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RESUMO

PROCEDIMENTO MULTIDISCIPLINAR DE ANALISE DE TENSOES EM
COMPONENTES ESTRUTURAIS DE ASAS DE RPAS

AUTORA: Ana Luiza de Souza Maran
ORIENTADOR: Carlos Eduardo de Souza

As aeronaves remotamente pilotadas, ou RPAs, apresentam aplicagdes diversas e cres-
centes ao longo das ultimas décadas. Durante o voo, tais aeronaves estao sujeitas a cargas
aerodinamicas distribuidas atuando sobre o centro aerodinamico, respectivamente, forcas
de sustentacao, de arrasto e momento de arfagem. Esse trabalho prop6e uma metodologia
de analise de tensdes de componentes estruturais de asas de RPAs sob carregamentos
aerodinamicos distribuidos em condigdes criticas de voo. Para tanto, constréi-se uma ro-
tina em Matlab para construcdo do envelope combinado de manobras e rajadas, identifi-
cacao das condiges criticas de voo e distribuicao de cargas aerodinamicas, parcialmente
automatizada. Também desenvolve-se um procedimento para a substituicdo dos carrega-
mentos distribuidos por cargas concentradas, geradas automaticamente em uma rotina em
Python. Concluido o pré-processamento do modelo de estudo (uma RPA projetada para o
Aerodesign) na interface grafica do software de elementos finitos ABAQUS/CAE, reproduz-
se a rotina em Python em sua interface de programacéo e solicita-se uma analise estatica.
Finalmente, durante o pds-processamento, avaliam-se as tensées maximas e minimas nos
componentes estruturais da semi-asa de acordo com o critério de falha da Tensao Normal
Maxima para materiais frageis anisotrépicos.

Palavras-chave: Aerodinamica. Asas. Automatizacao. Cargas aerodinamicas. Elementos
finitos. Estruturas. Procedimentos. Tensdes.



ABSTRACT

MULTIDISCIPLINARY PROCEDURE FOR STRESS ANALYSIS IN
STRUCTURAL COMPONENTS OF RPA WINGS

AUTHOR: Ana Luiza de Souza Maran
ADVISOR: Carlos Eduardo de Souza

Remotely piloted aircraft, RPA, have a growing variety of applications over the past deca-
des. During flight, such aircrafts are subjected to distributed aerodynamic loads that act
on the aerodinamic center, respectively, lift, drag and pitching moment. The present study
offers a methodology for structural stress analysis of RPA’s wings components under dis-
tributed aerodynamic loads in critical flight conditions. Therefore, a routine was built using
Matlab to build the combined envelope of gust and maneuvers, to identify the critical flight
conditions and to distribute the aerodinamic loads, partially automated. Also, a procedure
was developed for the replacement of the distributed loads for concentrated loads automati-
cally generated in a Python routine. Once the pre-process of the study model is completed
(an RPA designed for Aerodesign) using the graphical interface of finite element software
ABAQUS/CAE, the routine in Python is reproduced in its programming interface, and a
static analysis is requested. Finally, during post-processing, the maximum and minimum
stresses acting on the structural components of the half-wing are evaluated according to
the failure criterion of the Maximum Normal Stress for anisotropic fragile materials.

Keywords: Aerodynamics. Aerodynamic loads. Automation. Finite elements. Procedu-
res. Stress. Structures. Wings.
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1 INTRODUGAO

O termo aeronave remotamente pilotada, também referido comumente por RPA (do
inglés Remotely Piloted Aircraft é utilizado para representar uma aeronave nao tripulada
e remotamente pilotada para fins diversos, exceto recreativos. Existem trés categorias
de RPAs: classe 1, com peso de decolagem maior que 150 kg, classe 2, com peso de
decolagem maior que 25 kg € menor ou igual 150 kg e classe 3, com peso de decolagem
menor ou igual a 25 kg, de acordo com a ANAC (2017).

Segundo Fahlstrom e Gleason (2017), a primeira RPA portadora de sistemas em-
barcados foi desenvolvida por um comando do exército dos Estados Unidos durante a
Primeira Guerra Mundial: tratava-se de um biplano capaz de voar aproximadamente 64
km a uma velocidade de 88 km/h e carregar cerca 81 kg de explosivos. Porém, o reco-
nhecimento do verdadeiro potencial para aplicacdes em contextos militares e gerais dessa
categoria de aeronaves aconteceu apenas durante a década de 90 na Guerra do Golfo,
enfrentando um significativo aumento de popularidade entre politicos e publico em geral
devido a repercussao proporcionada pelos veiculos televisivos (BLYENBURGH, 2000).

Comparadas as aeronaves tripuladas, que arcam com a responsabilidade de asse-
gurar pela seguranca do(s) seu(s) passageiro(s), as RPAs apresentam maior versatilidade
e facilidade de projeto, além da possibilidade de aplicagées nas mais diversas areas. Por
exemplo, enquanto Medeiros (2007) apresenta o desenvolvimento de uma RPA para moni-
toramento e sensoriamento de atividades agricolas, Lima e Ribaski (2018) j& apresentam
uma possivel utilizagdo de RPA como meio de prover pela seguranga publica brasileira e
enfrentamento a criminalidade.

Para obter aprovacao para o seu funcionamento, todas as aeronaves precisam de-
monstrar certos niveis de seguranca e confiabilidade, e isso é realizado a partir de regu-
lamentacdes normatizadas para cada categoria. Elas devem ser analisadas para diversas
condigbes de carga especificadas, a fim de verificar sua integridade estrutural perante as
condigbes mais adversas de voo. Portanto, € comum, dentro do meio aeronautico, a no-
meacao de diversos setores, cada um com suas responsabilidades e prioridades, embora
todos essenciais para o pleno funcionamento da aeronave. A Figura 1.1 demonstra a rela-
¢ao entre esses setores.

O setor de cargas, por exemplo, € responsavel por transformar diversos dados abs-
tratos das fases conceituais de projeto advindos de setores como aerodinamica, por exem-
plo, em valores com significado fisico para a estrutura da aeronave. Esses sdo, entao,
repassados como valores de referéncia para o dimensionamento estrutural, seguidos de
diversas realimentacdes de parametros a fim de convergir para os melhores resultados em
detrimento das limitagcdes de cada setor; trata-se, portanto, de um trabalho significativa-
mente complexo e multidisciplinar.
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Figura 1.1 — Relag&o entre os diversos setores dentro do projeto.
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Fonte: Adaptado de Oliveira (2002).

Finalmente, deve-se analisar o modelo desenvolvido a fim de garantir o seu pleno
funcionamento. Para tanto, destaca-se o Método dos Elementos Finitos - MEF, frequente-
mente adotado em andlises de integridade estrutural devido a complexidade das estruturas
e materiais utilizados em projetos, o que demanda métodos de analise eficientes.

O MEF baseia-se no principio de que a estrutura real pode ser representada por um
modelo matematico, com um numero finito e discreto de elementos estruturais. Segundo
Beitz et al. (2007), o método foi amplamente introduzido a fim de analisar tensdes e defor-
macoes em estruturas sob cargas mecanicas e térmicas, além de realizar otimizagbes de
forma suficientemente segura. Contudo, sem o basico conhecimento tedrico e habilidade
computacional necessérios para a condu¢ao de uma andlise confiavel e pratica, é possivel,
que, ndo apenas tempo, como também dinheiro sejam desperdi¢cados.

Embora a tecnologia atual permita a obtengao de resultados satisfatérios em tempo
razoavel (basta comparar com antigamente, quando célculos eram realizados meramente
a mao e calculadora), ainda existem processos computacionais bastante trabalhosos e
que exigem uma repeticdo numerosa de comandos. Estudos voltados para automatizagéo
de processos e/ou sua otimizacao através da programacao ja estdo sendo realizados e
implementados habilmente nas mais diversas areas de conhecimento (ver a Secéo 2.2),
apresentando excelentes resultados no quesito economia de tempo e de dinheiro.

Wang (2011), em seu trabalho, por exemplo, estuda amortecedores de poliestireno
(EPS, do inglés expanded polystyrene) e sua atuacao no isolamento da pressao sismica
terrestre provocada a partir de terremotos no software ABAQUS/CAE. A fim de investigar
extensivamente os efeitos de amortecedores de EPS com diferentes valores de mdodulos
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de elasticidade e de espessura, o0 autor aplica o0 método parametrizado em diversos seg-
mentos da andlise realizada em elementos finitos, durante o pré e o pos processamento,
a partir da interface de programag¢ao em Python disponivel pelo software. Dessa forma,
o autor consegue expandir consideravelmente as capacidades de andlise oferecidas pelo
programa a partir da parametrizagcdo do modelo, malha, propriedades e simulacdes, ob-
tendo, eficientemente, uma ampla gama de resultados.

O presente trabalho também se prop6e a abordar o método de andlise estrutural
pelo MEF associado com o desenvolvimento de uma rotina de automatizag&o. Para tanto,
nos capitulos adiante, sera proposta uma metodologia de analise estrutural de componen-
tes estruturais da asa de RPAs sob condig¢des criticas de carregamentos projetadas para
a competicao SAE Brasil Aerodesign. Nessa competicao, estudantes de engenharia se
propdem a realizar o projeto conceitual, preliminar e detalhado de RPAs de classe 3, além
de construir e testar tais aeronaves a fim de participar da competigdo presencial anual em
Sao José dos Campos.

1.1 MOTIVACAO

Enxerga-se esse trabalho como uma oportunidade de exercicio de diversas com-
peténcias académicas do ambito da engenharia aeroespacial a partir da proposta de uma
metodologia multidisciplinar. Para tanto, propde-se um método de analise estrutural com-
putacional de RPAs de classe 3, o que requer desde o entendimento dos aspectos teéricos
(inclusive os normativos) envolvidos na concepcéao das cargas criticas atuantes, até a apli-
cacgao de técnicas de validacao dos critérios limites estabelecidos para o modelo de estudo
(serao discutidas apenas analises computacionais como forma de validagao do projeto es-
trutural).

A familiarizagdo com um software de MEF e o exercicio de algumas de suas fun-
cionalidades voltadas para analises estruturais estaticas representam fortes motivadores
para a realizacao deste trabalho. Além disso, a possibilidade de desenvolvimento de uma
rotina de automatizacdo computacional propria a partir do desenvolvimento de habilidades
em programacao também se constitui como um incentivo importante: Python € uma lingua-
gem mundialmente reconhecida por seus programas tipicamente legiveis, compreensiveis
e por sua praticidade.

Tais dominios de conhecimento da engenharia citados, atrativos a qualquer profissi-
onal que pretende adentrar no mercado aeroespacial ou em demais setores tecnolégicos,
serdo exercitados através de um estudo de caso exemplificado adiante neste trabalho.
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1.2 OBJETIVOS

O objetivo principal do trabalho é propor um procedimento de analise de tensdes
parcialmente automatizado em componentes estruturais da asa de RPAs classe Il sob
carregamentos criticos aerodindmicos em um software de elementos finitos.

Os objetivos especificos sdo os seguintes:

» Desenvolver uma rotina em Matlab para construcdo do diagrama de manobras e de
rajadas;

* |dentificar as cargas aerodinamicas totais provenientes das condi¢des criticas de
manobras;

+ Distribuir os carregamentos criticos ao longo da envergadura da asa;

» Desenvolver um procedimento para a aplicagcao das cargas distribuidas ao longo da
envergadura da asa no software de MEF ABAQUS/CAE;

» Escolher um modelo de estudo, realizar o levantamento dos dados de entrada e a
sua modelagem no software ABAQUS/CAE;

* Analisar as tensdes resultantes da analise estatica do modelo CAE a partir de um
critério de falha adequado;

« Discutir os resultados obtidos e a validade do procedimento proposto.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Esta secao apresenta uma breve discussao acerca do surgimento do MEF e do
termo conhecido como Engenharia Baseada em Conhecimento, importante para contex-
tualizagédo a respeito do estado da arte de algumas das competéncias abordadas nesse
trabalho.

2.1 O SURGIMENTO DO MEF

Antes do MEF, analises de meios continuos eram realizadas a partir da resolugéo de
sistemas de equacoes de derivadas parciais em funcdes de suas condicdes de contorno.
Mesmo utilizando-se de séries de Fourier para facilitar o problema, tais procedimentos
permaneciam aplicaveis apenas a meios continuos homogéneos e de geometria simples,
segundo Timoshenko e Goodier (1951).

O Método das Diferencas Finitas foi desenvolvido a partir da substituicdo das deriva-
das exatas por derivadas finitas, embora ainda exigisse a resolucédo de grandes sistemas
de equacdes lineares. O surgimento posterior do MEF possibilitou 0 abandono dessas
técnicas vagarosas, permitindo analises de estruturas arbitrarias, compostas por multiplos
materiais e diversos carregamentos, conforme Azevedo (2003) descreve em seu trabalho.
Sua formulacdo é baseada no método de deslocamentos, em modelos de equilibrio e em
métodos hibridos, segundo Zienkiewicz e Taylor (2000).

O surgimento do MEF data de 1956, onde Turner et al. (1956) desenvolvem um
método para andlise estrutural através do célculo de rigidez e deflexdo desenvolvendo-
se trés tipos de elementos. Esses foram os primeiros a apresentar uma solugdo para o
estado plano de tensées a partir de elementos triangulares cujas propriedades poderiam
ser solucionadas por equagdes da teoria da elasticidade, sendo conhecido, atualmente
como método direto da rigidez. Contudo, foi Clough (1960) que introduziu a designagao
atualmente tomada como referéncia "Método de Elementos Finitos” durante seu estudo de
aprofundamento dos problemas da analise de elasticidade no estado plano de tenséao.

Huebner (1975) ressalta as contribuicbes de John Argyris e de seu grupo de in-
vestigacdo na area aeroespacial na década de 50 com a sua série de publicacdes a res-
peito de andlises estruturais em regime linear na forma matricial para elementos discretos,
tornando-se a metodologia padrao do MEF em aplicagdes de engenharia. O autor também
explica que o método ganhou significativa visibilidade a partir dos trabalhos de Zienkiewicz
e Cheung em meados da década de 60, que conduziram com sucesso o primeiro livro pu-
blicado da area, e, posteriormente, uma série de publicagcbes até hoje referéncia no campo
de estudo. Dessa forma, o final da década de 60 e comec¢o da década de 70 foram marca-
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dos por extensos esforgos tanto da parte de matematicos, quanto de engenheiros e demais
usuérios do MEF, a fim de contornar problemas e definir limites e critérios de convergéncia.

O primeiro software comercial de Elementos Finitos surgiu em 1964, onde os usué-
rios precisavam preparar manualmente elementos e nos (visto que o programa ndo contava
com a ferramenta para geracao de malhas), sem contar que apenas problemas lineares po-
diam ser analisados (HUEBNER, 1975). Contudo, o notavel avanco da informatica permitiu
a incorporagao de uma interface grafica ao usuério GUI (do inglés grafical user interface)
ao MEF, além da possibilidade de integracdo de ferramentas CAE (computer aided en-
gineering) e CAD (computer aided design), além da geragdo de malhas cada vez mais
complexas. O aparecimento de computadores pessoais potentes o suficiente para execu-
tar o software, por fim, possibilitou aos usuarios a solu¢ao de problemas através do MEF
de maneira eficaz e econdmica, segundo Huebner (1975).

Uma simples busca pelo termo MEF em mecanismos de pesquisa comprova nao
apenas a sua popularidade, visto que € aplicavel para uma vasta gama de problemas sujei-
tos aos mais variados fenémenos fisicos, como também a sua confiabilidade, se tratando
de uma ferramenta robusta baseada em matematica consolidada.

2.2 A ENGENHARIA BASEADA NO CONHECIMENTO

A busca por metodologias de automatizagédo de processos e analises em MEF tam-
bém resulta em trabalhos das mais diversas areas que visam uma melhor administragéo
de tempo e de resultados a partir da implementacao de algoritmos computacionais.

Segundo Anderson, Efstrom e Boart (2006), a automacéao e o suporte aprimorado
ao sistema desde o inicio das atividades de engenharia ndo apenas permitem reduzir
os prazos de entrega e aumentar a qualidade onde eles mais impactam no custo final,
como também consistem em formas de equilibrar a alocacao de pessoal de engenharia
e de preparar sistemas orientados ao conhecimento (que darao inicio ao projeto ao se-
rem langados). No meio cientifico, esse conhecimento se refere ao dominio demonstrado
no processo de desenvolvimento de produtos e na capacidade de remanejar e utilizar es-
sas competéncias em larga escala dentro de organizagdes a fim de promover frequentes
inovagdes (SANTOS et al., 2011).

Brunner et al. (2019), por exemplo, implementam uma ferramenta de otimizagéo ba-
seada em rotinas em Python para o ABAQUS, voltados para a andlise de turbinas a vapor.
O objetivo € a obtengao dos parametros 6timos para o seu projeto, como temperaturas de
vapor e gradientes de carregamento. Xie e Zuo (2015) também desenvolvem programa-
cao em Python em seu trabalho, porém voltada para a otimizagcéo topoldgica utilizando a
interface de programacao do ABAQUS.

No setor aeronautico, Li et al. (2015) combinam a técnica de automatizacao do mé-
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todo de elementos finitos (realizada por meio de rotinas no software CATIA) com a técnica
de abordagem da estrutura em solo GSA (do inglés ground structure approach), utilizada
para otimizagao topologica estrutural visando o projeto e dimensionamento de asas de alto
alongamento. Abordando uma tematica semelhante, Jin et al. (2014) implementam uma
ferramenta de integracéo entre modelos CAD e CAE durante um estudo paramétrico para
projeto de estruturas asas, sendo posteriormente automatizada.

Sohaib (2011) apresenta o desenvolvimento de um modelo de asa genérico capaz
de representar diferentes formas e configuracbes de asa de uma aeronave. O trabalho
também aborda a implementagdo do modelamento digital automatico de geometria através
do software CATIA V5, valendo-se da programacao como ferramenta para automatizagao
de design.

Nesse ultimo trabalho, todos os processos envolvidos na geracao e automatizacao
da geometria ocorrem dentro do mesmo software, inclusive a geragdo de malhas e analise
estrutural com elementos finitos. O propédsito do autor € facilitar e agilizar a obtencao de
resultados, além de viabilizar mudangas no projeto de forma habil e evitando problemas
oriundos da incompatibilidade entre diferentes softwares. Afinal, segundo Hales e Gooch
(2004), “existe uma forte pressao por prazos mais curtos e design de maior qualidade a
menor custo. Os projetos devem funcionar, devem ser cultural e politicamente aceitaveis e
devem ser seguros, confiaveis e ambientalmente sélidos”.

Logo, procedimentos de automacéao de sistemas como os ja apresentados sao bas-
tante Uteis dentro da engenharia: seus objetivos principais consistem em tornar a ferra-
menta computacional desenvolvida em uma parte envolvida em todas as etapas do pro-
jeto, fornecendo solucdes rapidas e satisfatorias e deixando a cargo do usuario a fungao
insubstituivel de exercer o seu raciocinio critico e criatividade, respectivamente, durante a
andlise dos resultados obtidos e diante de situacdes inconclusivas/imprevisiveis. Foi con-
siderando esse contexto social e tecnologico que a técnica de Engenharia Baseada em
Conhecimento KBE (do inglés Knowledge Based Engineering) foi desenvolvida e consoli-
dada como uma proveitosa ferramenta de trabalho.

Para Anderson, Efstrom e Boart (2006), a técnica KBE visa automatizar e fornecer
sistemas de suporte a atividades de engenharia, sendo as regras e dados atualizados
a medida que o sistema KBE evolui. Alguns exemplos de sua aplicagao estao listados
no Quadro 2.1, tratando-se, portanto, de uma técnica aplicada ha mais de duas décadas
(inclusive no meio aeroespacial) e que continua em evolugao.

Munjulury et al. (2015), por exemplo, empregam essa metodologia em seu trabalho
para fins de projeto conceitual de aeronaves. Ja Quintana-Amate et al. (2016), mediante
do desenvolvimento e implementacdo de um estudo de caso envolvendo a otimizagdo de
projeto de asas para uma fabricante aeroespacial, obtém resultados que comprovam a
capacidade das técnicas KBE como uma fonte de informagdes rapidas e efetivas. Segundo
os autores, o método KBE, tradicionalmente utilizado para aprimoramentos em engenharia
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Quadro 2.1 — Exemplos de aplicagao da Engenharia Baseada em Conhecimento no meio
aeroespacial.

Produto Setor Relacao com o setor Autor

Estruturas de , . Pré-processamento Chapman e Pinfold,

Projeto, analise .
carros do projeto 2001
Estruturas de | Performance e Andlise de performance e Zweber et al, 1998
asas manufatura de manufatura de asas

, Estimativas de projeto e
Estruturas de Prqjgto, custos e de custos Blair e Hartong, 2000
asas analise ~
(questbes de manufatura)

Industria . Projeto, analise | Avaliacéo de manufgtura e Schueler e Hale, 2002
aeroespacial | e manufatura performance do projeto

Fonte: Adaptado de Anderson, Efstrom e Boart (2006).

através da integragéo de software e conhecimento, automatizacdo de tarefas repetitivas e
aceleracao de processos, apresenta, de fato, resultados satisfatérios.

2.3 AUTORIDADES E NORMAS REGULAMENTADORAS NA AERONAUTICA

Segundo Howe (2004), a experiéncia adquirida ao longo da histéria da aviacao in-
duziu a criagdo de requisitos destinados a garantir a integridade estrutural de aeronaves
ao longo de sua vida util. Afinal, segundo o autor, € impraticavel projetar, fabricar e operar
produtos aeroespaciais absolutamente seguros, pois isso resultaria em um produto extre-
mamente pesado e demasiadamente caro. Deve-se, portanto, estabelecer-se requisitos
de aeronavegabilidade padrao, para fins normais de projeto e operagao, que representem
o equilibrio pratico entre factibilidade e seguranca.

Os requerimentos para aeronaves civis foram criados no Reino Unido em 1919 ime-
diatamente ap6s o fim da Primeira Guerra Mundial. Até entdo, essa classe de aeronaves
era tratada conforme requisitos semelhantes para a classe de aeronaves militares; con-
tudo, como a ultima ndo abrangia aeronaves com mais do que um motor, constatou-se
a necessidade de abordagem de projeto de ambas a partir de diferentes requerimentos
(HOWE, 2004).

Em 1944 ocorreu a fundagéo a ICAO (International Civil Aviation Organization), uma
agéncia especializada das Nag¢des Unidas, durante a convencao de Chicago. Nessa con-
vencao, definiu-se que os regulamentos da aviagao civil seriam padronizados ao mundo
inteiro, exceto por pequenas diferencas em fung¢ao de regulamentos nacionais especificos
(HOWE, 2004).

Foi nesse contexto que ocorreu o surgimento da FAA (Federal Aviation Regulati-
ons) como autoridade de aviacao civil CAA (do inglés Civil Aviation Authority) responsavel
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pelas regulamentag¢des FAR (do inglés Federal Aviation Regulations) nos Estados Unidos
da América. De forma analoga, criou-se a JAA (Jointed Aviation Authorities), uma coope-
racdo entre maioria das autoridades da aviacao civil europeias, responsavel pelas regu-
lamentagdes JAR (Jointed Aviation Regulations). Com a posterior criagdo de uma nova
CAA, a EASA (European Aviation Safety Agency), e de suas normas regulamentadoras
CS (Certification Specification) em 2002 pela comissao europeia, as responsabilidades da
JAA foram, entao, transferidas para a ultima, culminando no dissolvimento da primeira em
20009.

No geral, cada CAA subdivide suas regulamentacdes em partes, abordando dife-
rentes categorias de aeronaves e requisitos gerais padroes referentes ao barulho, ao uso
de propelentes e ao registro de aeronaves, por exemplo. As normas FAR parte 23 e CS
parte 23 da FAA e EASA, respectivamente, abordam as normas de aeronavegabilidade
para avides das categorias normais, utilitarios, acrobaticos e de transporte regional, co-
nhecidas como aeronaves leves, enquanto as normas FAR parte 25 e CS parte 25 ja sao
voltadas para aeronaves da categoria de transporte.

No Brasil, a CAA vigente € a ANAC, responséavel pelos Regulamentos Brasileiros
da Aviacao Civil RBAC. Esses regulamentos também s&o divididos em partes de acordo
com as diferentes categorias de aeronaves e seus respectivos requisitos padroes estabe-
lecidos.



3 FUNDAMENTAGAO TEORICA

A fim de fundamentar a metodologia proposta para andlise de tensées em compo-
nentes estruturais de asas de RPAs classe 3 sob condi¢cées de carregamentos aerodina-
micos criticos, uma breve revisao tedrica multidisciplinar sera apresentada a seguir.

3.1 ESTRUTURAS

As fungdes bésicas da estrutura de uma aeronave sao transmitir e resistir as car-
gas aplicadas, mantendo o formato aerodindmico e protegendo os passageiros, sistemas
e carga paga das condicdes ambientais encontradas durante o voo (MEGSON, 2017).
Geralmente consistem em estruturas monocoque, ou seja, paredes finas que suportam
integralmente os esforcos provenientes das cargas, ou semi-monocoque, paredes finas
suportadas internamente por elementos de reforgo estrutural. Os requisitos gerais do pro-
jeto estrutural podem ser resumidos na obtencéo de rigidez e resisténcia mecanica.

Uma aeronave é composta, no geral, pelos seguintes componentes basicos: asas,
fuselagem, empenagem vertical e horizontal, superficies de controle e trem de pouso.
A asa representa um dos principais componentes estruturais aeronauticos devido a sua
grande importancia tanto na manutencéao das forgas aerodindmicas responsaveis pelo voo,
quanto para suportar os imensos esforgos provenientes da agdo dessas cargas. Sao com-
postas, basicamente, por nervuras, revestimento, reforcadores e longarinas, conforme in-
dicado na Figura 3.1.

Figura 3.1 — Os principais componentes estruturais de uma asa.

MNervuras frontais

Leongarina

Fonte: Adaptado de FAA (2012).

As longarinas, como principais componentes estruturais da asa, estdo sujeitas a
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cargas axiais, de flexao, de cisalhamento e de torcao (MEGSON, 2017). A maioria das
longarinas apresenta secao transversal retangular, onde as abas (mais conhecidas como
mesas) sao responsaveis por resistir as tensdes de tracdo e de compressao, enquanto as
almas resistem as tensdes cisalhantes.

O projeto dessas vigas requer o conhecimento dos principios de estatica de corpos
rigidos e mecanica dos sélidos. Partindo da constatacao do equilibrio e da elaboragao
do diagrama de corpo livre, deve-se obter as tensdes cisalhantes e momentos fletores
devido a(s) carga(s) pontual(s) e/ou distribuida(s). Componentes estruturais em asas, mais
especificamente, também requerem a distribuicdo do momento aerodindmico de arfagem
ao longo da envergadura. Em seguida, a partir da analise das tensées maximas, deve-se
optar por um critério de falha adequado para o material utilizado, de forma a assegurar a
integridade estrutural desses componentes a partir de um dado fator de seguranca.

Analises computacionais pelo MEF combinadas com ensaios estruturais fisicos sédo
realizados para avaliacdo da confiabilidade do projeto. Para tanto, realiza-se um levan-
tamento das cargas criticas que a aeronave, hipoteticamente, pode experienciar durante
voo, a fim de obter-se as deformacdes e tensdes na estrutura. Tenséo € a forma pela qual
as forcas e momentos resultantes se manifestam pela superficie, possuindo componentes
normais e tangenciais, respectivamente, tensao normal (tracdo ou compressao) e tensao
de cisalhamento, dadas em N/m?.

Cargas aerodinamicas sao as forcas e momentos concentrados e distribuidos agindo
sob os componentes estruturais, sendo causados pela presséo do ar (cargas aerodinami-
cas), pelo empuxo gerado pelo motor, por forcas de inércia e também por forcas de reacao
durante o pouso. Podem ser classificadas como cargas de manobra ou como cargas de-
vido a imperfeicdes do meio no qual o veiculo se locomove, como turbuléncias provenientes
de disturbios atmosféricos (HOWE, 2004).

O levantamento das cargas agindo em asas depende de um estudo preliminar ae-
rodinamico. A aerodinamica trata-se de uma ciéncia que apresenta diversas aplicagées na
engenharia. Seus objetivos consistem, acima de tudo, na predicéo das forcas e momentos
em corpos movendo-se através de um gas, ou na determinagédo das propriedades de um
gas movendo-se através de dutos (ANDERSON, 2017). Embora se trate de uma ciéncia
consideravelmente abstrata e matematicamente complexa, a aerodindmica constitui parte
fundamental para a compreenséo dos fenémenos fisicos relacionados ao voo.

3.2 AERODINAMICA

Inicia-se diferenciando alguns dos sistemas de referéncias comumente adotados
em anadlises aerodinamicas. Essa discussao € importante pois, frequentemente, é neces-
sario transformar alguma componente de forga, por exemplo, para um sistema diferente.
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Os principais sistemas de coordenadas utilizados em estudos aerodinamicos estao
ilustrados na Figura 3.2, e sao, respectivamente:

 Sistema terrestre inercial, z;, y;, z;. Nesse sistema, onde despreza-se a rotacao da
Terra, 0 eixo z; aponta na direcao do centro da Terra (sentido do centro para fora) e
x; € definido de modo que o mesmo esteja contido no plano de simetria do veiculo
(sentido do nariz até a cauda). O eixo y; € definido de modo a completar o sistema
cartesiano ortogonal dextrégiro.

 Sistema aerodinamico, =, y € z. Nesse sistema, o eixo z aponta na diregéo e sen-
tido do vetor velocidade relativa do vento V., e o eixo z é definido de modo que o
mesmo esteja contido no plano de simetria do veiculo. O eixo y € definido de modo
a completar o sistema dextrégiro.

 Sistema do corpo, z., y. € z.. O eixo x. aponta no sentido longitudinal (sentido do
nariz até a ponta), e o eixo z. € definido de modo que o mesmo esteja contido no
plano de simetria do veiculo. O eixo y. € definido de modo a completar o sistema
dextrégiro.

Os trés sistemas, com origem no ponto O contido no plano de simetria lateral, sobre
0 centro aerodindmico, apresentam o eixo y = y; = Yye.

Figura 3.2 — Representacao bidimensional dos trés principais sistemas de coordenadas.

Fonte: Autora, 2021.

Durante o seu movimento, a aeronave exerce uma pressao no ar, o desviando de
seu caminho original. Os Unicos mecanismos que a natureza dispde para transmitir essa
presséo para o corpo movendo-se pelo fluido sdo a partir de distribuigdes de pressao p(s)
e tensdes cisalhantes 7(s) em sua superficie s, ambos com unidades de forga por area
(ANDERSON, 2017), conforme representado na Figura 3.3.
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Figura 3.3 — Pressao e tensao de cisalhamento na superficie de um perfil aerodinamico.

P

Fonte: Adaptado de Anderson (2017).

Integrando-se p(s) e 7(s), obtém-se a forca R e momento m resultantes no perfil
aerodinamico para dada velocidade V., de acordo com a Figura 3.4.

Figura 3.4 — Forga e momento resultantes no perfil aerodinadmico.

R
V.

m

Fonte: Adaptado de Anderson (2017).

Perfil aerodindmico, ou aerofdlio, trata-se de um corpo aerodindmico que, quando
sob um determinado angulo de ataque, «, produz mais sustentagdo do que arrasto e um
momento de arfagem (ROSKAM; LAN, 2000). O angulo de ataque « refere-se ao angulo
formado entre a corda do perfil e V.. A corda, ¢, € a distancia entre o bordo de ataque BA
e de fuga BF do aerofélio.

E comum decompor a forca R no sistema aerodinamico, obtendo-se a forga de
sustentacao [/, perpendicular a V., e a for¢a de arrasto d, paralela a V,,. Contudo, R
também pode ser decomposta em relacao ao sistema do corpo, resultando em uma forca
normal F,, perpendicular ao sentido da corda e em uma for¢a agindo na direcao da corda
do perfil F, perpendicular a F},, conforme ilustrado na Figura 3.5.

Experimentalmente, a for¢ga resultante aerodinamica R proveniente do movimento
do corpo através do ar depende de seis variaveis: V., «, coeficiente de viscosidade p,
densidade do ar p.., velocidade do som V,,,,, e area de referéncia, ou tamanho caracteris-
tico S. Realizando-se uma analise dimensional a partir dos seis parametros dimensionais
R, Vo, 1ty Poos Vsom € S (ROSKAM; LAN, 2000), obtém-se trés parametros adimensionais
baseando-se no Teorema 7 de Vaschy-Buckingham (ver Anderson, 2017: pag. 36), os
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Figura 3.5 — Forga resultante e suas componentes no sistema aerodinamico e do corpo.

Fonte: Adaptado de Anderson (2017).

coeficientes de sustentagao c;, de arrasto c; e de momento de arfagem c,,, do perfil. Esses
coeficientes sédo obtidos, respectivamente, por:

Cp = —— (31)

4o C
d
Cq = ﬂ (32)
m
Cm = q 2 (33)

A pressao dinamica ¢, representa o gradiente de pressao gerado quando o fluido
€ estagnado, sendo:

1
oo = 5poovfo (3.4)
A Figura 3.6 apresenta uma tipica curva ¢; x « para determinado numero de Rey-
nolds. O parametro a representa o coeficiente angular da reta, com unidade de 1/rad,
obtido por:

o 861
O
O coeficiente ¢;,,,, se trata do maximo valor de ¢; da curva, obtido na regido néo

a

(3.5)

linear que antecipa o estol. O estol € uma condi¢do onde a aeronave perde a sustentagao,
ocorrendo a partir de um certo angulo de ataque para cada combinacao de aerofélio e
condi¢do de voo. Por fim, ay e ¢;, s&o o angulo de ataque e coeficiente de sustentagéo que
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resultam, respectivamente, em sustentacao e angulo de ataque nulos.

Figura 3.6 — Curva genérica ¢; x « do perfil aerodinamico.

. [
(X ()
Fonte: Adaptada de Roskam e Lan (2000).

Analogamente, pode-se obter a curva ¢, x ¢; do perfil aerodindmico para dado nu-
mero de Reynolds de modo a avaliar-se a eficiéncia aerodinamica do perfil candidato. Tam-
bém obtém-se a curva ¢,, x a, a fim de avaliar a variagdo do coeficiente de momento de
arfagem em funcao do angulo de ataque.

O ponto de atuacao da forga resultante se trata do lugar que produz os mesmos
efeitos que as cargas distribuidas associadas, ou seja, onde o momento aerodindmico é
nulo (ANDERSON, 2017), conhecido como centro de pressao CP. Ja o centro aerodindmico
CA ¢ definido como o ponto onde o momento m,,4, ao seu redor, associado a distancia
entre o CP e o CA, independe do angulo de ataque.

Na Figura 3.7, estdo ilustradas as cargas atuantes no CP e CA. O centro de pressao
varia de acordo com o angulo de ataque e se encontra a uma distancia ., do bordo de
ataque, geralmente, apds o centro aerodinamico, que, por sua vez, se trata de um ponto
fixo a uma distancia de ¢/4 do bordo de ataque.

Em asas finitas, a analise de cargas geralmente é realizada tomando-se como refe-
réncia as suas aplicagdes no CA, embora conte com o0 momento M, 4 adicional, conhecido
como momento de arfagem. Dessa forma, projeta-se a longarina (principal componente
estrutural da asa) diretamente sob o CA, permitindo que o momento M, ,, constante de
determinada condicao critica de carregamento de velocidade V,, seja previsto e incluido
prontamente nas consideragdes do projeto.

A fim de se obter as cargas aerodinamicas atuantes nos componentes estruturais
de asas finitas, o raciocinio até entdo apresentado deve ser expandido de forma a obter-se
as distribuicdes de for¢a ao longo da envergadura.
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Figura 3.7 — Forgas aerodindmicas atuantes no CA, a esquerda, e no CP, a direita.

1 1

A i
111 /4
—_\‘
[ & -
CA d P d
- -
i Xcp

Fonte: Adaptada de Anderson (2017).

As definicdes de CA e de CP permanecem as mesmas que para o perfil aerodi-
namico nessa extensao de raciocinio. Ja no que diz respeito ao fendmeno do estol, seu
acontecimento em um dos perfis da asa nao significa, necessariamente, sua ocorréncia no
restante da asa. Existem outros fatores geométricos da asa que influenciam diretamente
no fendbmeno, como o alongamento, angulos de enflechamento e de tor¢do e a razéo de
afilamento, segundo Roskam e Lan (2000).

Em asas finitas, o ar tende a escapar da regido de alta pressédo (intradorso, parte
de baixo) para a regiao de menor pressao (extradorso, parte de cima) pela ponta da asa,
formando um vértice que a “empurra” para baixo e diminui a sua sustentagao, conhecido
como arrasto induzido. Considera-se o alongamento de uma asa AR (em ingés aspect
ratio):

b2
AR = g (3.6)
onde b é a envergadura da asa. Percebe-se, pela Equacédo (3.6), que, quanto maior a
AR, menor a area da asa afetada pelos vortices da ponta, e, consequentemente, maior a
eficiéncia aerodindmica obtida.

O afilamento )\ é definido como a relacéo entre a corda da raiz ¢, e a corda da ponta
¢, da asa, dado por:

P (3.7)
Cr

Trata-se de um parametro que influencia na distribuicdo da sustentacado no decor-
rer da envergadura e que costuma ser bastante importante para calculos de estabilidade,
segundo Raymer (1992). Quando ) é 1, diz-se que a geometria em planta da asa é re-
tangular, ou seja, a corda é constante ao longo da envergadura. Essa geometria gera
uma quantidade de sustentacédo na ponta da asa acima do necessario, aumentando o ar-
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rasto induzido. Contudo, nessa geometria, o estol se propaga no sentido da raiz para a
ponta, efeito bastante desejado para evitar a perda de sustentacdo em certas superficie de
controle.

O angulo de enflechamento do bordo de ataque da asa Ag4 é definido como o
angulo entre o bordo de ataque e uma linha perpendicular a dire¢cdo do voo, sendo co-
mumente implementado em aeronaves que atingem velocidade supersénicas. Para voos
subs6nicos, o enflechamento A/, da linha situada a uma distancia 1/4c do bordo de ata-
que BA da asa (ilustrado na Figura 3.8, assim como Apz,4) € mais significativo (RAYMER,
1992).

Figura 3.8 — Principais parametros geométricos da asa - vista do extradorso.

Cy C¢

Fonte: Adaptada de Raymer (1992).

A corda média aerodindmica ¢, esta a uma distancia y da linha central situada sob
o plano de simetria longitudinal da aeronave, e sdo dadas, respectivamente, por:

2 T4+ N
C=3C T (3.8)
_ b 1+2\

Em voos subsédnicos, a linha do centro aerodindmico ao longo da envergadura inter-
cepta a ¢ na mesma proporgao, aproximadamente, que o CA do perfil, isso €, em 25% da
corda a partir do BA; para voos supersénicos essa distancia aumenta para cerca de 40%
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da corda, segundo Raymer (1992).

A geometria eliptica é a ideal em termos de eficiéncia aerodinamica. Porém, sua
construgdo, na pratica, € bastante trabalhosa e cara, recorrendo-se, quando preciso, a
outras geometrias mais praticas.

Uma possivel solucdo para o excesso de arrasto induzido gerado por uma asa de
geometria retangular seria a introdu¢do de um afilamento. Segundo Raymer (1992), um
A de aproximadamente 0,45 seria suficiente para aproximar a distribuicao de sustentacao
de uma asa retangular para uma asa eliptica, reduzindo o arrasto induzido. O resultado é
uma geometria trapezoidal, mais eficiente aerodinamicamente do que a retangular.

Seguindo, realiza-se a distribuigdo da sustentagdo L(y) ao longo do eixo y, dada
por:

L(Y) = pooVaol () (3.10)

onde I'(y) representa a circulagéo distribuida ao longo de b. A Figura 3.9 representa de
forma genérica a distribuicdo da sustentacdo ao longo da envergadura.

Figura 3.9 — Distribuicdo genérica de sustentagéo ao longo da envergadura.

L(y) = peoVaol (1)

Fonte: Adaptado de Cantwell (2019).

A circulagao representa a integral da linha da velocidade em torno de uma curva
fechada passando por um fluxo. Se algum aerofélio esta gerando sustentacao, a circula-
cao tomada a partir de uma curva fechada ao redor do perfil sera finita, de acordo com
Anderson (2017).

A Equacgéo (3.10) é conhecida como o Teorema de Kutta-Joukowski, e refere-se a
um fluido bidimensional irrotacional corrente, com velocidade V. ao redor de um contorno
fechado com circulagdo I'. A forca de sustentagdo surge devido a pressao aerodinamica
agindo no contorno em uma direcao perpendicular a velocidade (ANDERSON, 2017).

Os valores absoluto da sustentagdo L na asa e do coeficiente de sustentacao C,
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sdo dados, respectivamente, por:

b/2
L:/ L(y)dy (3.11)
—b/2
L 2 b/2
= = I'(y)d A2
=5 =vg ), T 3.12)

Como ja comentado anteriormente, a geometria eliptica € a que apresenta a distri-
buicdo de sustentacdo mais eficiente, e isso ocorre devido a reducao do arrasto induzido.
Para esse tipo asa, I'(y) pode ser obtido por:

Dly) = Toyf1 - (222 319

onde I'y, que representa 0 maximo valor da circulagdo (obtido na origem, y = 0), é:

4L
T PooVaobT

A distribuicao de sustentacado de uma asa eliptica L g, portanto, sera dada de acordo

Iy (3.14)

com o Teorema de Kutta-Joukowski, variando elipticamente, assim como a circulagao.

Li(y) = pocVcToy 1 - (2L 3.15)

A Equacao (3.15) apresentada € inapropriada para asas com geometrias nao elip-
ticas. Nesses casos, utiliza-se, frequentemente, a distribuicao de Schrenk Lg, valida para
asas com moderado/alto alongamento e baixo enflechamento. Essa distribuicdo € obtida
realizando-se a média entre a distribuicdo de uma asa eliptica Lz, considerada ideal, e a
distribuicdo L de uma asa trapezoidal (SCHRENK, 1941),

Lr(y) + Lg(y)

Ls(y) = 5 (3.16)

onde L pode ser calculado por:

L) = g1+ 2~ 1) (8.17)

De forma semelhante, obtém-se a distribuicdo de arrasto. A metodologia seguida

€ a apresentada em Roskam e Lan (2000), e sera detalhada a seguir. Inicialmente, €
possivel associar o coeficiente de arrasto C', com o de sustentacdo C}, pelas seguintes

expressoes:

Cp = Cp, + Cp, (3.18)



36

Ct
Cp, = (3.19)

sendo C'p, o coeficiente de arrasto parasita (para sustentagéo nula) e C'p, o coeficiente

de arrasto induzido; o parametro e representa o fator de eficiéncia da geometria da asa,
sendo e = 1 para uma asa eliptica. Trata-se apenas de uma estimativa inicial, pois, para
a obtencao do valor real do valor do coeficiente de arrasto, deve-se levar em consideragao
a contribuicao de diversos outros componentes, como da fuselagem, empenagem e trens
de pouso, por exemplo.

Uma vez conhecido o valor real ou aproximado de C', e a sua distribuicao, € pos-
sivel, entdo, calcular o arrasto total e sua respectiva distribuicdo ao longo da envergadura
da seguinte maneira:

D = ¢..SCp (3.20)

D(y) = ¢sSCp(y) (3.21)

Finalmente, obtém-se a distribuicdo do momento de arfagem M, /4, ao redor do cen-
tro aerodindmico da asa por:

Mi4(y) = qooSTC(Y) (3.22)

Uma distribuicdo mais precisa dos coeficientes C,,,, C'p e C', ao longo da enverga-
dura pode ser obtida por métodos de analise aerodinamica de asas finitas preliminares.
O primeiro método desenvolvido para esse propdsito, durante o periodo de 1911-1918
por Ludwig Prandtl e colegas, continua sendo amplamente utilizado até os dias atuais,
sendo conhecido como a teoria da linha sustentadora LLT (do inglés lifting line theory)
(ANDERSON, 2017). Trata-se de um método razoavel para asas sem angulo de torcéo e
de enflechamento e de razao de aspecto moderadas/altas.

Outros métodos numéricos, como o VLM (do inglés vortex lattice method) e o mé-
todo dos painéis 3D, foram desenvolvidos, posteriormente, voltados para a determinacao
das propriedades aerodindmicas de asas de baixo alongamento e com angulo enflecha-
mento n&o nulo.

3.3 CARGAS EM VOO

Durante o voo reto e nivelado, a forga da sustentacao suporta o peso da aeronave,
mas durante manobras, ou na ocorréncia de rajadas (turbuléncia), cargas adicionais sao
adicionadas ou subtraidas a estrutura. O montante de carga adicional depende da seve-
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ridade das manobras ou rajadas, e sua magnitude é medida em termos de fator de carga
n (NIU, 2006). O fator de carga se trata de um fator multiplicador que define a intensidade
de alguma carga em fungao do peso.

Durante a ocorréncia de rajadas, ou durante a realizagao de manobras, a aeronave
acelerada experimenta um incremento A L de sustentacido; essa forga adicional causa uma
aceleragao Ay, e o equilibro sera provido pela forga de inércia F;,

AL=F, = (%) Ap (3.23)

onde g é a aceleracao da gravidade e W é o peso maximo da aeronave. O fator de carga
n sera, portanto:

=14+ == 3.24
n + i ( )

O fator de carga limite de manobras n;;,,, deve ser tratado como aquele que pode
ser antecipado uma vez durante o voo, mas, jamais excedido em um periodo de cerca de
10 milhdes de horas de voo (HOWE, 2004). Aeronaves devem ser capazes de suportar
a sua ocorréncia sem apresentar deformagdes danosas permanentes, e possiveis falhas
estruturais ndo devem interferir para a realizagdo de uma operagao segura.

O valor de ny;,, depende do propédsito da aeronave: aeronaves acrobaticas sao
projetadas para suportar altos fatores de carga devido a intensidade de suas manobra, en-
quanto aeronaves cargueiras, geralmente, sao projetadas para fatores de carga menores.
Historicamente, aeronaves de transporte apresentam fator de carga limite entre 2 e 3, ja
as acrobdticas, entre 6 e 8 segundo Niu (2006).

De forma analoga, o fator de carga limite negativo n_;;,,, que, geralmente € menor
que o fator correspondente positivo, representa os limites estruturais para situagdes em
que a asa apresenta um angulo de ataque a menor que «g da curva C';, x o da aeronave
completa. Segundo a FAA (2019), esse fator ndo deve ser menor que 0,4 vezes o fator
limite positivo para as categorias de aeronaves normais, utilitarias e de transporte regional.

Os fatores ultimos de carga positivo n,;; € negativo n_,;; podem ser obtidos, res-
pectivamente, por:

Nt = nlszS (325)

N_yit = n—limFS (326)

onde F'S representa um fator de seguranga, geralmente 1,5. Trata-se de um valor baseado
em dados histéricos que pretende cobrir fatores imprevisibilidades e erros de aproximagoes
(HOWE, 2004). Apesar de nao ser esperado que a aeronave atue sob essa condi¢ao par-
ticular, a mesma deve apresentar resisténcia a falhas catastréficas diante do seu possivel
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acontecimento.
Os requerimentos de cargas estruturais sdo expressos em termos das seguintes
velocidades de projeto V.:

+ Velocidade de estol Vs: definida como a velocidade minima em que a asa consegue
produzir sustentacao suficiente para suportar o peso da aeronave e manter voo reto
e nivelado. Pode ser obtida por:

B 2nW
pOSCL

max

Vs (3.27)

onde n equivale a 1 para o voo reto e nivelado, py € a densidade a nivel do mar e
C1,... € o maximo coeficiente de sustenta¢do da asa da curva C';, x « da aeronave.

» Velocidade de manobra V,: trata-se da menor velocidade com a qual a aeronave
pode atingir o fator de carga limite, ndo devendo exceder a velocidade de cruzeiro.
Vs

vV iim

» Velocidade de manobra negativa V_4: analoga a velocidade V4, trata-se da menor

Vi = (3.28)

velocidade a qual a aeronave consegue atingir o fator de carga limite negativo sem
sofrer estol,

2n—lim,VI/
poSCL

Viou= (3.29)

onde C7, . € o coeficiente de sustentagdo minimo.

» Velocidade de cruzeiro Vi: é a velocidade minima a ser considerada como possivel
velocidade maxima para voo reto e nivelado, determinada de forma a ndo exceder
a velocidade maxima de projeto (NIU, 2006). Geralmente, seus limites sdo especi-
ficados pela agéncia regulamentadora de acordo com a categoria da aeronave. A
norma CS-VLA para aeronaves ultra-leves (EASA, 2018), por exemplo, estabelece
os limites de V,; da seguinte forma:

w
Vo 2 2,4/ = (3.30)

Vo <0,9Vy (3.31)

min —

 Velocidade maxima horizontal Vy: tida como velocidade maxima atingivel em voo
reto e nivelado, varia para cada aeronave em funcao de suas caracteristicas de de-
sempenho.
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 Velocidade de mergulho Vp: trata-se da velocidade maxima de projeto estrutural.
Também pode ser estimada pelos requisitos estabelecidos para a categoria, sendo
0s seus limites, segundo a norma CS-VLA, obtidos por:

VDias = 1,25Ve (3.32)

Vb > 1,4V

min —

(3.33)

min

» Velocidade de rajada UDE: velocidades de projeto referéncia para a intensidade ma-
xima de rajada. Segundo a EASA (2018), as velocidades UDE podem ser estipuladas
como 7,62 m/s até a Vp, e 15,24 m/s até a V..

O coeficiente C, . € comumente assumido em fungéo de (', .. e de um fator de
corregao K¢, , sendo obtido pela seguinte expressio:

C,. =-KgCp.. (3.34)

min

O fator K¢, varia, geralmente, entre 0,6 e 1. Adota-lo como 1 trata-se de uma
decisdo conservativa, porém irrealista, visto que a principal superficie sustentadora da
aeronave (asa) gera forcas significativamente maior no sentido positivo para o qual ela foi
projetada (LOMAX, 1996).

Os fatores de carga de rajada variam linearmente e sdo obtidos pela seguinte ex-
pressao:

poVoSaK Vg
o

Velocidades equivalentes V; sdo as verdadeiras velocidades de projeto V,,, (veloci-
dade relativa do vento) corrigidas em funcao da diferenga entre a densidade a nivel do mar
po € densidade na altitude considerada p..

Vo= Vi, /22 (3.36)
Po

Segundo Raymer (1992), K se trata de um fator de correcao de alivio de rajada,

n=14+ (3.35)

que pode ser calculado para condicoes subsoOnicas e supersonicas, respectivamente, por:

0, 88t
= 3.37
9,3+ tm ( )
1,03
Hony
K= 03 (3.38)

6,95 +
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onde ., € a razdo de massas, dada por:

_2wW/S
pogca

Os varios casos de condi¢cdes de cargas devem, entdo, ser representados a partir

i, (3.39)

do diagrama de manobras. Esse diagrama trata-se de um instrumento grafico utilizado
para demonstrar as limitagées estruturais de uma aeronave, definindo regides, em termos
de fator de carga e velocidade equivalente, onde a mesma podera atuar durante o voo.

O lado esquerdo do envelope de manobras (Figura 3.10) é delimitado pela maxima
forca normal estatica positiva e negativa da aeronave. Nesse limite, as forcas aerodinami-
cas do avido estao em equilibrio com as forcas inerciais e a gravidade, sendo combinadas
como um produto do fator de carga n e peso W (PEERY; AZAR, 1982). As curvas positiva
e negativa sao obtidas, respectivamente, por:

Figura 3.10 — Significado fisico do diagrama de manobras.

4 Area de falha estrutural
/ (iltima)
Capacidade de sustentagio
mamaposiva Area de dano estrutural (limite)
&b
5 :
Y Area de dano ou
5 Vo falha estrutural
W
e
Velocidade equivalente
— Y
o
k] .
o Area de dano estrutural (limite)
<
L ] / \ Area de falha estrutural
Capacidade de sustentagio (tiltima)

mitiima negativa

Fonte: Adaptado de Niu (2006).

C’Lma:vpos‘/()2
n—= —————

4
G (3.40)

CLm‘nPoSVo2
= 41
G (3.41)

O limite superior indica o fator de carga limite previsto durante o voo, em fungéo
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do desempenho da aeronave, para o0 qual os componentes estruturais serdo dimensio-
nados com relativo fator de seguranga F'S. Acima desse, danos na estrutura ocorrerao,
sendo o fator de carga ultimo a representacéo grafica do limite para ocorréncia de danos
permanentes.

O limite inferior do diagrama é, de maneira analoga ao superior, o indicativo da
regido de dano e fratura da estrutura quando exposta a condi¢cées de voo com fatores de
carga negativos (maior importancia para aeronaves acrobaticas). Finalmente, a fronteira
direita é delimitada pela maxima velocidade de mergulho Vp,.

A Figura 3.11 representa o envelope de manobras associado com o de rajadas.
Nesse envelope, a Equacao (3.35) é plotada para uma faixa de velocidades equivalen-
tes 1}, de acordo com a norma regulamentadora da categoria da aeronave. As linhas
simétricas tracejadas representam a variacao linear do fator de carga resultantes quando
a aeronave, em voo reto e nivelado (n;,, = 1), se depara com uma rajada de velocidade
UDE.

Figura 3.11 — Envelope combinado de manobras e rajadas.

NHAA NIAA

______ Limite do envelope de manobras

- —— - Limite do envelope de raiadas
Limite do envelope combinado

Fonte: Adaptado de EASA (2018).

Os componentes estruturais da aeronave devem resistir a a qualquer possivel com-
binacao de fator de carga e de velocidade equivalente dentro e no limite do Diagrama Vn,
sendo as principais condigdes criticas conhecidas como:

* PHAA: representa a aeronave voando com velocidade V4 e dngulo de ataque maximo
positivo, sob fator de carga ny;,;
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PLAA: representa a aeronave voando com velocidade de projeto Vp, sob fator de
carga nym;

NHAA: representa a aeronave voando com velocidade V_ 4 e angulo de ataque ma-
ximo negativo, sob fator de carga n_;;,;

NIAA: representa a aeronave voando com velocidade V-, sob fator de carga n_;,;

NLAA: representa a aeronave voando com velocidade V), sob fator de carga n_;;;,.

3.4 PRINCIPIOS DE MECANICA DOS SOLIDOS

A analise de tensGes trata-se de uma das etapas mais importantes do projeto meca-
nico. Segundo Kim e Sankar (2008), as principais consideracdes a serem tomadas durante
o projeto estrutural sdo: a tensdo em cada ponto deve ser menor que o limite de resisténcia
do material, a deflexdo ndo deve exceder o limite do funcionamento pleno do sistema, a
estrutura ndo apresentar falha devido a fadiga e deve ser estavel. A andlise de tensdes
desempenha papel crucial na predicdo de todos esses 0s tipos de falha, principalmente
dos trés primeiros casos.

Na mecanica dos materiais, tensédo é definida como forca agindo por unidade de
area, enquanto a deformagéo se trata da variagcao de comprimento em relacdo ao com-
primento original. Robert Hooke foi o primeiro a descrever a relacado entre tenséo e a
deformacao no regime elastico para objetos unidimensionais, que mais tarde viria a ser
generalizada para corpos tridimensionais e reconhecida como Lei de Hooke generalizada,
conforme descrito por Kim e Sankar (2008).

No regime elastico, as deformagdes causadas pelas tensdes ainda séo reversiveis.
Uma vez atingida a tensao de escoamento do material (tensdo maxima que o material
suporta no regime elastico), inicia-se o fendbmeno de escoamento e, associado a0 mesmo,
a deformagao plastica do corpo, a qual € irreversivel.

3.4.1 Tensao e deformacao

Considera-se um soélido em equilibrio estatico sujeito a forcas externas. A fim de se
obter a tensdo atuante em um ponto P no seu interior, realiza-se um corte no plano que o
contém, conforme representado a esquerda da Figura 3.12. As forcas externas Fi, F; e F3
estao em equilibrio com as forgas internas agindo na superficie do corte.
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Figura 3.12 — Forgas externas em equilibrio com as forcas internas (esquerda) e tenséao
normal e cisalhante no ponto P (direita).

AF

nr

AA

Fonte: Adaptado de Kim e Sankar (2008).

A fim de se obter a tensédo 7' agindo sobre o ponto P, considera-se a forca AF

agindo sobre a area A A que contém o ponto P. A tensao 7T, sera, portanto:
AF
T = 1}1_1% A (3.42)

A tensdo T, geralmente, ndo age diretamente na diregcdo da normal. Sua decom-
posicao resulta em uma componente na direcdo da normal e em outra perpendicular a
normal e coincidente com o plano, respectivamente, tensao normal o e tensdo cisalhante
7, conforme ilustrado a direita da Figura 3.12. As tensdes normais tendem a tracionar ou
contrair os solidos, enquanto as cisalhantes, que agem em pares, tendem a distorcer.

Como a tensdo em um ponto varia de acordo com a dire¢do da normal do plano de
referéncia, é conveniente definir o estado de tensdes a partir de trés planos mutualmente
perpendiculares passando pelo ponto P. As tensbes agindo nos trés planos podem ser
representadas no sistema cartesiano a partir de um cubo, conforme ilustrado na Figura
3.13.

Ou seja, a partir da tensdo 7" agindo sobre cada um desses planos, o objetivo é
determinar o valor de T agindo sobre qualquer plano arbitrario que passe pelo mesmo
ponto. Segundo Norton (2010), o estado de tensdes em um plano arbitrario de normal np
passando por um ponto P do sélido, na forma matricial, é dado por:

T = [o]ny (3.43)
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Figura 3.13 — Componentes da tensdo no sistema cartesiano.
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Fonte: Adaptado de Kim e Sankar (2008).

onde [o] é o tensor de tensdes, que relaciona o vetor diretor unitario ny ao vetor tenséo 7.
Ozz Taoy Taz

Tyz (3.44)

Tex Tzy Ozz

[o] = Tyz  Oyy

As nove componentes necessarias para a definicdo completa do tensor de tensdes
[o] podem ser reduzidas para apenas seis devido ao equilibrio de momentos em torno de
um eixo (ver Megson, 2017: pag. 10).

Toy = Tya (3.45)
Tyz = Tay (3.46)
Tez = Tax (347)

Além disso, para casos planos de tensédo (casos bidimensionais, quando a tenséo
resultante em uma das superficies é zero), a matriz [o] se resume a:

Tyz  Oyy

0] = [0” T“’”y] (3.48)

Segundo Megson (2017), trés equacgdes de equilibrio de tensdes devem ser satis-
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feitas durante a solugao do problema tridimensional de elasticidade.

Seguindo adiante, a deformagédo normal ¢,,, causada por tensées normais, pode
ser definida como a variagdo de comprimento por unidade de comprimento de um longo
segmento de linha infinitesimal originalmente paralelo as dire¢des x. O raciocinio deve
ser estendido para as deformagdes normais ¢, € €., conforme descrito por Kim e Sankar
(2008).

Ja a deformagéo cisalhante v,,, proveniente de tensbes cisalhantes, € definida
como a varicdo de angulo entre um par de segmentos de linhas infinitesimais original-
mente paralelos aos eixos x e y; 0 raciocinio se expande, também, para as deformacdes
cisalhantes v,. € ...

Assim como para as tensoes, o estado de deformagdes também pode ser repre-
sentado na forma matricial,

€xx Yoy Vrz
el = |Ye €w M- (3.49)
Vzx Vzy Ezz
onde é possivel estender as mesmas relagdées de simetria das Equagdes 3.45 a 3.46,
diminuindo o numero de incégnitas para seis (NORTON, 2010). O tensor de deformacgdes
[e] para casos bidimensionais é definido por:

le] = [5” %”y] (3.50)

Tyz  Eyy

Segundo Megson (2017), seis equagdes de compatibilidade de deformacao devem
ser satisfeitas durante a solucao do problema tridimensional de elasticidade.

As relacdes entre tenséo e deformagéo sdo conhecidas como relagcdes constitutivas,
pois descrevem a constituicao do material (KIM; SANKAR, 2008). Experimentos demons-
tram que a aplicagdo de uma tensédo normal o,, em um material nao provoca nenhuma
tensao cisalhante, mas, uma deformacao ¢, dada pela lei de Hooke,

O’IE(E
o = —= 3.51

s = (3.51)
onde E é o denominado modulo de elasticidade, ou mdédulo de Young. Essa deformagéao

esta associada as deformacdes normais ¢, e €., dadas, respectivamente, por:
Eyy = Eus = —U% (3.52)

onde v é o coeficiente de Poisson (MEGSON, 2017).

Em um corpo sujeito a tensoes o, oy, € 0., as deformagdes normais séo obtidas
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pelo principio de superposicao (Lei de Hooke generalizada).

1

€az = T0we — v(0yy + 022)] (3.53a)
1

Eyy = 1y — V(0z +022)] (3.53b)
1

€22 = 1022 = U(0ua + 0y )] (3.53¢)

As deformagbes v associadas as tensdes cisalhante em algum plano inclinado em
relacao ao plano principal de um ponto arbitrario do corpo sao:

aw = % (3.54b)
Vyz = % (3.54c)

onde a constante G = E/2(1 + v) é conhecida como médulo de rigidez, que, junto com v
e F, tratam-se das ultimas trés incognitas (somadas as seis incognitas de tensdo e as seis
de deformacgao).

As Equacdes (3.53) e (3.54), somadas com as equagdes de equilibrio e de com-
patibilidade, consistem nas 15 equacdes necessarias para resolugéo das 15 incoégnitas do
problema tridimensional de elasticidade; elas sao, contudo, limitadas para materiais isotr6-
picos linearmente elasticos (MEGSON, 2017).

Para o caso de tensdes planas, as Equacdes (3.53) e (3.54) podem ser simplificadas
para apenas:

1

Exz = E(sz - Uo-yy) (3553.)
1

Eyy = E(Uyy — V0Oy) (3.55b)

v
€2z = _E<O-;Uz - Uyy) (355C)
Tx
Yoy = gy (3.56)

Contudo, essas relagdes (para ambos os casos bi e tridimensionais) servem ape-
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nas para materiais linearmente elasticos e isotrépicos. Materiais isotrépicos sdo aqueles
cujas propriedades térmicas e mecanicas sdo as mesmas em todas as direcées. Materiais
anisotropicos, cujas propriedades fisicas sdo direcionais (madeira, por exemplo, cujas pro-
priedades dependem da direcao das fibras) apresentam relagdes constitutivas elaboradas
a partir dos conceitos de energia de deformacéo elastica e energia complementar.

3.4.2 Critérios de falha

A previsao dos limites seguros para utilizagcdo de materiais sob combinagéo de ten-
sbes multi axiais requer a aplicacdo de um critério de falha adequado. N&o existe um
critério de falha unificado que possa ser utilizado para todos materiais, portanto, é neces-
sario conhecer as limitagcbes de cada tipo de material. Materiais que se comportam de
maneira ductil geralmente sdo limitados pelo seu escoamento, enquanto materiais frageis
séo limitados por fraturas.

Materiais ducteis sdo aqueles cuja resisténcia estética é limitada pela resisténcia
ultima ao escoamento, como diversos metais e polimeros. J& os materiais frageis apresen-
tam resisténcia estatica limitada por sua resisténcia Ultima a fratura (seja por compressao
ou tragdo), como alguns metais fundidos, concreto, ceramicas e certas madeiras. Em
testes de tracdo, materiais frageis ndo exibem uma regido de escoamento bem definida,
falhando geralmente apds pequenas deformacdes na ordem de até 5% (DOWLING, 2012).

Para materiais ducteis, os critérios da maxima tensao cisalhante (critério de Tresca)
e 0 da maxima energia de distorcao (critério de Von Mises) sao utilizados quando o material
apresenta resisténcia ultima a tracéo o,; € a compressao o, equivalentes. Para materiais
dudcteis com valores o, € o, distintos, o critério de Coulomb-Mohr ductil € o mais indicado.
Para materiais frageis, os critérios mais comuns sdo o da tensdo normal maxima, Coulomb-
Mohr para materiais frageis e a teoria de Mohr modificada, segundo Budynas e Nisbett
(2011).

A teoria da tensédo normal maxima MNS (do inglés maximum normal stress) para
materiais anisotrépicos, em especifico, afirma que a falha ocorre sempre que uma ou mais
condicoes ndo forem satisfeitas. Para tragdo, as condicdes sao:

FSpop < Jutin (3.57)
011
e
FSpp < Zutz2 (3.58)
022

onde o1, € 0y, S0 as tensdes normais no componente nas diregdes principais das fibras,
e oy, © Out,,, de forma andloga, séo as tensdes ultimas a tragédo do material nas diregoes
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principais das fibras. Para o caso plano de tensdes, o33 (na diregdo normal ao plano de
tensdes) é zero.
Para compressao, as condigdes sao:

FSpp > Juen (3.59)
011
e
Oucao
FScp > — (3.60)
0922

onde o,.,, € 0., SA0 as tensdes ultimas a compressdo do material nas diregdes principais
das fibras.
Finalmente, para a tensao cisalhante, a condi¢do é a seguinte:

FSop < 112 (3.61)

P
onde 7y, € a tensdo cisalhante no componente e 7,,,, € a resisténcia ultima do material ao
cisalhamento no plano de tensoes.
O fator I'Scr € o fator de seguranca de tensdes estabelecido para o projeto a partir
de determinado critério de falha. Esse fator determina o quéo distante o material, sob
tenséo, se encontra de uma possivel ruptura.

3.4.3 Procedimentos em elementos finitos

Segundo Kim e Sankar (2008), o MEF, originalmente criado para solugao de pro-
blemas da area da mecanica estrutural, atualmente é utilizado para diversas aplicacoes,
como problemas de transferéncia de calor e de mecénica dos fluidos, por exemplo. Isso é
devido a sua alta capacidade de resolu¢cdo numérica de equagdes diferenciais e a sua alta
versatilidade.

A analise em elementos finitos inicia-se a partir da discretiza¢do da estrutura, onde
cada elemento apresenta uma forma simples como um tridngulo ou retangulo, por exemplo,
e se conecta com outros elementos pelos nés. A partir da definicdo das condigdes de con-
torno e das cargas atuantes, as equacdes de cada elemento sdo agrupadas de maneira
a formar equacdes globais. As equagdes globais sao resolvidas em fun¢ao dos desloca-
mentos desconhecidos de cada nd, e entdo, a deformacao e tensdo em cada elemento sao
obtidas (KIM; SANKAR, 2008).

O processo de analise em MEF pode ser subdividido em quatro etapas: analise
preliminar, pré-processamento, solucdo das equagdes e pés-processamento. A analise
preliminar € uma etapa muito importante, pois fornece uma estimativa aproximada dos
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resultados do problema proposto a partir de métodos analiticos.

O pré-processamento inclui a modelagem do modelo fisico, definicdo do tipo e nu-
mero de elementos, definicdo das condi¢gées de contorno e aplicacdo de cargas externas.
Essa etapa inclui a definicdo das propriedades dos materiais: para os isotrépicos, elasti-
camente lineares, os principais dados de entrada sdo o coeficiente de Poisson, médulo de
elasticidade e de rigidez (informa-se geralmente dois desses, tendo em vista que o terceiro
pode ser obtido pelos dois ja informados), segundo Kim e Sankar (2008). Materiais ani-
sotropicos requerem a informacao desses parametros também em funcéo da sua variagao
em determinadas diregdes. Para se analisar a integridade da estrutura sob determinada
condicao de carregamento, também deve-se informar as tensdes e/ou deformagdes ultimas
do material.

Durante o pré-processamento deve-se optar pelo tipo de elemento utilizado para o
modelamento. Elementos de viga sdo representados como uma linha unidimensional com
sec¢ao transversal de uma viga, sendo, em sua simplicidade, convenientes para a predi¢ao
do deslocamento e dos momentos fletores de estruturas delgadas. Para estruturas de
formas variadas, elementos sélidos sdo os mais adequados para melhor representagéao das
propriedades das se¢des dos materiais do modelo fisico; contudo, requerem um numero
elevado de elementos, muitas vezes tornando a analise infactivel. Analises com elementos
de casca, representados como um plano de espessura pré-definida, requerem um menor
nuamero de elementos do que com elementos sélidos, e performam de maneira satisfatoria
para estruturas de paredes finas (KIM; SANKAR, 2008).

O modelo de elementos finitos deve ser devidamente restringido dos movimentos
de translacao e rotagdo do corpo rigido a partir de condigcbes de contorno. As forgas
aplicadas em um dado elemento s&o transmitidas aos demais pela pressao de contato
em sua interface; os principais tipos de forcas agindo sobre uma estrutura sédo as forcas
concentradas em um né, distribuidas em um vértice, e as forgas sobre uma area ou volume
do corpo.

Na fase de solucao das equacdes, as matrizes de rigidez e os vetores das forgas e
de condi¢bes de contorno em cada elementos sdo agrupados e resolvidos para os graus de
liberdade (deslocamentos) até entdo desconhecidos em cada no, tratando-se das solugdes
primarias. A partir desses resultados, obtém-se as solu¢des derivadas, respectivamente,
deformacgdes e tensées em cada elemento (KIM; SANKAR, 2008).

Finalmente, o pds-processamento em programas de MEF fornece as ferramentas
de visualizacao e interpretacao dos resultados obtidos, fundamental para a analise da
integridade estrutural do modelo sob os efeitos das cargas aplicadas. Deve-se comparar,
criticamente, os resultados obtidos com os previstos durante a analise preliminar, a fim de
julgar a validade da analise.



4 METODOLOGIA

A metodologia proposta para o trabalho esta ilustrada na Figura 4.1. A partir do
modelo de estudo escolhido, realiza-se o levantamento dos dados necessarios (aerodina-
mica, desempenho, geometria do modelo, entre outros) para a analise estrutural estética
no software de elementos finitos.

Figura 4.1 — Metodologia proposta para o trabalho.

| Modelo de estudo |

'

| Dados de entrada |

=I MATLAB |
| Diagrama Vn |
\
| ABAQUS | | Condicdes criticas |_ ] XFLR5 |
! ! .
| Andlise preliminar |<- — - Carga de sustentagéo e de arrasto | nailses aerodinamicas |
* |\> Obter as distribuicdes de
| Pré - processamento | —>| Distribuir as cargas criticas (N/m) | Crrll(y)

Construir o modelo CAE (

—>| Transformar em cargas concentradas (N) |
.cae e .jnl)

v

L -I Carga do momento de arfagem |<- ________ o

Reproduzir o script ( .py) |<- —

¥

| Solugdo da analise estatica |

|
A

| P6s-processamento |

Analisar as tensdes pelo

critério de falha

—>| Distribuir o momento de arfagem (N.m) |

Transformar em cargas equivalentes ao
binario (N/m)

—>| Transformar em cargas concentradas (N) |

¥

| Script .py |

|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
I
I
I
I
!. —— __>| Abrir o arquivo .jnl |
|
|
|
|
|
|
|

Acrescentar novos comandos em Python
o ao final

Fonte: Autora, 2021.
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4.1 PROCEDIMENTOS NO MATLAB

O software de MEF utilizado durante as andlises estaticas € o ABAQUS/CAE, e, no
momento de realizagdo do projeto, ndo se conhece algum método que permita a atribuicao
direta de cargas distribuidas no modelo CAE, exceto para para elementos de vigas. Como
nao é possivel analisar a estrutura completa (incluindo bordos de ataque e de fuga) em
uma analise isolada da longarina modelada como um elemento de viga, a solugéao proposta
consiste em transformar a carga distribuida em N cargas concentradas ao longo da semi-
envergadura, onde N é um dado de entrada da rotina no Matlab.

4.1.1 Diagrama Vn

A rotina no Matlab inicia-se lendo um arquivo .txt contendo os dados de entrada
do modelo de estudo. Entdo, constréi-se o Diagrama Vn, baseando-se, na medida do
possivel, na norma CS-VLA ' a fim de localizar os casos criticos a partir do contorno do
envelope combinado e identificar suas respectivas velocidades, angulos de ataque e carga
total atuante.

Nesse trabalho, o Diagrama Vn é construido para a aeronave sem considerar-se
0 rasgo na regiao negativa ao lado da velocidade de Vp, conforme apresentado anterior-
mente na Figura 3.11. A missao para a qual o modelo de estudo (apresentado na Secéao 5)
€ projetada nao acontece na regido negativa, em especifico. Portanto, para fins de simplifi-
cagao, e tendo em vista as magnitudes reduzidas das cargas nessa regido em comparagao
com os limites positivos, simplifica-se o diagrama e subtrai-se uma condicao critica de car-
regamento.

4.1.2 Cargas de sustentacao e de arrasto

Construido o Diagrama Vn, obtém-se as cargas totais de sustentacao de cada con-
di¢ao critica por:

Lpraa = Lpaaa = nimW (4.1a)

As regulamentag6es & respeito de RPAs classe 3 discorrem, no geral, a respeito de pessoas e dos espa-
¢os autorizados, por exemplo, para utilizagdo das aeronaves, € ndo sobre os requisitos de projeto especificos
para sua certificagdo. Mesmo abordando aeronaves de magnitude e propésitos distantes do modelo de es-
tudo do trabalho, optou-se, ndo obstante, por apresentar a norma CS-VLA e segui-la, quando cabivel, para
a construcao do Diagrama Vn, a fim de apresentar alguns dos critérios técnicos envolvidos no processo de
certificagdo de aeronaves.

A norma CS-VLA (do inglés very light aeroplanes) da EASA aborda aeronaves com peso maximo de
decolagem de até 750 kg, que possuem no maximo dois assentos e com velocidade de estol maxima de 83
km/h (EASA, 2018).
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Lypaa = Lygaa = n_iimW (4.1b)

A partir da Equacao (3.12), entdo, obtém-se os valores dos coeficientes '}, até
entdo desconhecidos correspondentes aos casos PLAA e NLAA a partir de sua velocidade
Vp. Calcula-se, em seguida, o angulo de ataque e a forga de arrasto de todos os casos
a partir de interpolagdes com os valores das curvas C; e Cp ja conhecidas para uma
determinada lista de angulos de ataque.

As forgas resultantes Fy e F atuantes, respectivamente, nos sentidos z. e x. do
sistema do corpo sao, entao, calculadas através da decomposicao da forga de sustentagéao
(agindo em z) e de arrasto (agindo em z) do sistema aerodinamico, conforme descrito a
sequir:

Fy = Lcosa+ Dsina (4.2)

Fo=—Lsina+ Dcosa (4.3)

Realizando-se a distribuicdo de Schrenk, conforme apresentado na Secao 3.3,
obtém-se as distribuicées dos carregamentos W agindo no sentido da normal e da corda
do perfil dos casos criticos.

As cargas distribuidas sao, finalmente, transformadas em N cargas pontuais igual-
mente distanciadas e posicionadas no centro de cada uma das N segbes de comprimento
Lecoes g€radas ao longo da semi-envergadura. Isso € realizado integrando-se N vezes a
carga distribuida Ws(y) ao longo do comprimento y(m).

4.1.3 Cargas do momento de arfagem, esforco cortante e momento fletor

Os dados referentes as condig¢des criticas também séo importantes, para definir as
diferentes condicdo de voo de andlises tomadas no software XFLR5 para o modelo de
estudo. Esse procedimento paralelo € necessario a fim de se obter a distribuicdo do co-
eficiente de arfagem C,,(y) ao longo da envergadura para cada condigdo, uma vez que
a rotina do Matlab ainda ndo apresenta nenhum método de andlise aerodinamica preli-
minar de asas finitas. Deve-se obter as distribui¢des C,,(y) para todos os casos criticos
e realimenta-los no arquivo .txt de entrada do Matlab. No Apéndice A.1 dispbe-se algu-
mas informagbes béasicas sobre o soffware XFLR5 e os métodos utilizados para analises
aerodinamicas.

Obtidas as distribuicées dos coeficientes de momento de arfagem ao longo da en-
vergadura para dadas condi¢des de velocidade e angulo de ataque dos casos criticos,
calcula-se a distribuicdo de momento M, ,4(y) a partir da Equacéo (3.22). Entao, realiza-se
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um processo semelhante ao realizado para as cargas de sustentagao e arrasto a fim de
obter as cargas concentradas equivalentes ao momento de arfagem, embora exija uma
etapa adicional.

Primeiramente, transforma-se o momento de arfagem [N.m] agindo no centro ae-
rodindmico em duas cargas distribuidas equivalentes [N/m] atuando a partir da mesma
distancia L,,,/2 do eixo z., em sentidos opostos. Isso é feito multiplicando-se 0 momento
M, ,4(y) pela &rea delimitada pelos comprimentos da semi-envergadura b/2 (diregéo y) e
meia largura da mesa da longarina L;,,, (dire¢do x.); a Figura 4.2 apresenta essas dimen-
sbes de referéncia da longarina. As cargas concentradas equivalentes sao, entao, posici-
onadas nos extremos da mesa da longarina atuando em sentidos opostos, simulando um
binario de forgcas equivalente ao momento de arfagem sob o centro aerodinamico.

. hz(mg

Além das cargas concentradas, obtém-se, também, a distribuicdo dos esforgos cor-

Figura 4.2 — Dimensdes de referéncia da longarina.

mesa superior

leiq J}/Q

Fonte: Autora, 2021.

tantes Viortante (y) € momentos fletores Mo (y) a0 longo da envergadura através do mé-
todo da integracédo. Partindo-se das seguintes condigdes de contorno tomadas na ponta
da asa (y = 0/2),

Mfletor(_b/2) - Mfletor<b/2) =0 (443.)

‘/cortante<_b/2) - ‘/;ortante(b/Q) =0 (44b)

integra-se duas vezes os polinémios dos carregamentos distribuidos Ws(y), obtendo-se o
esforgo cortante e 0 momento fletor, respectivamente.

‘/zzortante(y> :/WS(y)dy (45)

Mfletor(y) :/‘/;ortante(y)dy (46)
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4.1.4 Rotina em Python

Finalmente, a rotina do Matlab cria um novo arquivo .py, contendo todos os coman-
dos necessarios para a geracao automatica das /N cargas concentradas no centro € nos
lados da mesa superior da longarina no ambiente CAE. Para tanto, o Matlab abre o arquivo
.Jjnl do modelo CAE pronto a partir do comando copyfile e acrescenta novos comandos ao
final, também em Python, a partir do comando fprintf.

Ao realizar qualquer modelamento no ambiente ABAQUS/CAE, o programa gera
0s arquivos .cae e o .jnl, ambos contendo todas as informagdes da geometria, posiciona-
mentos, materiais, propriedades e malha necessarias para replicar o modelo no ambiente
CAE, exceto que o segundo salva os comandos em Python. Dessa forma, é possivel
deletar, manipular e até mesmo acrescentar novos comandos ao modelo j& construido di-
retamente pelo arquivo .py. Nesse caso, o codigo acrescentado ao final é construido em
torno da geracao automatica de todas as cargas concentradas ja obtidas. Sem ele, seria
necessario a criagao manual no ambiente CAE de um consideravel nimero de cargas con-
centradas a fim de se obter uma simulagao satisfatoéria do carregamento distribuido, um
trabalho demasiadamente repetitivo e demorado.

A rotina em Python inicia criando N particdes na dire¢cao do eixo z. ao longo da
semi-longarina de acordo com a posi¢cao das cargas concentradas, para, em seguida, re-
fazer a malha na longarina. As cargas concentradas poderiam ser enderacadas, também,
através da sua associagcao com os nds de uma malha pré-definida; contudo, esse método
mostra-se bastante impreciso para certos modelos, pois, dificilmente, os nés pré-definidos
da malha coincidem, precisamente, com o local de aplicacao das cargas. O método de criar
particbes, portanto, apesar de adicionar etapas extras a rotina, garante o posicionamento
preciso das cargas concentradas. Os principais passos da rotina, em ordem cronoldgica,
e seus respectivos comandos em Python estao listados na Figura B.1 do Apéndice B.

4.2 PROCEDIMENTOS NO ABAQUS

O modelo de estudo é modelado e analisado a partir de sua semi-asa, para fins de
simplificacédo. O software de MEF utilizado é o ABAQUS por ser um programa disponivel e
de ambiente familiar aos envolvidos no trabalho.

4.2.1 Analise Preliminar

Uma andlise preliminar € realizada através do levantamento da forca e do momento
aerodinamicos totais agindo no centro aerodindmico na semi-asa. Esses sdo, portanto,
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os valores esperados ao fim da andlise estatica no programa para a forca e momento de
reacdo da estrutura, respectivamente, como resposta aos carregamentos distribuidos ao
longo da semi-envergadura.

Consideram-se as forgas agindo na direcdo da normal F e na dire¢cdo da corda
I totais obtidas durante a fase de distribuicdo das cargas de arrasto e de sustentacéo,
divididas para apenas meia asa. O momento M, total € obtido a partir da integragéo da
distribuicéo de M;4(y) ao longo da semi-envergadura.

4.2.2 Pré-processamento

A fase do pré-processamento inclui o modelamento da semi-asa desde as definicao
dos tipos de elementos, partes, materiais, propriedades, até o ponto de definicado da malha.
Dessa forma, uma vez reproduzida a rotina em Python, o0 modelo esta pronto para a etapa
de solucao de equagdes, bastando solicitar um novo trabalho. No Apéndice A.2 sao discuti-
dos alguns dos termos referentes a procedimentos realizados no ambiente ABAQUS/CAE,
incluindo detalhes sobre as interfaces e ferramentas disponiveis para modelagem e analise
no software.

O programa em Python inicia comandando a criagdo de N planos z.z. igualmente
distanciados na direcao y e de um plano yz. sobre o centro da semi-longarina. Esses pla-
nos possibilitam a criacdo de NV particdes transversais ao longo e uma parti¢cao longitudinal
no centro da semi-longarina, exatamente sobre o local de atuagao das cargas concentra-
das, conforme ilustrado na Figura 4.3. Entao, criam-se os sets em cada um desses locais,
que, mais tarde, sdo referenciados pelos comandos de criagdo de cargas concentradas
para sua localizagdo no ambiente CAE.

Figura 4.3 — Particoes e sets (em vermelho) na mesa superior da semi-longarina.

Fonte: Autora, 2021.
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Os sets sao pontos necessariamente relacionados a estrutura (diferentemente de
pontos de referéncia, que sdo pontos em qualquer lugar no espacgo) que podem ser criados
a partir da entrada de coordenadas cartesianas, por associacdo a noés da malha ou por
limites de superficies do modelo. Cargas concentradas apenas podem ser direcionadas a
sets ja existentes, ou pela selecao direta de nés da malha ou de limites geométricos do
modelo. Portanto, a rotina em Python deve gerar diversos sets nas regides de aplicagao
das cargas concentradas a fim de possibilitar o0 seu enderegcamento automatico, tendo em
vista que dificilmente os ndés da malha do componente coincidem perfeitamente com o local
de aplicacao das cargas.

Apo6s um comando para criagao de um step de analise estéatica, regenera-se a ma-
Iha do modelo. Entdo, geram-se as N cargas concentradas atuando, simultaneamente,
no centro, parte dianteira (sentido negativo de z.) e traseira (sentido positivo de z.) da
mesa superior da longarina, conforme ilustrado na Figura 4.4. O processo é repetido para
cada condigao critica de voo, onde as cargas sao associadas, portanto, aos sets gerados
previamente.

Figura 4.4 — Exemplificacdo das cargas na direcdo da corda, da normal e de momento
aplicadas simultaneamente na secéo transversal da semi-longarina.

Zc
b«

Fonte: Autora, 2021.

A condicdo de contorno utilizada para analises de semi-asas geralmente € a de
engaste na raiz. Aqui, o engaste é definido em todas as regides situadas em y = 0 (exa-
tamente sobre o plano de simetria lateral da asa), onde entende-se que a continuidade
da secdo no modelo fisico completo restringiria 0 movimento dos nés em todos os graus
de liberdade. A rotina também agrupa, automaticamente, as cargas de cada condigao cri-
tica em diferentes casos de carregamento, atribuindo a cada um a mesma condigéo de
contorno.

As etapas iniciais do pré-processamento no ABAQUS (anteriores a reproducéo da
rotina em Python) devem ser concluidas antes da reprodugéo da rotina do Matlab, pois o
arquivo .txt de entrada do Matlab também deve conter certas informagdes a respeito do
modelo CAE. Por exemplo, deve-se informar o numero de sec¢des transversais da semi-
longarina, as coordenadas da sua linha de simetria (em relagao a origem do sistema de



57

referéncia ., y, z.) € 0s nomes do modelo e da parte correspondentes, respectivamente,
ao modelo de estudo e longarina, conforme definidos na fase do pré-processamento. Isso
€ importante para garantir que a rotina em Python direcione corretamente todos os planos,
particoes, sets e cargas para o ambiente CAE, tomando como referéncia a origem do
sistema de coordenadas adotado.

Ressalta-se também, que, é possivel realizar desde 0 modelamento e definicdo dos
materiais e das propriedades, até a solicitagdo de um novo trabalho e salvamento dos re-
sultados diretamente a partir da rotina em Python. Isso facilita e poupa tempo do projetista
quando se trata de modelos relativamente simples, com geometrias genéricas revoluci-
onadas ou extrudadas a partir de formatos simples, por exemplo. Contudo, como esse
trabalho envolve um modelo com geometrias complexas (como perfis aerodinamicos) e
multiplos componentes, importam-se os perfis modelados previamente no ambiente CAD
e ja disponiveis. Os demais componentes da asa sdo, entdo, modelados manualmente a
partir das ferramentas disponiveis pelo ABAQUS/CAE em sua interface GUI, pois a impor-
tacao direta de modelos completos CAD pode apresentar algumas falhas de geometria nao
previstas, como intersec¢ao de planos, ou espacgos exagerados entre componentes. Aqui,
0s componentes sdo modelados com elementos de casca, tendo em vista que as suas
espessuras sao significativamente pequenas em comparagdo com as demais dimensodes
(largura e comprimento).

Além disso, a propria rotina do Matlab também poderia ser escrita diretamente em
Python. Entretanto, opta-se por manter-la por tratar-se de uma rotina parcialmente con-
cluida no momento do inicio do trabalho. Portanto, prioriza-se o direcionamento de es-
forgos para a implementacao dos procedimentos em Python necessarios, assim como a
finalizacao das etapas finais da rotina do Matlab.

4.2.3 Simulacao

Finalmente, ap6s reproduzida rotina em Python e geradas as cargas concentradas
e casos de carregamento, encerra-se o pré-processamento e solicita-se um novo trabalho.
Nessa etapa, o software resolve as equacgoes globais em funcédo dos deslocamentos em
cada né, para, em seguida, calcular os resultados derivados (tensdo e deformacao) em
cada elemento. Finalmente, os resultados sao disponibilizados para o pés-processamento,
podendo ser visualizados graficamente na interface GUlI do ABAQUS/CAE. Deve-se optar
por um critério de falha adequado para a analise dos resultados e verificagdo da integridade
estrutural dos componentes perante 0s casos criticos de carregamento.
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4.2.4 Pos-processamento

O critério de falha escolhido é o da tensdo normal maxima (ja abordado na Se-
cao 3.4.2) para materiais anisotropicos. O principal (e Uunico) material utilizado no modelo
de estudo, a madeira balsa, apresenta resisténcia estética limitada por sua falha ultima
a fratura, tratando-se, assim, de um material de comportamento fragil, além de possuir
propriedades variantes em funcao da direcao das fibras da madeira.

No ABAQUS/CAE, é possivel definir as diregcoes principais das fibras em cada com-
ponente, que geralmente variam de acordo com a sua disposigéo e fungdo. O método da
tensdo normal maxima baseia-se nas tensdes principais em cada ponto do componente
sob tensdo. Como os componentes do modelo sdo construidos com elementos de casa,
o estado de tensao obtido nas anélises € plano (o0 ABAQUS/CAE atribui 033 = 0 MPa na
casca). As tensoes o;; sao obtidas em funcdo da dire¢ao longitudinal as fibras, enquanto
092 S80 obtidas em fungéo da direcéo transversal as fibras.

Analisa-se, portanto, as tensées normais e cisalhantes maximas o11,,,,, 022,,.. €
012,,,. @ partir das seguintes relacgoes:

FSop < Jutn (4.7)
O1lmaz

FScp < 2tz (4.8)
022,040

FSop < 42 (4.9)
T12mas

Ja as tensdes normais e cisalhantes minimas o1, , 092, . € 012, Sa0 analisadas
a partir das seguintes relagoes:

FSop < —Juen_ (4.10)
lo-llmin|

FSep < _Gucp (4.11)
’0-22777.1'71

FSop < —lt22 (4.12)
|T12min

Como o modelo de estudo constitui-se como uma infinidade de pontos, cada um
com suas respectivas tensdes, a analise das tensdes normais e cisalhantes maximas e
minimas j& engloba todos os casos de tensées no modelo de estudo.

Além disso, comparam-se, também, as forcas e momentos de reagédo da estrutura
diante dos carregamentos criticos aplicados com os previstos durante a fase de analise
preliminar, a fim de verificar se os procedimentos de obtencgéo e transformacéao de cargas
aerodinamicas foram realizados corretamente.



5 ESTUDO DE CASO

O Bandeirante, modelo de estudo escolhido para o trabalho, consiste em uma RPA
de classe 3 projetada e construida pela equipe Carancho Aerodesign da Universidade Fe-
deral de Santa Maria para a categoria Micro da competicdo SAE Aerodesign, em 2019.
Nessa categoria é obrigatorio o uso de motor elétrico, além de ser proibido o uso de tec-
nologia embarcada durante o voo, como telemetria, por exemplo.

A aeronave deve ser desmontavel, de forma que todos seus componentes e ferra-
mentas necessarias para desmonta-la caibam dentro de uma caixa de formato paralelepi-
pedo, com volume interno maximo de 0,03 m3. A Figura 5.1 mostra uma vista isométrica
do modelo CAD do Bandeirante.

Figura 5.1 — Vista isométrica do modelo CAD do Bandeirante e suas principais dimensdes.

Fonte: Adaptado de Carancho Aerodesign, 2019.

A asa do Bandeirante, de envergadura de 1,5 m, foi concebida para ser desmontada
rapidamente em trés partes, de forma a possibilitar o seu encaixe dentro da caixa em tempo
habil. O sistema de travamento das se¢bes € composto por parafusos na secao central,
cujas cabecas adentram bracadeiras impressas em ABS instaladas nas secdes periféricas,
além de varetas de carbono servindo como turbo-torque (CARANCHO, 2019).

A estrutura da asa é projetada pelo setor de estruturas e ensaios estruturais de
forma que o centro da mesa da longarina coincida com o centro aerodinamico. As di-
mensdes da sec¢ao transversal da longarina foram estimadas buscando-se um fator de
seguranca superior a 1,5. Esse sera o F'Scr de referéncia adotado, portanto, para a fase
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de andlise de tensdes principais no modelo CAE.

O calculo da secéo transversal da longarina, baseado na metodologia de vigas de
paredes finas e simplificado devido a sua simetria, resultou em uma secao transversal
retangular de largura L;,,, = 25 mm e altura hy;,,, = 20 mm (CARANCHO, 2019). Alguns
outros dados importantes referentes ao modelo estdo apresentados na Tabela 5.1.

Tabela 5.1 — Dados importantes do Bandeirante.

Parametro Valor
b 1,5m
A 1
Apa,Aesa 0°
c 0,22 m
c 0,22 m
Massa vazia 1,33 kg

Carga paga maxima 3,27 kg

Fonte: Carancho Aerodesign, 2019.

Além destes parametros, também coletam-se os dados referentes a curva C, x «
e Cp x « da asa para uma faixa de angulos variando entre -10 e 20 graus.

O material utilizado para a construcdo dos componentes estruturais da asa é a
madeira balsa. Trata-se de um material anisotrépico, comumente empregado no meio do
Aerodesign devido a sua alta relagdo de resisténcia a tensao sobre peso. A Tabela 5.2
apresenta as propriedades da madeira balsa necessarias para a resolucao, no ABAQUS/-
CAE, das equagdes globais de deslocamento. Padronizam-se os subscritos 1, € 9, para
designar as dire¢des longitudinal e transversal as fibras, respectivamente, e 33 para a dire-
cao normal ao plano de tensoes.

Tabela 5.2 — Propriedades da madeira balsa.

Propriedade Valor Tensoes limites Valor

Ep 3419 MPa Oucyy 10,74 MPa
Ey 21,35 MPa Cucys 0,71 MPa
G 140,4 MPa Outys 16,32 MPa
Gis 8,6 MPa Outys 0,82 MPa
Gos 8,6 MPa Tuis 2,17 MPa
V19 0,479

Fonte: Carancho Aerodesign, 2019.

Ressalta-se que tais propriedades sdo apenas estimativas realizadas pela equipe
durante o ano de 2019 com base em alguns ensaios experimentais internos e aproxima-
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¢cOes baseadas em trabalhos cientificos sobre as propriedades da madeira balsa. A entrada
dos dados das propriedades mecanicas no software de MEF, portanto, € um forte limitante
da validade dos resultados de tensoes.

5.1 RESULTADOS DO MATLAB

Nessa sec¢do serdo apresentados os resultados dos procedimentos realizados no
Matlab para o processo de andlise das tensdes dos componentes das asas de RPAs sob
carregamentos aerodindmicos criticos.

5.1.1 Diagrama Vn

O algoritmo construido em Matlab inicia pela construgdo do Diagrama Vn. Os pa-
rametros de entrada estao listados na Tabela 5.3. Utiliza-se o valor de 1,0791 kg/m? para
a densidade atmosférica local. Trata-se de um valor padronizado entre todos os setores
da equipe no ano de 2019 para fins de calculos e relatérios internos, baseando-se em
levantamentos histéricos das condicdes atmosféricas em Sao José dos Campos.

Tabela 5.3 — Dados de entrada do Diagrama Vn.

Parametro Valor
p 1,0791 kg/m?
00 1,225 kg/m?
Vy 18 m/s
%74 4511 N
S 0,33 m?
4,59 1/rad
CrLooa 1,59
Cr.. -0,95

Fonte: Carancho Aerodesign, 2019.

O fator de carga limite positivo, conforme a norma CS-VLA, ndo deve ser menor
que 3,8, enquanto o negativo ndo deve ser menor que -1,5. Contudo, tratam-se de va-
lores superestimados para aeronaves projetadas para o contexto do Aerodesign, sendo
necessario, portanto, estipular valores condizentes com o desempenho especifico dessas
RPAs.

No quesito velocidades, a norma CS-VLA estabelece a velocidade de cruzeiro de
acordo com as Equacdes (3.30) e (3.31): ocorre, portanto, uma inconsisténcia nos resul-
tados, obtendo-se V- . > 28,06 m/s e Vo . < 16,2 m/s para o0 modelo de estudo. O

min
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tamanho reduzido da RPA em comparagao com as aeronaves das quais a norma se refere
impossibilita a aplicacéao literal da norma.

Opta-se, portanto, por manter Vo = 16,2k = 15,2 m/s por se tratar de um valor mais
realistico, visto que a velocidade maxima da aeronave V5 € um dado de entrada obtido pelo
setor de desempenho da equipe, e que a V, por légica, ndo deve ser maior a V. O fator
de correcao k serve para converter a velocidade para velocidade equivalente ao nivel do
mar, conforme apresentado na Secao 3.3, obtido por:

e (5.1)
Po

A velocidade de estol é calculada pela Equacéao (3.27), resultando em Vs = 11,84
m/s ao nivel do mar. Como a velocidade de manobra V4 deve ser menor, por defini¢ao,
que a velocidade de cruzeiro, estabelece-se a seguinte relacéo:

VA = Vg\/nlim < VC (52)

Isolando-se o termo n;;,,, no lado direito da Equacgéo (5.2), obtém-se que o fator
de carga limite dessa aeronave deve ser necessariamente menor do que 1,64. Portanto,
para fins de construcdo do Diagrama Vn, adota-se n;,, = 1,5, € o fator limite negativo,
resulta, portanto, em n_;,, = — 0,4 ny;,, = — 0,6. A norma CS-VLA estipula o fator de
seguranca como 1,5. Portanto, obtém-se os fatores de carga ultimos positivo e negativo,
respectivamente, n,;; =2,25en_,; = — 0,9.

A velocidade de mergulho é estabelecida de acordo com as Equacdes (3.32) e
(3.33) pela norma CS-VLA. Nesse caso especifico, Vp = 21,12 m/s, valor realistico, ado-
tado internamente pela equipe e que ainda respeita a Equagéao (3.32). A norma CS-VLA
aborda, também, as velocidades equivalentes de rajada, estabelecendo rajadas positivas
e negativas de velocidade UDF, = 15,24 m/s até a V> e de velocidade UDF, = 7,62 m/s
aalVp.

Observa-se, na Figura 5.2 que representa o Diagrama Vn, que, utilizando-se os
valores estipulados pela norma para as velocidades UDFE, e UDFE,, os fatores de carga
de rajadas resultantes sao bastante elevados em comparagédo com os fatores de carga de
manobras. Isso ocorre pois sédo valores estimados para aeronaves de porte e desempenho
consideravelmente maiores, capazes de transportar até dois passageiros, sem contar as
proprias limitacbes de desempenho do modelo de estudo, conforme abordado na Sec¢éao 4.

Portanto, apenas o diagrama de manobras (delimitado pelos pontos PLAA, PHAA,
NLAA e NHAA) sera considerado para as analises de carregamentos criticos. Ressalta-se,
contudo, que aeronaves dessa categoria ultra-leve que visam obter sua certificacao para
operacao, deverdao nao apenas seguir rigorosamente os critérios estipulados pela norma
conforme citados, como incluir ambos os limites dos diagramas de manobras e rajadas
dentro das condi¢des criticas analisadas.
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Figura 5.2 — Diagrama Vn.
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Fonte: Autora, 2021.

Em aeronaves de maior porte e melhor desempenho, geralmente ndo acontece
tamanha disparidade de resultado entre os dois diagramas. Nesses casos, o diagrama de
manobras contém o de rajadas em sua maior parte, exceto por alguns pontos préximos a
Ve e Vp. Como resultado, entdo, obtém-se condigdes criticas provenientes de ambos 0s
diagramas de manobras e de rajadas.

5.1.2 Cargas de sustentacao e de arrasto

Uma vez identificadas as condi¢des de voo criticas, € possivel estimar o valor da
carga de sustentacao em cada uma a partir da Equacao (4.1), resultando em Lppaa =
Lpgan =67,66 Ne Lypaa = Lngaa = — 27,06 N.

A Tabela 5.4 apresenta as forcas L e D no sistema aerodinamico, Fy € F¢ no
sistema do corpo, as velocidades equivalentes V|, e os angulos de ataque « respectivos
para os quatro casos criticos.
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Tabela 5.4 — Angulos de ataque, velocidades equivalentes e forgas resultantes no sistema
aerodinamico e do corpo.

Condicao ! Vo L D Fy Fe
PLAA 3,68graus 21,11m/s 6766N 369N 67,76N -0,65N
PHAA 16 graus 144m/s 6766N 719N 67,03N -11,74N
NLAA -7,07 graus 21,11m/s -27,06 N 1,84N -27,08 N -1,51N
NHAA  -9,02graus 1531 m/s -27,06 N 169N -2699N -256N

Fonte: Autora, 2021.

As Figuras 5.3 e 5.4 ilustram a distribuicao Wg das cargas criticas na direcao da
normal e da corda do perfil, respectivamente.

Figura 5.3 — Cargas aerodinamicas distribuidas atuando na direcdo da normal ao longo da
envergadura.
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Figura 5.4 — Cargas aerodinamicas distribuidas atuando na dire¢cdo da corda ao longo da
envergadura.
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Fonte: Autora, 2021.

A substituicao das cargas distribuidas por cargas equivalentes concentradas é feita
adotando-se N = 100 de Lgecoes = 750/100 = 7,5 mm. No Apéndice C estao disponi-
veis os resultados das cargas concentradas ao longo da semi-envergadura para todas as
condicoes.

5.1.3 Cargas do momento de arfagem

A Figura 5.5 apresenta os resultados para a distribuicdo do momento de arfagem
ao longo da envergadura obtidos a partir da distribuicdo do coeficiente C,,,(y) extraida do
XFLRS5 para cada combinacéao de velocidade e angulo de ataque.

O momento de arfagem atua na aeronave de forma a rotaciona-la. Contudo, ao
longo da envergadura, resulta em certas regides da longarina torcendo em escalas maio-
res/menores do que as regides vizinhas, gerando uma tenséo adicional em cada quadrante
da secédo transversal da semi-asa.

O momento M, € substituido por um par de forgas distribuidas (binario) que cau-
sam o mesmo efeito na longarina, atuando a uma distancia L;,,/2 = 25/2 = 12,5 mm. No
Apéndice C encontram-se os resultados das cargas concentradas equivalentes ao binario
para todos os casos, assim como as distribuicdes do esforco cortante e do momento fletor.
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Figura 5.5 — Momentos de arfagem ao longo da envergadura.
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Fonte: Autora, 2021.

5.2 RESULTADOS DO ABAQUS

Aqui serao apresentados os resultados dos procedimentos realizados no ABAQUS/-
CAE para o processo de andlise das tensGes dos componentes das asas de RPAs sob
carregamentos aerodinamicos criticos.

5.2.1 Analise preliminar

A Tabela 5.5 apresenta os valores de Fiy/2 e F/2 de reagdo no sistema do corpo,
assim como o momento M ,,/2 agindo em torno do eixo y. As forcas e momentos séo
divididos pela metade pois correspondem aos carregamentos da semi-asa modelada no
ABAQUS/CAE, e ndo ao modelo inteiro. Ao final da analise estéatica, esses sdo os valores
de reagao previstos para a semi-asa sob cada um dos carregamentos criticos.
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Tabela 5.5 — Forgas e momento de reacdo previstos para a semi-asa.

Condicao M 4/2 Fy/2 Fe/2
PLAA  1,05N.m -33,88N 0,33N
PHAA 0,44N.m -33,51N 586N
NLAA 1,24N.m 13,54N 0,75N
NHAA 0,68 Nm 13,49N 128N

Fonte: Autora, 2021.

5.2.2 Pré-Processamento

A semi-asa do modelo Bandeirante é composta por nove nervuras, uma longarina,
aileron, bordos de ataque de fuga. No ambiente CAE, posiciona-se a origem do sistema
de referéncia sobre o centro da mesa superior da semi-longarina.

Conforme destacado na Figura 5.6 através de diferentes cores, o modelo é com-
posto por trés secdes de materiais distintas. A Tabela 5.6 apresenta a relacao das secoes
utilizadas em cada componente estrutural, incluindo sua espessura e diregéo principal da
fibra da madeira.

Figura 5.6 — Semi-asa direita do modelo CAE.

Bordo de ataque

Bordo de fuga

Fonte: Autora, 2021.



68

Tabela 5.6 — Secbes de materiais no modelo CAE.

Material Espessura Direcao principal das fibras Componentes
Madeira balsa 1,5 mm Y BA, BF e aileron
Madeira balsa 3 mm Y Longarina
Madeira balsa 3 mm T Nervuras

Fonte: Autora, 2021.

A reproducdo do programa em Python é, entdo, realizada, apés o modelamento
inicial e definicdo das propriedades. Os N sets no bordo de ataque, de fuga e centro
da mesa superior, assim como as particdes transversais e longitudinal na semi-longarina,
conforme descritas na Secao 4.2. Em seguida, criam-se todas as cargas concentradas
associadas aos sets para cada condicdo critica, seguidos dos quatro casos de cargas
através da definicdo da condi¢cdo de contorno como engaste.

Na Figura 5.7, o modelo CAE ao final do pré-processamento com as cargas e con-
dicdo de contorno do caso PLAA aplicadas. Ressalta-se, que, todas cargas concentradas
estao representadas por vetores de mesma magnitude, mesmo que distintas, na pratica.

Figura 5.7 — Vista do extradorso da semi-asa com todas as cargas e condi¢cao de contorno
para a condi¢cdo PLAA.

Fonte: Autora, 2021.

5.2.3 Simulacao e pos-processamento

A fim de se obter os resultados de tensdes principais a partir dos deslocamentos
ao longo da estrutura, executa-se uma andlise estatica. As Figuras 5.8 e 5.9 apresentam
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os resultados de tensdes normais o1; € 095 No modelo para o caso PLAA. A Figura 5.10
apresenta as tensdes cisalhantes no plano de tensdes da condicdo PLAA.

Figura 5.8 — Tens6es normais na direcao longitudinal as fibras [MPa] - condicdo PLAA.

5, 511

SMNEG, (fraction = -1.0)

(&vg. 75%)
+5.681e+00
+4. 4942400
+3.3072+00
+2.1202+00
+9.324e-01
-2.547a-01
-1.442a+00
-2.6292+00
-3.816e+00
-5.0032+00
-6.190a+00
-7.3772+00
-8.564e+00

Fonte: Autora, 2021.

Figura 5.9 — Tensdes normais na direcao transversal as fibras [MPa] - condicdo PLAA.

5, 522

SMEG, (fraction = -1.0)

(Avg: 75%)
+2.289e-01
+1.920e-01
+1.550e-01
+1.181e-01
+8.111e-02
+4.416a-02
+7.212e-03
-2.974e-02
-6.6682-02
-1.036e-01
-1.406e-01
-1.775e-01
-2.145e-01

Fonte: Autora, 2021.

Avaliam-se, portanto, as condi¢cdes sugeridas na Secao 4.2.4 da seguinte forma
(lembrando que as tensdes ultimas a tragcdo, compressao e cisalhamento da madeira balsa
estao disponiveis na Tabela 5.2):

* A condicdo dada pela Equagéao (4.7) é cumprida, pois, o11,,,, = 5,86 MPa resulta
em:

Tutn _9 87> 1,5 (5.3)

O1lmaa

* A condicdo dada pela Equacgéo (4.8) é cumprida, pois, oss,,,. = 0,23 MPa resulta
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Figura 5.10 — Tensdes cisalhantes no plano de tensdes [MPa] - condicado PLAA.

s, 512
SMEG, (fraction = -1.0)
(Avg: 75%)

-2.0646-02 “d

+4.434e-01
+3.561e-01
+2.687e-01
+1.814e-01
+9.405e-02 F
+6.706e-03 f

-1.680e-01
-2.553e-01
-3.427e-01
-4,300e-01
-5.174e-01
-56.047e-01

Fonte:

Autora, 2021.

em:

Gutzs 3 56>1.5 (5.4)
022man

A condigéo dada pela Equacao (4.9) é cumprida, pois, 71,,,., = 0,44 MPa resulta em:
w4 93>1,5 (5.5)
T12mas

A condicdo dada pela Equagédo (4.10) ndo é cumprida, pois, |o11,,,,| = 8,56 MPa
resulta em:

’ Juen _ _1.95<1,5 (5.6)
Jllmin

A condi¢édo dada pela Equagao (4.11) é cumprida, pois, |09 = 0,21 MPa resulta

em:

min

Tuez 338515 (5.7)

|O-22min

A condigdo dada pela Equagéo (4.12) é cumprida, pois, |72 = 0,61 MPa resulta

em:

Twz 3 55>1,5 (5.8)

|7—12min |

Percebe-se que o quarto critério ndo consegue atingir o fator de seguranga minimo

estabelecido para o projeto, indicando uma precariedade do estado de tensbes no caso
PLAA. Casos cujos respectivos fatores de seguranca ndo atingem o valor minimo requerem
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mudangas na estrutura (substituicdo de material ou aumento de espessura de alguma
secdao, por exemplo) a fim de aumentar a sua resisténcia e garantir a integridade estrutural
perante os critérios estabelecidos.

Nesse caso, uma solugéo pode ser obtida a partir do reforgamento da mesa superior
da longarina com fibras de vidro, visto que é o lugar de tensdes de compressao criticas. O
processo de laminacao, geralmente realizado a vacuo, costuma elevar significativamente
as tensoes Ultimas o,. e 0,; da madeira balsa e ja € uma tatica bastante popular entre
as equipes do Aerodesign. Também é possivel mudar a espessura da mesa superior,
ou projetar uma longarina de secao transversal variavel reforcada apenas nas regides de
maiores tensdes proximas a raiz.

Finalmente, a Figura 5.11 apresenta os deslocamentos sofridos ao longo da semi-
envergadura pela condi¢do de carregamento PLAA.

Figura 5.11 — Deslocamentos ao longo da semi-envergadura [mm] - caso PLAA.

U, Magnitude

+3.275e+01
+3.002e+01
+2.729e+01
+2.4562+01
+2.183e+01
+1.910e+01
+1.637e+01
+1.365e+01
+1.097e+01
+3.1872+00
+5.458e+00
+2.729e+00
+0.000e+00

Fonte: Autora, 2021.

O deslocamento maximo na ponta da asa é de aproximadamente 3,3 cm, 0 que
€ um resultado bastante comum para o contexto de atuacdo do modelo de estudo no
Aerodesign.

No Apéndice D estao disponiveis os resultados graficos dos deslocamentos ao
longo da semi-envergadura para as demais condi¢des criticas. Ali, também se encon-
tram os resultados para as tensées o1, 092 € T12, QUE, para 0s demais casos, satisfizeram
todos as condi¢cdes de analise do critério de andlise de falha MNS (os resultados gerais
estao apresentados adiante na Segao 5.3).

Além disso, avaliam-se as forcas e momentos de reacao resultantes da analise
estatica no ABAQUS/CAE, de forma a verificar a eficiéncia do procedimento proposto. A
Figura 5.12 representa as forgas (no lado esquerdo) e momentos (lado direito) de reagéao
da estrutura diante do carregamento critico PLAA, para exemplificagdo. No Apéndice D
estdo disponiveis os resultados graficos representando as forcas e momentos de reagao
da estrutura diante dos demais casos de carregamento criticos.
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Figura 5.12 — Forgas, a esquerda, e momentos, a direita, de reagao na semi-asa - caso
PLAA.

Fonte: Autora, 2021.

A Tabela 5.7 apresenta os valores finais das reagdes da estrutura da semi-asa sob
os carregamentos criticos aerodindmicos comparados com os previstos durante a analise
preliminar para todas as condicdes criticas de carregamento aerodinamico.

Tabela 5.7 — Comparacao entre as forcas e momentos de reacgéao finais da estrutura com
0s previstos.

Condicado M, ,4/2 Previsto/Final Fy /2 Previsto/Final F/2 Previsto/Final

PLAA 1,05/1,42 N.m -33,88/-34,57 N 0,33/0,33N
PHAA 0,44 /0,59 N.m -33,51/-34,52 N 5,86/6,08 N
NLAA 1,24 /1,68 N.m 13,54/13,82 N 0,75/0,76 N
NHAA 0,68 /0,92 N.m 13,49/13,77 N 1,28/1,31 N

Fonte: Autora, 2021.

Percebe-se que os valores finais de reacao da estrutura estdo bastante proximos
dos valores esperados. A seguir lista-se alguns motivos que podem justificar essa dife-
renca:

» A distribuicdo de Schrenk é apenas uma aproximacao utilizada em fases iniciais de
projeto, e nao reflete perfeitamente a distribuicdo real das cargas aerodinamicas de
arrasto e de sustentacao;

* A transformacgao dessas cargas distribuidas pelo método de Schrenk para cargas
concentradas € realizada a partir de varias aproximacoées. Iniciando-se pelas curvas
de Ws no sentido da normal e da corda, que sédo formadas, na verdade, pela uniao
de diversos pontos, e entdo aproximadas a um polindmio de grau seis;

* As distribuigbes de M /4 no geral possuem bastante curvas, tornando a aproximagéo
a um polinémio ainda menos eficiente, mesmo que de ordem elevada;

» O momento de arfagem foi transformado em iniUmeros binarios de for¢a ao longo da
semi-envergadura, e a distancia de aplicacao de cada um também afeta no valor final
de reacao resultante na origem do sistema de coordenadas.
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Ressalta-se, também, que o préprio momento de arfagem estimado inicialmente
como reacao da estrutura trata-se de uma aproximacéao, tendo em vista que o mesmo foi
obtido também pela integracdo da curva formada pelos inUmeros pontos fornecidos pelo
XFLR5.

5.3 RESUMO DOS RESULTADOS

A Tabela 5.8 apresenta os principais resultados obtidos para os quatro casos criti-
cos de carregamentos, incluindo as tensées maximas € minimas o1, 02 € 712, além dos
deslocamentos méaximos na ponta da asa.

Tabela 5.8 — Resultados da analise estatica.

Resultados PLAA PHAA
O11max (FScF) 5,68 MPa (2,87) 5,42 MPa (3,01)
022,.... (FScF) 0,23 MPa (3,56) 0,16 MPa (5,12)
T12,0x (FScF) 0,44 MPa (4,93) 0,28 MPa (7,75)
lo11, .| (FScr) 8,56 MPa (1,25) 6,89 MPa (1,55)
|022,i0 | (FScr) 0,21 MPa (3,38) 0,16 MPa (4,44)
1T12,...| (FScr) 0,61 MPa (3,55) 0,43 MPa (5,05)
Deslocamentos maximos na ponta da asa 32,75 mm 25,29 mm
Resultados NLAA NHAA
O11max (FScF) 4,67 MPa (3,49) 3,5 MPa (4,66)
022max (FScF) 0,18 MPa (4,55) 0,01 MPa (82)
T12,0x (FSCF) 0,45 MPa (4,82) 0,24 MPa (9,04)
01110 | (FScF) 3,72 MPa (2,88) 2,38 MPa (4,51)
|02, | (FScr) 0,22 MPa (3,22) 0,12 MPa (5,92)
1T12,.... | (FScr) 0,44 MPa (4,93) 0,24 MPa (9,04)
Deslocamentos maximos na ponta da asa 9,56 mm 7,86 mm

Fonte: Autora, 2021.



6 CONCLUSOES

No presente trabalho apresentou-se um procedimento de analise de tensées em
componentes estruturais de asas de RPAs. A partir de uma breve revisdo bibliografica
e tedrica, fundamenta-se toda a teoria aqui abordada. Busca-se automatizar, na medida
possivel, o processo de obtengéo de cargas criticas aerodindmicas, a sua distribuicdo ao
longo da envergadura e o0 seu pré-processamento voltado para aplicagdes no software de
MEF, de forma a diminuir as dependéncias de procedimentos externos.

Os componentes estruturais da asa do modelo de estudo satisfizeram os critérios
de fator de seguranca estabelecidos pela equipe durante o seu projeto em 2019. Contudo,
foram analisados estruturalmente a partir de uma metodologia diferente que a proposta
nesse trabalho, desde a constru¢ao do Diagrama Vn, até o pds-processamento no software
de MEF.

Por exemplo, o fator de carga limite positivo utilizado na fase de projeto foi 1,4, resul-
tando em cargas aerodinamicas distribuidas criticas menores atuando sobre a estrutura.
Além disso, durante a fase de projeto, apenas uma condigao critica da regiao positiva do
diagrama de manobra foi analisa, sem contar os efeitos do arrasto que foram desprezados.
Destaca-se, também, a diferenca na analise em MEF realizada em 2019 com a proposta
no presente trabalho: na primeira, o carregamento real distribuido foi resumido a uma forga
e a um momento concentrados atuando sobre a linha do centro aerodindmico sobre o cen-
troide, enquanto esse presente trabalho dedica esfor¢cos consideraveis para a elaboracao
de uma rotina eficiente para simulacao de carregamentos distribuidos.

Finalmente, o critério de falha utilizado em 2019 para avaliagao das tensdes resul-
tantes (critério de Von Mises) para materiais isotropicos, que, na realidade, ndo é reco-
mendado para materiais frageis, nem anisotropicos, como a madeira balsa. Deve-se levar
em consideracdo ndo apenas os limitantes da resisténcia estatica (falha ultima devido a
fratura ou ao escoamento), mas também as propriedades mecénicas que variam em fun-
cao da direcao das fibras. Os resultados de simulagdes nos softwares de MEF sempre
forneceréo ilustracoes das distribuicdes de tensdes apropriadas apenas ao quadro de pro-
priedades informados ao software de MEF; ou seja, se os dados ndo forem condizentes
com a realidade, os resultados obtidos néo terdo validade.

Devido as razées citadas, nao € possivel realizar comparagdes entre os resultados
obtidos nesse trabalho e os obtidos durante a fase de projeto real do modelo de estudo.
Contudo, a identificagéo efetuada de um caso critico de carregamento (condicao PLAA),
sob o qual o principal componente estrutural da aeronave encontra-se em uma situagéo,
no minimo, precaria (o11,,,, = 1,25 < 1,5), indica a importancia do estabelecimento de um
método confidvel de avaliagdo da tensdo desses componentes em tempo habil durante a
fase de projeto.
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Ressalta-se a importancia do questionamento diante dos regulamentos estabele-
cidas pelas normas aeronauticas, principalmente no contexto do Aerodesign. Aeronaves
de porte reduzido, projetadas com recursos limitados e testadas raramente, apresentam
limitac6es de desempenho significativas.

Comparando-se os valores finais das forcas e momentos de reacdo da estrutura
para cada caso critico em detrimento dos valores esperados (a julgar pela quantidade
de aproximagoes realizadas durante o processo numérico de analise), consideram-se 0s
resultados do procedimento de analise da integridade de componentes estruturais em MEF
satisfatérios. Os procedimentos desenvolvidos demonstraram praticidade na resolucéao de
problemas referentes as fases iniciais do projeto, se implementados corretamente.

O procedimento desenvolvido constitui-se, no momento de sua conclusdo, como
uma util ferramenta de andlise estrutural académica que em muito pode ser melhorada
visando a maximizagao do seu potencial.

6.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

A sequir, lista-se algumas sugestdes para trabalhos futuros baseados na metodolo-
gia aqui apresentada:

 Acrescentar um procedimento de analise preliminar aerodinamica a rotina do Matlab
e eliminar a dependéncia de um software externo, como o XFLRS5;

» Reescrever a proépria rotina do Matlab em Python, evitando a mistura das duas lin-
guagens e focando na Unica, de fato, indispensavel para a implementacéao da meto-
dologia no ABAQUS/CAE;

» Acrescentar a andlise da asa os efeitos de outras cargas, como a carga de contato
proveniente da fixagdo entre a secao central e a fuselagem, por exemplo;

» Desenvolver novos procedimentos para analises de tensées nos demais componen-
tes estruturais da RPA, como empenagens, fuselagem e trens de pouso;

» Desenvolver procedimentos para o projeto dos componentes estruturais durante a
fase de projeto preliminar, de forma a realizar o dimensionamento e atribui¢des dos
materiais/segoes.
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APENDICE A - O XFLR5 E O ABAQUS/CAE

Aqui comenta-se, brevemente, sobre os softwares de analise aerodinamica e de
elementos finitos XFLR5 e ABAQUS/CAE, respectivamente.

A.1 — XFLR5

O software de codigo aberto XFLR5 baseia-se na teoria da linha sustentadora (do
inglés lifting line theory), no método do Vortex Lattice e de painéis 3D (XFLR5, 2019).

O método LLT se restringe a apenas analises de asas, sem diedro e enflechamento.
O método VLM é altamente versatil, sendo aplicavel a diversas superficies sustentadoras
estreitas, porém, pode apresentar alta instabilidade numérica caso os vértices de asa coin-
cidam com os vortices das empenagens horizontais e verticais. Por ultimo, o método dos
painéis € o mais abrangente, sendo aplicavel a diversas superficies sustentadoras espes-
sas, apresentando as mesmas limitacées do método VLM agora também aplicadas a todos
os volumes (XFLR5, 2019).

De acordo XFLR5 (2013), o programa foi escrito exclusivamente para o design de
aeromodelos planadores (para os quais retorna valores razoaveis e satisfatérios), nao
sendo recomendado para aeronaves de tamanho real. As principais propostas de de-
senvolvimento do software, langado em 2003, incluiam o oferecimento de uma interface
amigavel ao usuario e traducdo da linguagem original em Fortran do codigo fonte para
C/C++. O algoritmo de analise de perfis do XFLR5 é idéntico ao do XFOIL, exceto pela
linguagem traduzida, o que pode ocasionar problemas; entretanto, o codigo foi testado
inUmeras vezes e seus resultados foram provados consistentes.

A versao 2.0 adicionou a teoria da linha sustentadora nao-linear LLT, possibilitando
a analise de asas finitas. Incluiu-se, também, o método do VLM para o design e analise
de asas de geometria que nao satisfazem os requisitos do LLT. Esse método foi, posteri-
ormente, complementado com o procedimento recomendado dos anéis quadrilaterais de
Katz e Plotkin, possibilitando a analise de profundores e lemes. Finalmente, introduziu-se
o método de painéis 3D para aeromodelos em geral.

Para o método VLM, o calculo da distribuicdo de sustentacao é inviscido e linear,
independente da velocidade da asa e das caracteristicas de viscosidade do ar, fatores que
o diferem do LLT. O ultimo n&o possui resultados satisfatérios para asas de baixa razdo
de aspecto e com alto enflechamento, enquanto o VLM é aplicavel para asas de qualquer
geometria usual, inclusive com dispositivos de ponta de asa e angulo elevado de diedro
(XFLR5, 2013).

O XFOIL consiste em um programa interativo de projeto e analise subsénica de per-
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fis isolados para Reynolds baixos (menores que 500000). Possui diversas rotinas, como
analise viscida e inviscida de aerofélios e plotagem de geometria, de distribuicao de pres-
sao e de polares, por exemplo. O cédigo fonte foi escrito em Fortran no ano de 1986 por
Mark Drela, apresentando alta velocidade de processamento em relagao aos demais mé-
todos existentes (DRELA; YOUNGREEN, 2001). O usuario ao interagir com o programa
pode optar por trés diferentes tipos de analises aerodindmicas, e a diferenca entre cada
uma consiste nos parametros mantidos fixos e variaveis entre a sustentagao, velocidade e
corda.

A.2 - ABAQUS/CAE

Segundo SIMULIA (2014), o ABAQUS/CAE é o ambiente ABAQUS completo que
fornece uma interface simples e consistente para criar modelos, submeter analises, moni-
torar os trabalhos e visualizar os resultados. E dividido em médulos, cada um responsavel
por um aspecto légico do processo de criacao do modelo, Uma vez finalizado o modelo,
o ABAQUS/CAE gera um arquivo .inp de entrada para o modulo de analises do ABAQUS.
Esse ultimo realiza a andlise e devolve as informacdes para o ABAQUS/CAE, possibilitando
monitorar o progresso do trabalho e gerar um banco de dados de resultados. Por fim, é
possivel visualizar os resultados também de forma grafica no médulo de visualizagao.

O médulo de anélise do ABAQUS dispde de procedimentos de solugéo de proble-
mas implicitos e explicitos, respectivamente, ABAQUS/Standard e ABAQUS/Explicit. O
primeiro é mais eficiente para resolver problemas néo-lineares simples, utilizando-se de di-
versas iteragdes para determinar a solugéo do problema. J& o segundo € 6 mais indicado
para analises de propagac¢ao de ondas, obtendo as solugbes avangando explicitamente o
estado cinematico do incremento de tempo anterior (SIMULIA, 2014), além de ocupar um
espaco consideravelmente menor de disco. Sobre os problemas que podem ser soluciona-
dos em ambos métodos: esses, tipicamente, apresentam maior dificuldade em convergir
no ABAQUS/Standard e que dependem de um grande conjunto de equagdes lineares a
ser resolvido, tornando o método mais demorado.

Os moédulos no ABAQUS/CAE séo alocados em um menu, na interface GUI, de
forma l6gica para a criagdo do modelo, conforme ilustrado na Figura A.1, a esquerda,
embora, por vezes, seja possivel pular entre um modulo e outro. Os médulos sdo nome-
ados em inglés, respectivamente, como Part, Property, Assembly, Step, Interaction, Load,
Mesh, Job, Visualization e Sketch. A interface também conta com uma arvore de projeto,
ilustrada a direita da Figura A.1, localizada no canto esquedo da tela e que fornece uma
visdo hierarquica dos itens atribuidos ao(s) modelo(s).

Segundo (SIMULIA, 2014), "um modelo no ABAQUS é composto por varios compo-
nentes diferentes que juntos descrevem o problema fisico a ser analisado e os resultados
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Figura A.1 — Os médulos (esquerda) e a arvore de projeto (direita) na interface GUI do
ABAQUS/CAE.
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Fonte: Extraido de SIMULIA (2014).

a serem obtidos". As analises do modelo dependem de, no minimo, das seguintes infor-
magoes (SIMULIA, 2014):

» Geometria: elementos finitos conectados a partir de nés definem a geometria do
modelo fisico, e a sua colecdo é denominada malha. Quanto maior a densidade da
malha (nimero de elementos na malha), mais precisos os resultados. Além disso, o
tipo, forma e localizagdo dos elementos também influenciam na simulagéo.
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» Propriedades das secOes do elementos: Importante para definir as dimensdes de
certos tipos de elementos que ndo sao possuem geometrias definidas a partir das
coordenadas de seus nds, como elementos de casca e de viga, por exemplo.

* Informacdes dos materiais: As propriedades de todos os materiais devem ser defini-
das, sendo a precisao dos resultados limitada a acuracia dos dados informados.

» Cargas e condi¢cdes de contorno: cargas criam tensdes e distorcem a superficie do
modelo, enquanto as condigdes de contorno mantém certas regides fixas (desloca-
mento nulo) ou deslocando-se sob uma quantidade definida.

» Tipo de andlise:

+ Solicitagao de andlise: é possivel solicitar tanto andlises gerais (disponiveis para pro-
blemas lineares e ndo-lineares) ou andlises de perturbacdes lineares (apenas para
problemas lineares). As primeiras podem ser computadas pela versdo ABAQUS/S-
tandard e ABAQUS/Explicit, enquanto as segundas, apenas pela versao ABAQUS/S-
tandard. A analise estatica geral, por exemplo, obtém-se a resposta a longo prazo
proveniente das cargas aplicadas.

+ Solicitacdo de resultados: diversos resultados séo disponiveis, podendo ser solici-
tado algum em especifico para evitar sobrecarregamento do espagco em disco.

Quando a interface GUI do ABAQUS/CAE ¢ aberta e inicia-se uma nova sesséo a
partir da definicdo de um modelo, dois arquivos principais sao gerados, respectivamente,
com a extensao .cae (model database file) e com a extensao .jnl (journal file). O primeiro
contém os modelos e os trabalho submetidos para andlises, enquanto o segundo contém
os comandos em Python capazes de replicar o modelo definido no ABAQUS/CAE.

Outro tipo de arquivo importante gerado apresenta extensao .odb (output database),
e contem resultados de andlises para as variaveis e taxas solicitadas no modulo de step.
O arquivo .odb esta sempre associado ao trabalho submetido no médulo job. Quando
um arquivo .odb é aberto, o programa ABAQUS/CAE carrega o modulo de visualizagao,
permitindo visualizar a representacao grafica dos resultados da anélise submetida.

A.2.1 - A interface de scripts

A interface de scripts do ABAQUS é uma ferramenta que permite aliar a interface
GUI com programacgao em Python. Segundo WANG (2011, p. 1950):

ABAQUS ¢é um dos programas de elementos finitos mais popula-
res e gerais do mundo, com forte capacidade de computacéo linear
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e nao linear. Possui uma plataforma GUI de interface amigavel de
pré-tratamento, andlise e pos-processamento. Mas a construgcao
de modelos parametrizados na plataforma GUI do ABAQUS/CAE é
demorada e ardua. Python é um tipo de linguagem de script inter-
pretativa orientada a objetos com funcgéo forte, que pode ser usada
para desenvolvimento rapido em muitas plataformas. A interface
de script ABAQUS do ambiente de desenvolvimento secundario €
customizada com base na linguagem Python, podendo ser utilizada
para realizar a modelagem parametrizada, particao de malha, atri-
buicdo de propriedade, envio de tarefas e pds-processamento no
ABAQUS.

A Figura A.2 apresenta a interface GUI do ABAQUS, com destaque para as prin-
cipais ferramentas voltadas para a interface de script. Em vermelho, tem-se a ferramenta
de reproduzir um arquivo .py externo, e em verde claro, o botao para liberar a entrada de
comandos em Python na linha de mensagens (verde escuro) diretamente na interface GUI.

Figura A.2 — Interface GUI do ABAQUS, com destaque para as principais ferramentas
voltadas para a interface de script.
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Fonte: Autora, 2021.

Para a criacao do arquivo .py de entrada, deve-se iniciar importando-se os médulos,
conforme representado na Figura A.3. A seguir, € possivel importar partes pré-salvas no
formato .STEP, ou criar partes novas a partir de esbocos. Deve-se atribuir, entdo, materiais
e secoOes a todas as regides de cada parte, seguidas da criacdo de controle de malha, tipos
de elementos e construgdo da malha. Cria-se um step, aplicam-se as cargas e condigdes
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de contorno, para, finalmente, criar e submeter um job.

Figura A.3 — Comandos para importacao dos modulos no inicio do arquivo .py.

from part import *

from material import *

from section import *

from optimization import *
from assembly import *

from step import *

from interaction import *
from load import *

from mesh import *

from job import *

from sketch import *

from visualization import *
from connectorBshavior import *
from abagqusConstants import *

Fonte: Autora,2021.

Uma solugao simples para aprender os comandos em Python e gerar os préprios
scripts é construir o modelo até certo modulo no ambiente GUI, salvar e abrir o arquivo
Jjnl contendo os comandos em Python necessérios para sua replicagdo. Contudo, esse
método apresenta alguns inconvenientes pois certos comandos em Python ndo sao supor-
tados pelo ABAQUS/CAE. Além disso, o arquivo .jnl diversas vezes se refere a posi¢cdes
no espago do ambiente GUI através do comando getSequenceFromMask, que designa um
namero de série especifico para alguma selecao no espaco do ambiente GUI, conforme
mostrado a seguir:

mdb.models['Model-1’].parts[’part-1’].cells.getSequenceFromMask(( [#1 T, ), ))

E um comando bastante eficiente durante o modelamento no ambiente GUI quando
existe um grande numero de objetos envolvidos (SIMULIA, 2014). Contudo, é inatil quando
o objetivo envolve realizar alguma agao diretamente pela linha de comando em Python,
devendo ser substituido, portanto, por outro comando voltado para localizagdo de objetos
no espago (findAt e getByBoundingBox, por exemplo).



APENDICE B — COMANDOS DO SCRIPT

Figura B.1 — Comandos em Python utilizados durante o script para o ABAQUS.

Script .py

Comando em Python

Criar n planos xz

Particionar a longarina

DatumPlaneByPrincipalPlane

Regenerar a malha da longarina

\

PartitionFaceByDatumPlane

Criar o step

generateMesh

Criar os sets
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StaticLinearPerturbationStep
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\

Sets (nodes.getByBoundingBox)

Criar a condigdo de contorno

ConcentratedForce

Criar os casos de carga

\

EncastreBC

Fonte

. Autora, 2021.

\

LoadCase




APENDICE C — RESULTADOS DO MATLAB

Figura C.1 — Cargas concentradas ao longo da semi-envergadura.
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Figura C.2 — Cargas concentradas equivalentes ao momento de arfagem ao longo da semi-
envergadura - condicoes PHAA, NHAA e NLAA.
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Figura C.3 — Esforgo cortante ao longo da envergadura.
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Figura C.4 — Momento fletor ao longo da envergadura.
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APENDICE D - RESULTADOS DO ABAQUS

Figura D.1 — Tensdes normais no sentido longitudinal as fibras [MPa] - condicao PHAA.
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Fonte: Autora, 2021.

Figura D.2 — Tensbes normais no sentido longitudinal as fibras [MPa] - condicao NLAA.
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Figura D.3 — Tensdes normais no sentido longitudinal as fibras [MPa] - condicao NHAA.
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Fonte: Autora, 2021.

Figura D.4 — Tensdes normais no sentido transversal as fibras [MPa] - condicao PHAA.
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Fonte: Autora, 2021.

Figura D.5 — Tensbdes normais no sentido transversal as fibras [MPa] - condicdo NLAA.
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Figura D.6 — Tensdes normais no sentido transversal as fibras [MPa] - condicao NHAA.
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Figura D.7 — Tensdes cisalhantes no plano de tensées [MPa] - condigdo PHAA.
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Figura D.8 — Tensdes cisalhantes no plano de tensdes [MPa] - condicao NLAA.
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Figura D.9 — Tensdes cisalhantes no plano de tensées [MPa] - condigdo NHAA.
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Figura D.10 — Deslocamentos ao longo da semi-envergadura [mm] - caso PHAA.
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Fonte: Autora, 2021.

Figura D.11 — Deslocamentos ao longo da semi-envergadura [mm] - caso NLAA.
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Fonte: Autora, 2021.
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Figura D.12 — Deslocamentos ao longo da semi-envergadura [mm] - caso NHAA.
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Fonte: Autora, 2021.

Figura D.13 — Forcas, a esquerda, e momentos, a direita, de reagdo na semi-asa - caso
PHAA.

Fonte: Autora, 2021.

Figura D.14 — Forgas, a esquerda, e momentos, a direita, de reagdo na semi-asa - caso
NLAA.

Fonte: Autora, 2021.
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Figura D.15 — Forcas, a esquerda, e momentos, a direita, de reagdo na semi-asa - caso
NHAA.

Fonte: Autora, 2021.
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