obteve a
30* colocagdo no quadro de posicdes gerais. Algumas de suas caracteristicas técnicas
necessarias para o dimensionamento da longarina da aeronave sdo mostradas na Tabela 3.
Uma visdao mais detalhada pode ser visualizada no Apéndice A, onde contém caracteristicas
geométricas, caracteristicas aerodinamicas e de desempenho.

O perfil aerodindmico utilizado na asa da aeronave foi o Clark Y, onde suas

caracteristicas aerodindmicas podem ser observadas mais detalhadamente no Apéndice B. A
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partir dos dados extraidos dos graficos de sustentagdo, arrasto e momento pode-se calcular os
valores dos coeficientes de sustenta¢cdo maximo, de arrasto e de momento do aerofdlio para o
mesmo angulo de ataque correspondendo a 1,3934 e -0,0327, respectivamente. Ademais, a
Tabela 3 agrupa as principais informagdes técnicas que foram necessarias para o

dimensionamento estrutural da longarina.

Tabela 3 - Principais caracteristicas técnicas da aeronave 2015 projetada para

competicao de Aerodesign

Parametro Simbologia Valor de projeto Unidade
Envergadura b 1,94 m
Corda na raiz Cr 0,30 m
Corda na ponta da asa Ct 0,26 m
Peso vazio Wyazio 22,08 N
Peso maximo Wnax 120,00 N

Fonte: Autor.

Segundo Roskam e Lan (1997), o coeficiente de sustentacdo € aplicado apenas para o
perfil aerodindmico e para que se possa realizar uma anélise completa da asa é necessario

realizar uma corre¢do do coeficiente angular de sustentagdo para asa, conforme a Equacao 22.

" 1+ (ay/m.e.AR)

a (22)

Onde a € o coeficiente angular da curva de sustentacdo (c;) versus o angulo de ataque
(o) do perfil aerodinamico, e é denominado de fator de eficiéncia de envergadura da asa,
definido como um fator que relaciona parametros geométricos da asa e sofre influéncia do
alongamento (AR) e da relacdo de afilamento (A). O fator e pode ser calculado aplicando a

Equacao 23.

—_

e=—— (23)

Onde o parametro § € denominado de fator de arrasto induzido e possui relacio direta

com o afilamento da asa e seu alongamento. Segundo Rodrigues (2013), geralmente o valor
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do ¢ varia de 0 a 0,16. Para melhor visualizacdo esses valores um grafico que relaciona o

alongamento, afilamento e fator de arrasto induzido € mostrado na Figura 8.

Figura 8. Determinacao do fator de arrasto induzido

A
0.2 04 0.6 0.8 1.0
Relagdo de afilamento c/c,

Fonte: RODRIGUES, 2013.

Ao encontrar o valor do coeficiente angular da curva de sustentacdo da asa em estudo,
fica possivel efetuar a correcdo aplicando-se a Equacdo 24. E importante esclarecer que a
aplicacdo das Equagdes 21 e 22 sdo estritamente para aeronaves com alto alongamento, ou
seja, com valores de AR > 4. Fora dessa condi¢do, € necesséria a aplicacdo de outras equagoes
que relacionam asas com baixos alongamentos e asas enflechadas. De qualquer maneira,
independente dos valores de alongamento é necessario que seja feito a correcao dos valores
dos coeficientes de sustentagdo. Para um melhor visualizacdo da diferenca entre o coeficiente
de sustentagdo do perfil e da asa, Hougnton e Carpenter (2013) mostram em forma de grafico,

como pode ser observado na Figura 9.
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Figura 9 — Grafico do coeficiente de sustentacdo versus angulo de ataque tanto

para o perfil aerodinamico quanto para asa
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Fonte: HOUGNTON; CARPENTER, 2013.

O grafico logo acima mostra a diferenca entre a capacidade de geragdo de sustentacao
do perfil aerodindmico em comparacdo com a asa. Isso se deve ao fato da existéncia de
vortices de ponta de asa que provoca efeitos de redugao do campo de pressdes e velocidades
em torno da asa, afetando consequentemente a circulacdo. Mesmo assim, o fato da capacidade
da asa de gerar sustentagdo ser menor que a do perfil aerodindmico ndao € considerado
totalmente desvantagem, pois para que a asa gere valores de sustentacdo semelhantes ao do
perfil € necessario dentre outros fatores que se aumente o angulo de ataque da aeronave.
Assim, consegue-se trabalhar com angulos de estol maiores.

ApOs a realizacdo da corre¢dao do coeficiente de sustenta¢do do perfil para asa, tem-se
disponivel grande parte dos pardmetros aerodinamicos que influenciam no dimensionamento
estrutural. Assim, para facilitar o entendimento de todos os passos necessario para a relagao

do dimensionamento da longarina, foi elaborado o fluxograma mostrado na Figura 10.



29

Figura 10 — Fluxograma de dimensionamento da longarina da asa
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Fonte: Autor.

O fluxograma apresentado na Figura 10 tem a finalidade de orientar o calculista a
seguir uma linha de raciocinio que oferecga eficiéncia e confiabilidade. Os célculos realizados
no processo P/ foram detalhados no Apéndice C. O processo P2 consiste na determinacdo da
distribuicdo de sustentagdo no qual foram utilizados os conceitos da aproximagdo de Schrenk
para uma asa trapezoidal.

A determinagcdo das cargas consiste nos calculos referentes a sustentacdo e ao

z

momento. No caso do momento, o efeito provocado é a tor¢cdo do corpo. Conhecer esse
pardmetro também € importante, pois se houver tor¢do na asa além de afetar a estrutura
também interfere nos parametros de Aerodinamica. Portanto, com os dados da Aerodinamica
e aplicacdo da Equacdo 3 fica viavel a anélise de tor¢do na longarina da asa bastando aplicar a

Equacao 24.

T.c (24)
Tmax = 7
J
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Onde T representa o torque que atua na se¢do transversal da longarina, ¢ € o raio da
secdo transversal e J representa 0 momento polar de inércia do perfil da longarina. Como
pode ser observado nessa equacdo 0 momento atuante no corpo resulta em uma tensao de
cisalhamento e serd constante ao longo da envergadura da asa quando nao ha variacdo desse
momento. Vale lembrar que o valor adotado serd o maior momento encontrado no grafico de
coeficiente de momento versus angulo de ataque.

A escolha do material que deve ser aplicado na longarina da asa vai depender de
alguns fatores: a disponibilidade no mercado, custo (material mais frete) e processo de
fabricacdo. Para aeronaves destinada a participacdo no Aerodesign geralmente utilizam o
aluminio aerondutico, compdsito em fibra de carbono, fibra de aramida e madeiras
aeronduticas (plywood importada, compensado aerondutico, madeira balsa, entre outras). A
aeronave em estudo teve em sua concepc¢ao a aplicacdo de compdsito de fibra de carbono
mais resina epoxi. Onde o modulo de elasticidade corresponde a 320 GPa, e tensdo de ruptura
de 2,5 GPa. Esses dados foram obtidos do relatério técnico da aeronave enviada para a SAE
BRASIL Aerodesign.

A escolha inicial das propriedades geométricas do perfil da longarina € feita baseando-
se na geometria do perfil e no valor da envergadura da asa, ou seja, a escolha do perfil
aerodinamico interfere diretamente nos limites geométricos que a longarina pode ter. Assim,
para selecionar um perfil aerodindmico € interessante que o responsavel pelo
dimensionamento estrutural acompanhe para alertar o setor de Aerodinamica as questdes de
constru¢ao da longarina.

Na histéria da competi¢do, observa-se a escolha por parte da maioria das equipes os
formatos de se¢do transversal parecidos com o mostrado na Figura 11. Além do formato da
secdo, as equipes costumam, quando possivel, combinar mais de um material na mesma
estrutura. Esse tipo de escolha sao casos particulares de projeto e varia de equipe para equipe.
Para o caso da aeronave em estudo, a secdo transversal utilizada na longarina foi do tipo

tubular conforme mostra a Figura 11.
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Figura 11 - Principais perfis utilizados na longarina de aeronave destinados a
participar competicdo de Aerodesign. O perfil da esquerda é denominado é em

forma de caixa, o perfil do meio é do tipo “I’’ e 0 da direita é tubular

Fonte: Autor.

Seguindo as etapas propostas pelo fluxograma da Figura 10 o proximo passo foi o
dimensionamento da longarina. Para isso, foram inseridos na rotina de calculos as Equacdes
17 e 22 para obtencdo dos valores méiximos de tensdo de flexdo e cisalhamento,
respectivamente. Ademais, para o cdlculo da inclinag@o e da linha elastica, foram formuladas

as seguintes equagdes que sdo a aplicagcdo das Equagoes 18, 19, 20 e 21.

Wiy = —Ax*+B.x*—C.x*+D.x>—E.x+F (25)
Vi = —(%.xe‘ +§.x5 +%.x4 +§.x3 +§.x2 +F.x) + ky (26)
Mgy = —(:;Z.Jﬂ +3%.x6 +%.x5 +1D—2.x4 +§.x3 +§.x2) +kix +ky, (27)
Oy = _(?:34’;6')68 +21:1?0.x7 + 1go.x6 +%.x5 +2E—4.x4 +g.x3) * (%) o

1
+§k1x2 + + kyox + kg
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_ ( A 9+ B 8+ C 7+ D 6+ E 5+ F 4)
Ve = 7\3024F T1680°F T840 T360F T120% T2
1y 1 1 (29)
*(ﬂ)‘}'gklx ++§k2.x +k3x+k4

Onde os coeficientes A, B, C, D, E e F sdo constantes encontradas a partir da funcio
da distribui¢do de sustentacdo e podem sdao encontrados na planilha de calculo. Além disso, as

constantes kq, k,, ks, e k, s@o calculadas da seguinte maneira:

A.x® B.x®> C.x* D.x® E.x*?

- 30

k, ct ettt +F.x (30)
7 6 5 4 3 2

by =2 4 2 P G P P hx 31)
42 30 20 12 6 2

€00

As constantes ks e k, quando tem seus valores de “x” igual a zero tem como
resultados iguais a zero. Portanto, ao aplicar essas equacdes o calculista terd todas as
informacdes necessarias ao dimensionamento estrutural para poder avaliar se a longarina

projetada satisfaz as condi¢des de carregamento.

5 RESULTADOS E DISCUSSAO

Conforme a aplicagdo das equacdes citadas anteriormente para a distribuicdo de
sustentacdo e com a insercdo dos dados técnicos da aeronave, foi encontrado a seguinte

distribuigo:
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Figura 12 — Resultado da distribuicao de sustentacdo ao longo da envergadura as

asa
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Fonte: Autor.

Onde os valores L(y)TS representam a funcdo gerada pela aproximacdo de Schrenk,
L(y)e € a distribui¢do para uma asa eliptica e L(y)t € a distribui¢do para uma asa trapezoidal.

Com esses dados, foi possivel encontrar o polindmio que representa a distribui¢do de
sustentacdo pela aproximagdo de Schrenk. Assim, a Figura 13 mostra o grafico da distribuicao

de sustentacdo para uma semi asa e longo abaixo o polindmio correspondente ao grafico.

Figura 13 — Funcao da distribuiciao de sustentacio para uma semi asa
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Fonte: Autor.
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Com o polindmio mostrado na Figura 13 foi possivel inserir os valores das constantes
nas Equacgdes 24 a 30. Permitindo que fossem encontradas todas as informagdes necessarias
para dar prosseguimento ao dimensionamento do componente estrutural analisando os

graficos de esforco cortante (Figura 14), momento fletor (Figura 15), inclinagdo (Figura 16) e

deformacao (Figura 17).

Figura 14 - Esforco cortante atuando na longarina.
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Fonte: Autor.

O gréfico de esforco cortante permite avaliar a magnitude das tensdes de cisalhamento
atuando na estrutura em estudo. O valor maximo observado na Figura 14 € de 149,05 N,
localizado no engaste, ou seja, na raiz da asa. Ao se calcular a tensdo de cisalhamento, foi
encontrada o valor maximo de 0,303 Mpa. Na histéria da competi¢do, ndo houve nenhum
caso registrado de falha de longarina por cisalhamento.

O caélculo da tensao de flexdo foi feito a partir dos dados do grafico da Figura 15. O
valor maximo da tensao 207,059 Mpa. Comparando com a tensdo de ruptura do material que é
de 2,5 GPa com a tensao de flexdo calculada pode-se observar que a margem de seguranca foi

de 12,07, ou seja, a tens@o de ruptura € maior que a tensdo calculada 12,07 vezes.



Figura 15 — Grafico do momento fletor da longarina da asa
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Fonte: Autor.

O célculo do grafico da inclinacdo, Figura 16, serve para avaliar a inclinacio maxima

que a carga atuante na asa estd movendo a longarina da posicdo de equilibrio. O excesso de

inclinacdo pode interferir nos parametros de voo, mais especificamente em questdes de

aerodindmica e controle da aeronave. Sendo assim, o valor encontrado ndo é considerado

preocupante para o desempenho do projeto aerondutico.

Figura 16 — Grafico da inclinacao da longarina
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Fonte: Autor.

Ao encontrar o grafico da deformagao e junto com o valor maximo da tensdo de flexdo

foi possivel analisar se haveria a necessidade de se alterar os valores geométricos da secdo

transversal da asa. Ao se realizar testes, diminuindo os valores da se¢do transversal, foi

possivel observar que um diametro menor da longarina resistiria aos carregamentos impostos

em pleno voo, porém o fator limitante que influenciou na ndo alteragdo da geometria
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calculada foi a fabricagdo, pois como comentando anteriormente ¢ um dos critérios que

devem ser analisados durante o dimensionamento da estrutura.

Figura 17 — Linha elastica da longarina da asa
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Fonte: Autor.

A Figura 17 mostra o valor da deformacao em fun¢do da variagdo da posi¢do x, onde o
limite é imposto pela envergadura da semi envergadura da asa. O grafico esboga o quanto a
longarina vai deformar-se quando as cargas de vou, nas condicdes calculadas, atuarem. Nesse
caso, o valor maximo da deformag¢ao ocorreu na ponta da asa e corresponde a 0,0084m. Para
uma andlise completa, muitas vezes € interessante que se fagcam ensaios de carregamento
estitico para até a ruptura da estrutura com o intuito de comparar com os céalculos tedricos.

A partir desse resultado o estudante, observando o fluxograma apresentado na Figura
10, pode tender a melhorar os resultados alterando os parametros iniciais de propriedades
geométricas ou tipo de material devido a existéncia desse valor de margem de seguranca.
Porém, como comentando anteriormente, a mudanga dos parametros de entrada para valores
consideravelmente Jtimos nao depende somente da analise de tensdes, mas sim dos fatores de
construgdo e das limitagdes geométrica dos perfis da asa. Com a determinagao dos graficos de
esforcos cortante, momento fletor, inclinacdo e o grafico da linha eldstica juntos com os
valores das tensdes maximas de flexdo e cisalhamento a analise estrutural para a longarina da

asa pode ser considerada concluida.
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6 CONCLUSAO

As planilhas de célculos elaboradas se mostraram bastante eficiente devido a rapidez e
facilidade com que os dados necessérios para analise estrutural sdo obtidos. E considerada
uma vantagem por oportunizar ao estudante a realizacdo de multiplas anélises diferentes,
consequentemente a quantidade de resultados que o estudante consegue gerar € maior em
comparacao aos célculos feitos de forma manual.

A metodologia apresentada buscou orientar o estudante a seguir uma linha de
raciocinio que levam a resultados mais objetivos, evitando o surgimento de problemas em
saber por quais caminhos que ele deveria seguir e como conseguir chegar aos resultados
desejados. Além disso, a metodologia apresenta oferece aos alunos um dimensionamento
analitico de projeto estrutural de uma longarina. Portanto, a metodologia apresentada se
mostrou clara, de facil aplicacdo e atende aos requisitos necessarios para a elabora¢do de um

projeto estrutural para longarina de aeronaves.
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APENDICE A - CARACTERISTICAS TECNICAS DA AERONAVE PROJETADA
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APENDICE B - CARACTERISTICAS AERODINAMICAS DO PERFIL CLARK Y
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APENDICE C - DETERMINACAO DO DIAGRAMA V-N PARA AERONAVE EM

42
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