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RESUMO

Na industria aeronautica sao utilizadas muito comumente placas de ligas de aluminio nas
estruturas das aeronaves, gracas ao seu baixo peso e bom desempenho mecanico. No entanto, devido
a sua reduzida resisténcia a encurvadura, estas placas sdo reforcadas de modo a permitir suportar cargas
mais elevadas.

Neste trabalho, comecou-se por analisar numericamente a encurvadura em placas retangulares
simples, ou seja, sem qualquer reforco na sua estrutura, e posteriormente, placas retangulares
reforcadas com a dimensdo de 750x750 mm, com varios tipos de seccdo de reforco, igualmente
espacados onde ocorreu encurvadura global da placa reforcada. Posteriormente, analisou-se mais uma
vez numericamente, dois casos especificos, em placas retangulares reforcadas, onde se previa a
ocorréncia de encurvadura local do reforco e placa.

Os resultados obtidos demonstraram que as placas reforcadas, como seria esperado,
apresentaram maiores cargas criticas de encurvadura (carga a partir da qual a placa comeca a encurvar),
do que a placa simples. Cingindo a comparacdo as placas reforcadas que encurvaram globalmente, a
placa com o reforco “hat” apresentou a maior carga critica de encurvadura, e verificou-se uma relacdo
direta entre a carga critica de encurvadura das placas reforcadas, e os segundos momentos de area do
reforco correspondente.

Apos isto, de modo a validar o método adotado para analise numeérica realizou-se uma analise
analitica de estruturas idénticas as analisadas anteriormente, e provou-se que as simulacées numéricas
correspondentes simulavam satisfatoriamente o problema em questdo. Os erros relativos entre os
resultados numéricos e analiticos variaram entre os 3 e os 11%.

Por fim, realizou-se um caso de estudo na estrutura da asa do avido Spitfire Vi/em que se propds
a alteracdo do espacamento entre os ribs e a implementacdo de um reforco longitudinal na seccéo da
asa que mais sofre esforcos de encurvadura. A aplicacdo de um reforco do tipo “haf’ permitiu
simultaneamente o aumento do espacamento entre ribs de 105 para 200 mm, a reducao da massa de
cada asa de 0,259 kg e 0 aumento da carga critica de encurvadura de determinada seccao da asa de

7330,51 N/m para 14355 N/m.

PALAVRAS-CHAVE

Aeronautica, compressao, encurvadura, placas



ABSTRACT

In the aeronautical industry, aluminium alloy plates are very commonly used in aircraft structures
due to their low weight and good mechanical performance, however, because of their low resistance to
buckling, these plates are reinforced to support greater loads.

This work, firstly started by numerically analysing the buckling in simple rectangular plates, that
is, without any stiffener in its structure, and later, reinforced rectangular plates with the dimension of
750x750 mm, with several types of stiffeners sections, equally spaced where global buckling of the
reinforced plate occurred. Subsequently, two specific cases were analysed numerically, in rectangular
reinforced plates, but where local buckling of the stiffener and plate occurred.

The results obtained showed that the reinforced plates, as would be expected, presented higher
critical buckling loads (load from which the plate begins to bend) than the simple plate. Comparing to the
reinforced plates that buckled globally, the plate with the “hat” reinforcement presented the highest
critical buckling load, and a direct relationship was found between the critical buckling load of the
reinforced plates, and the second moments of area of the buckling. corresponding stiffener.

After that, to validate the method adopted for numerical analysis, an analytical analysis of
structures identical to those previously analysed was carried out, and it was proved that the numerical
simulations corresponded satisfactorily to the problem in question. The relative errors between numerical
and analytical results ranged from 3 to 11%.

Finally, a case study was carried out on the wing structure of the Spitfire VIl plane, in which it
was proposed to change the spacing between the ribs and the implementation of a longitudinal stiffener
in the section of the wing that suffers the most buckling efforts. The application of a “hat” type
reinforcement allowed simultaneously to increase the spacing between ribs from 105 to 200 mm, to
reduce the mass of each wing of 0.259 kg and to increase the critical buckling load of a certain section

of the wing from 7330, 51 N/m to 14355 N/m.

KEYWORDS

Aeronautics, compression, buckling, plates
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1 INTRODUCAO

Com a demanda de passageiros na aviacao a crescer anualmente, e a previsao de que o volume
de passageiros ira duplicar nos proximos vinte anos, a seguranca deste meio de transporte continua a
ser a prioridade do setor (IATA, 2018). Adicionalmente, (Savage, 2013) indica que a grande maioria dos
acidentes na aviacao comum sao devido a erros do piloto, e a maioria desses erros & causada por
exercicios de mau julgamento do mesmo. Em contraste, problemas mecanicos e condi¢des adversas sao

muito menos relevantes na explicacdo de acidentes.

Em comparacao com outros modos de transporte, a aviacdo comercial que é aqui definida como
um servico agendado fornecido por uma aeronave registada com uma capacidade superior a 10
passageiros realizando voos domésticos e internacionais € o modo mais seguro de transporte, com 0,07
fatalidades por 1,61 bilido de quildmetros percorridos por passageiros. Uma pessoa que realize um voo
de 500 milhas todos os dias durante 1 ano tem como chances de sofrer uma fatalidade de 1 em 85000,

nos Estado Unidos da América (Savage, 2013).

Apesar das falhas mecéanicas nao serem a razdo primordial para acidentes em aeronaves, um
estudo realizado entre 1980 e 1996 a acidentes fatais em aeronaves com peso superior a 5700 kg,
numa amostra de 621 acidentes, revelou que apenas 10% destes tinham sido provocados por

deficiéncias de projeto (Bristow & Irving, 2007).

Para além da seguranca, a eficiéncia das aeronaves é de extrema importancia para a sua
viabilidade economica (Baker, 2004). Revela-se, portanto, a necessidade de materiais e estruturas cada

vez mais leves e com uma resisténcia mecanica elevada.

Como forma de colmatar essa necessidade, e devido a sua simplicidade de construcdo a
implementacdo de placas reforcadas tem sido muito comum em estruturas aeronauticas, de modo a
aumentar as cargas para as quais estas placas entram em colapso (Quinn et al., 2009). No entanto, os
mecanismos de colapso destas placas reforcadas sob cargas de compressdo apresentam um problema
de engenharia complexo devido ao grande numero de combinacdes possiveis de geometria do reforco,

materiais, condicdes de fronteira e carregamento (Ghavami & Khedmati, 2006).

Logo, a analise do comportamento destas estruturas € de extrema importancia para a seguranca

de todos os utilizadores de transportes aeronauticos.



1.1 Enquadramento e Motivacao

O projeto estrutural de uma aeronave procura sempre a otimizacdo das estruturas que a
compbem, apesar de existirem normas as quais 0s construtores devem seguir, existem sempre
carateristicas/parametros que podem ser melhorados para uma melhor eficiéncia da aeronave, para
uma maior seguranca dos passageiros, € por ultimo, mas nao menos importante, para um menor

impacto ambiental a cada voo realizado.

1.2 Objetivos da Dissertacao

O presente trabalho tem como principal objetivo avaliar o desempenho da encurvadura de placas
reforcadas ou nao, frequentemente utilizadas em estruturas aeronauticas, sujeitas a carregamentos de
compressao, com varios tipos de geometrias de reforcos, e com dimensdes variaveis, de modo a

perceber o comportamento das mesmas para diferentes modos de encurvadura.
Pretende-se com este trabalho a obtencéo e desenvolvimento de:

e Conceitos sobre estruturas aeronauticas, incluindo a sua constituicao e principais materiais

utilizados;

e Aprofundamento teodrico sobre a encurvadura de placas retangulares sobre carregamentos de

compressao;

e Elaboracdo de um método de analise numérico valido para o efeito de encurvadura em placas

finas;
e Validacao analitica do método numeérico utilizado;

o |mplementacao dos conhecimentos recolhidos dos estudos anteriores para a aplicacao numa

estrutura de uma asa de uma aeronave e analise dos resultados obtidos.

1.3 Estrutura da Dissertacao
Este trabalho de dissertacao esta dividido em 8 capitulos de acordo com a seguinte estrutura:

No capitulo 2, apresenta-se uma sintese de publicacdes e conteudo tedrico relevante na area das

estruturas aeronauticas de um modo geral.

No capitulo 3, faz-se uma especificacdo num dos esforcos presentes em estruturas aeronauticas,

a encurvadura, definem-se os seus varios modos e os métodos de calculo analitico para cada um deles.



No quarto capitulo, sédo expostas varias simulacées numéricas realizadas em placas simples e
reforcadas, apresentam-se os seus resultados e o método utilizado para realizar uma otimizacao

estrutural das mesmas.

No quinto capitulo, realizam-se calculos analiticos de modo a validar ou ndo, 0 método numérico

utilizado.

A aplicacao de um reforco longitudinal, numa tentativa de reducdo de reforcos transversais e a

massa da estrutura é estudada no capitulo 6.
No capitulo 7, é exposta uma analise global critica dos resultados obtidos

Por fim, no ultimo capitulo, apresentam-se as conclusdes deste trabalho e os possiveis trabalhos

futuros.



2 REVISAO DE LITERATURA

Este capitulo tem como intuito dar a conhecer todos os principios base sobre os conceitos

abordados ao longo do trabalho.

2.1 Estruturas

2.1.1 Fuselagem

A fuselagem é uma das principais estruturas do aviao. Suporta as asas e o conjunto de cauda,
fornece espaco para os tripulantes, carga, passageiros, sistema de comandos e outros equipamentos e
acessorios. Nos avides monomotores fornece também suporte para o motor.

A fuselagem como estrutura central transfere cargas de e para as asas, estabilizadores e trem de
aterragem. Suporta cargas aerodinamicas de inércia e de pressurizacao. Neste ultimo caso, as principais
tensdes a que a fuselagem esta sujeita sao: tensdo axial ou longitudinal (tende a alongar a fuselagem),

e tensao circunferencial (tende a aumentar a area da seccao transversal).

Perfil Tubular

Membros Diagonais

Membros Verticais

Figura 1 - Armacao estrutural de uma fuselagem. Adaptado de (Johnson, 2022)

Para a construcao de estruturas aeronauticas, podem ser utilizadas trés diferentes tipos de
estruturas, designadamente: trelicas, monocoque e semi-monocoque.

Estrutura semi-monocoque: Uma estrutura semi-monocoque é uma estrutura hibrida que
combina uma casca rigida com elementos unidirecionais, tais como longarinas, que impedem o buckiing
e suportam as cargas primarias de flexdo. Estes elementos longitudinais distribuem-se ao longo da
estrutura e sdo, muitas vezes, suportados por vigas de reforco (stringers). Os proprios stringers possuem

elementos estruturais transversais de modo a aumentar a propria rigidez (Pizarro Gomes Pepe, 2017).



Estrutura monocoque: Uma estrutura monocoque é uma estrutura que suporta a maioria das
cargas a que esta sujeita com a casca (skin), sendo o elemento mais importante da estrutura aeronautica.
Normalmente, possui elementos transversais para aumentar a rigidez (Pizarro Gomes Pepe, 2017).

Estrutura tipo trelica: Uma estrutura tipo trelica é geralmente construida por tubos de aluminio
ou de aco ou por madeira, ligados de maneira que todos os elementos possam suportar cargas de tracao
e de compressdo. As estruturas horizontais designam-se por /ongerons e os verticais ou diagonais, por
almas. A casca tema apenas a funcédo de revestir a estrutura. Este tipo de estrutura é o mais facil e
economico de fabricar, contudo ndo permitem coeficientes aerodinamicos muito baixos (Pizarro Gomes

Pepe, 2017).

revestimento
revestimento

longarina e
tubos de ago reforcadores
caverna
Estrutura Tubular ou trelica Estrutura Monocoque T

Figura 2 - Tipos de estruturas aeronauticas. (MMA)

A grande maioria das fuselagens é construida em metarias metalicos e com uma construcao semi-
monocoque, sendo que a casca € normalmente ligada até as longarinas e reforcos através de rebites, de
modo a aumentar a rigidez da estrutura e dar forma a fuselagem. Este tipo facilita a construcdo das
diferentes formas dos projetos e adiciona resisténcia e rigidez as estruturas. Normalmente, para facilitar
a construcao destas estruturas, as fuselagens sao construidas em varias seccoes.

Os materiais normalmente utilizados na construcao destas estruturas sao as ligas de aluminio,
designadas por duraluminio. As estruturas modernas mantém a forma tradicional, mas fazem uso cada
vez mais de materiais compésitos. Existem avides cuja fuselagem é integralmente constituida em

materiais compadsitos.

2.1.2 Asa

A principal funcdo das asas é produzir a sustentacao da aeronave. Estruturalmente estas possuem
uma parte interna e uma parte externa. A parte externa ¢ composta pela casca e a parte interna é
composta por todos os outros componentes, tais como as longarinas, stringers ou nervuras.
A casca tem como funcdes dar forma aerodinamica a asa, suportar uma parte dos carregamentos a que

asa esta sujeita e funcionar como tanque de combustivel.



A longarina ¢ um dos principais componentes estruturais da asa. Tem como funcdo suportar as
cargas provocadas pelo voo da aeronave, que provocam a flexdo da asa para cima, e o peso das asas
guando o aviao se encontra no solo. Normalmente, as aeronaves possuem mais que longarina em asa,

no sentido de distribuir as cargas a que estao sujeitas.

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

e longarina Secundaria: As longarinas secundarias sdo as que servem de suporte a longarina
principal e estabilizam a asa em situacées onde as cargas aerodinamicas provocam uma
torcdo elevada da asa. Esta longarina secundaria também pode ter como funcdo elemento
para sustentar e permitir pontos de fixacdo as superficies hipersustentadores, como aslerons
ou flaps.

e |ongarina Falsa: Estas longarinas possuem como o Unico proposito sustentar as superficies

hipersustentadoras, ndo possuindo qualquer funcionalidade estrutural da asa.

Na Figura 3, pode-se visualizar a presenca de uma longarina principal (main spar) e duas
longarinas secundarias, uma delas proxima do bordo de ataque (leading edge spar) e outra proxima do
bordo de fuga (frailing edge spar), e transversalmente em relacao as longarinas, encontram-se presentes

as nervuras (ribs).

(railing edge —— —
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Figura 3 - Exemplo de uma estrutura de uma asa. (Galvao, 2016)

Tendo em conta os esforcos a que as asas irdao estar sujeitas, as longarinas poderao ter diversos

tipos de geometria. As mais utilizadas sao as longarinas em “I” e as longarinas caixao, pois apresentam

uma relacdo inércia/area elevada. Contudo, as longarinas caixdo para além de serem mais faceis de



construir, também se tornam mais eficientes devido ao bom comportamento na existéncia de esforcos
de torcao. No caso das longarinas secundarias &€ comum utilizarem perfis em “C”.

As nervuras tém como funcao manter a forma aerodinamica da asa, suportar a casca para diminuir
o efeito de encurvadura que sera abordado no capitulo 3, e providenciar pontos de ligacdo para a
transmissao das cargas. Estas também podem ter a funcédo de separar as células individuais do tanque
de combustivel.

Podem ser principais, individuais ou traseiras:

e Nervuras principais: as nervuras principais podem-se estender desde o bordo de ataque até
ao bordo de fuga, ou no caso das asas que possuem longarina secundaria, até 8 mesma, e
tém como funcdo manter a forma aerodinamica da asa, fazer a transmissdo dos esforcos
sentidos na casca para as longarinas, e fazer o suporte da casca.

e Nervuras dianteiras: as nervuras dianteiras (nose rib ou false ribs) estdo localizadas desde o
bordo de ataque até a longarina principal e tém como funcdo o suporte do perfil do bordo de
ataque.

e Nervuras traseiras: as nervuras traseiras (rear rib) estao localizadas na zona de fixacdo da asa
a fuselagem. Estas também podem ser denominadas por nervuras de compressao
(compression ribs), porque sdo dimensionadas para suportar as cargas de compressdo que

tendem a unir as longarinas.

Figura 4 - Exemplos de nervuras em madeira. (Aeronautics Guide, sem data)

As asas, dependendo das carateristicas de voo desejadas, possuem diferentes formas e tamanhos,

como visivel na Figura 5.
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Figura 5 - Formatos tipicos de bordos de atague e de fuga das asas. (Carlos, sem data)

Certas carateristicas da asa causarao outras variacdes no projeto. A extremidade da asa pode ser

quadrada, redonda ou até mesmo pontiaguda. Os bordos podem ser retos ou curvos (Carlos).
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Figura 6 - Formatos comuns de asas. (Carlos)

2.1.3  Empenagens

As empenagens sao estruturas que estao localizadas na cauda do avido, e tem como funcao

proporcionar estabilidade e controlo do mesmo.



Estabilizador Vertical
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Figura 7 - Componentes de uma empenagem. Adaptado de (Guide, n.d.).

As superficies fixas sao o estabilizador horizontal (horizontal stabilizer) e o estabilizador vertical
(vertical stabilizer), que permitem estabilizar os movimentos da aeronave nas respetivas direcdes
ortogonais. As superficies moveis sao os elevadores (elevatores) e o leme (rudder) que permitem realizar

0s movimentos nas direcoes pretendidas.

Estruturalmente, a empenagem é semelhante as asas em termos de construcao, sendo os seus

principais elementos de construcao as nervuras, longarinas e casca.

2.1.4  Estrutura de um Foguetao

Um foguetdo consiste num veiculo de lancamento e a sua carga util, existindo quatro sistemas
principais que sao: o sistema estrutural, o sistema de carga Uutil, o sistema de orientacao e o sistema de
propulsdo. O sistema estrutural inclui todas empenagens de controlo e as fuselagens. A carga Util é toda
a aeronave que esta a ser levantada, ou satélite, ou qualquer objeto que esta a ser levado para o espaco.
Uma aeronave espacial € normalmente lancada por um sistema descartavel, designado de booster, e
um adaptador, que faz a ligacao estrutural entre o veiculo de lancamento e a sua carga util.

A fuselagem do veiculo de langcamento tem uma espessura reduzida de modo a reduzir a massa
da aeronave. A forca de propulsao é a forca dominante causadora de esforcos compressivos, por isso, é

necessaria a implementacao de reforcos na fuselagem (Johnson, 2022).
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Figura 8 - Sisternas e componentes de um foguetio. Adaptado de (Johnson, 2022)

2.2 Materiais

A selecao de materiais para a industria aeronautica € um processo complexo, envolvendo a
consideracao de varios fatores, por exemplo, ambientais (temperatura de funcionamento, corrosao),
capacidade de resistir aos esforcos, rigidez, durabilidade e fadiga. O custo, que inclui, as matérias-primas
e todos os custos de producao, esta cada vez mais a tornar-se o fator mais importante no mercado global

atual, portanto a industria esta a direcionar os seus esforcos nesta area (Boyer, 2011).

2.2.1 Metais

O rapido desenvolvimento da industria da aviacao contribui imenso para a criacdo de novos
materiais. Apesar do aumento da proporcao de ligas de titanio e materiais compositos tenha aumentado
nas estruturas de avides mais recentes, o uso de ligas de aluminio de alta resisténcia continua a ter
grande relevancia na industria aeronautica (Staley et al., 1997).

Antes da Segunda Guerra Mundial, o aluminio era usado quase exclusivamente na construcao de
aeronaves, com algumas areas especificas onde se utilizava o aco, especificamente, nos suportes do
motor e no trem de aterragem (Boyer, 2011). Tradicionalmente, as ligas de aluminio utilizadas nas
estruturas aeronauticas sao as ligas de ultra resisténcia A/2XXX (2024, 2224, 2324, 2424, 2524, etc.)
e de ultra alta resisténcia A/ 7XXX (7075, 7475, 7050, 7150, 7055, 7085, etc.) (Koli et al., 2015).
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Devido as condicoes de trabalho a que a aeronave esta sujeita, quer por parte do ambiente a que
as estruturas estdo expostas, quer do efeito das cargas, a corrosdo sob tensdo sempre foi um defeito
fatal das estruturas em ligas Al 7XXX, provocando muitos acidentes (Brotzu et al., 2017). Por isso, tendo
em conta as necessidades descritas anteriormente, 0s processos de tratamento térmico das ligas A/
7XXX incluem tratamentos de homogeneizacao, deformacao térmica como laminacao, extrusao, témpera
e outros (Zhang et al., 2019).

Na Figura 9 é possivel visualizar a distribuicdo da proporcao de cada tipo de aluminio utilizado nas
estruturas aeronauticas, de acordo com o seu processo de fabrico. A razao principal para cerca de 60%
de todo o aluminio ser fundido (casting), ¢ devido & reducao de custos de producdo, pois permite
substituir um assembly de varias pecas, por um s6 componente e substituir pecas de elevada
complexidade que necessitam de operacdes de maquinagem na sua fabricacdo (Starke Jr & Staley,

1996).

= Liga de aluminio extrudida = Liga de aluminio laminado

¥ Liga de aluminio forjada ¥ Liga de aluminio fundido

Figura 9 - Distribuicao da proporcao de cada tipo de aluminio nas estruturas aeronauticas. Adaptado de (China Nonferrous Metals

Fabrication Industry Association, 2017)

Para algumas aplicacdes, como transportes supersonicos operando a velocidades de Mach 2 ou
superior, as ligas de titanio desempenham cada vez mais um papel critico, pois as suas carateristicas
podem encaixar nestas condicdes de trabalho. No entanto, ainda sdo necessarias melhorias no
desempenho, custo e producdo para tornarem o transporte supersonico viavel. A Figura 10 mostra

esquematicamente os materiais tipicos para cada ambiente de servico de variadas aeronaves.
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Figura 10 - Ambientes de servico e materiais para varios tjpos de aeronaves. Adaptado de (Brewer et al., 1998)

Os avides comerciais atuais sao projetados para uma longa vida util (=60,000 h), porém operam
a temperaturas relativamente baixas, enquanto as aeronaves de alto desempenho operam a
temperaturas muito mais altas, porém por periodos relativamente mais curtos. A préxima geracao de
aeronaves de transporte de alta velocidade necessita de operar tanto a altas temperaturas (e também
baixas temperaturas), bem como por longos periodos de tempo de vida. Geralmente, as ligas de aluminio
nao sao capazes de operar na maioria dessas condicOes, e os compositos poliméricos ainda se
encontram num estagio de desenvolvimento relativamente precoce, as ligas de titanio parecem ser a

opcao natural para estas condicoes (Brewer et al., 1998).

2.2.2 Compositos

Os materiais compdsitos podem ser definidos como misturas (ao nivel macroscdpico) nao soluveis
de dois ou mais constituintes com composicoes diferentes, estruturas e propriedades que se combinam
€ em que a matriz garante a ligacao, e o reforco (fibras) a resisténcia. (Mendes Moreira, 2009).

A matriz &€ o material menos resistente que tem a funcéo de suportar o material de reforco e

manter as posicoes reativas das fibras que o compdem.

Matriz Fibras

Figura 11 - Estrutura de materiais compdsitos com alguns dos possiveis arranjos das fibras. (Domingues, 2020)
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Os materiais compdsitos apresentam imensas vantagens relativamente aos materiais metalicos
estruturais convencionais utilizados nas diversas aplicacdes. A aplicacdo deste tipo de material em meios
de transporte tem possibilitado a reducdo de peso do mesmo e 0 aumento da resisténcia global (Pizarro
Gomes Pepe, 2017). No ponto de vista da aviacdo comercial, por exemplo, existem trés principais

vantagens que os materiais compositos trazem:

e Areducdo do peso torna possivel a reducdo do consumo de combustivel, o0 aumento da carga
de transporte ou o aumento do alcance, fatores que contribuem para um aumento do
desempenho global. Em comparacao com uma liga de aluminio & possivel obter uma reducao
de peso de entre 15 a 20% (Baker, 2004).

e Aresisténcia a fadiga resulta numa maior vida dos componentes, que por sua vez resulta num
menor custo a longo prazo.

o Aresisténcia a corrosdo reduz os custos de manutencao.
Na Tabela 1 é possivel visualizar a influéncia que o consumo de combustivel pode ter nos custos
de varios tipos de aeronaves.

Tabela 1 - Valores monetsrios poupados por cada unidade de peso (US$/kg) - custo baseado em algumas estimativas do final da década

de 1980. (Baker, 2004)

Tipo de Aeronave Poupanca (US$/kg)
Pequeno civil $80

Helicoptero civil $80-$200
Helicoptero militar $400
Avido de carga $300
Avido comercial $500
Avido militar avancado $500
VTOL $800
SST $1500

Space Shuttle $45000

Ao longo dos anos a utilizacdo de materiais compositos na aviacao tem vindo a crescer, porém
apesar das inumeras vantagens que estes apresentam, como por exemplo a reducdo de peso, o

crescimento nao foi tdo drastico como se previa. A explicacao prende-se no facto de, para a producao de
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um componente, o custo é significativamente mais alto quando se utilizam materiais compésitos,

relativamente aos materiais metalicos (Baker, 2004).

S 40
g 35 \ JSFe
£ LI
; 20 AVEB R:faqu
= F-18E/F
£ 15 %320 *
£ 10 ° &3
= F-18A A340 Z77
g 5 * o e )
°\° 0 F-15& F-16A 762 737 MD11 C17A
1970 1980 1990 2000 2010

Ano de Introducao Aproximado

Figura 12 - Crescimento do uso de compdsitos avancados em estruturas de aeronaves. Adaptado de (Baker, 2004)

2.2.3 Materiais inteligentes

Os materiais inteligentes (Smart materials) sao materiais que sao adaptaveis e possuem mdltiplas
propriedades, que mudam automaticamente de forma controlada sobre a aplicacdo de estimulos como
pressdo, temperatura, tensdo, campo magnético, luz, pH entre outros (Sharma & Srinivas, 2020).

Os materiais inteligentes mais proeminentes sdo os Shape Memory Materials (SMM), como ligas
com memodria de forma, polimeros com memdria de forma, compdsitos com memoria de forma etc. Os
materiais memorizam a forma da estrutura, e quando sado deformados recuperam a forma original da
estrutura através de estimulos externos, sendo este fendmeno designado Shape Memory Effect (SME).
Os materiais piezoelétricos também sdo considerados materiais inteligentes que atuam muito
similarmente a um SMM, pois este ou possui eletricidade quando esta sobre tensdo mecanica ou muda

a sua forma em contacto com um campo elétrico.

2.3 Aeronavegabilidade

A aeronavegabilidade (Airworthiness) de uma aeronave esta relacionada com os padroes de
seguranca utilizados para a construcdo da mesma, que vao desde a resisténcia mecanica estrutural, e
contemplam eventualidades como aterragens de emergéncia e incluem requisitos do projeto

relacionados a aerodinamica, desempenho, sistemas elétricos e hidraulicos (Megson, 2016).
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Um dos fatores mais importantes na construcdo de uma aeronave é o seu peso. Aumentos de
peso requerem estruturas mais resistentes para as suportarem, que por sua vez levam a outro aumento
de peso da aeronave, e assim por diante. Como consequéncia das estruturas excessivamente pesadas,
0 aviao tera de ter cargas Uteis reduzidas, afetando a viabilidade econémica do mesmo (Megson, 2016).

No entanto, para assegurar padrbes gerais minimos de resisténcia e seguranca, existem diversos
fatores que devem ser satisfeitos para irem de acordo com as regulacdes de aeronavegabilidade
existentes. Estes limites sdo entdo, a /imit load (carga limite), que é a carga maxima pré-calculada que a
estrutura do avido deve ser capaz de suportar para todo o seu tempo de vida, a ulfimate load (carga
maxima) descrita como a carga limite multiplicada por um fator de seguranca, cujo valor normalmente
¢ 1,5, limitando assim, a velocidade maxima para a aceleracdo maxima, pois estas podem ser
ultrapassadas em casos de emergéncia e acidente, e a carga de prova, que é a da /imit load e o proof
factor (usualmente 1,0-1,25) (Megson, 2016).

A aeronave tem obrigatoriamente de suportar a carga de prova sem que exista distorcado prejudicial

e nao deve falhar até que atinga a carga maxima.

Ultimate load
factor n=1.5n,

Proof load
factorn =1.25n,

\

1
Positive i i b
5 stall | E‘i 4 B
G i @io o
8 I .?,: ;,." 3 ny (limit load)
- ! Level flight S| & @
g o/ —Tizio & g% |
I [
(=] o
£ o i | o D2 Flight
3 i Va Vel Vo speed
§ I | ns
k-] 1 |
= |I 1 |
| F E

Negative stall
Figura 13 - Diagrama V-N tipico. (Megson, 2016)

Os limites basicos de resisténcia e desempenho durante o voo para uma aeronave especifica sdo
selecionados pelas autoridades de aeronavegabilidade e constam no diagrama V — n ou envelope de
voo que pode ser visualizado na Figura 13.

As curvas OA e OF corresponde a situacao de “sfa//’, que indica a separacao do fluxo de ar do
extradorso da asa, resultando na perda de sustentacdo, e sao obtidas através da seguinte relacao

aerodinamica:
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1
Lift =nW = EpVZSCL,max (1)

Portanto, para velocidades inferiores V, e Vi, sentido positivos e negativo de incidéncia na asa,
respetivamente, as cargas maximas que podem ser aplicadas nas aeronaves sao governadas por Cy, yqx-
As curvas AC e EF representam os fatores de carga operacionais maximos para a aeronave,
correspondendo a n4 e ns, os limites positivos e negativos, respetivamente. Os valores nq, n; e n; sao
atribuidos pelas autoridades para cada tipo de aeronave especifica, sendo que os valores tipicos podem

ser visualizados na Tabela 2.

Tabela 2 — Envelope de voo. (Megson, 2016)

Categoria
Fator de Carga, n Normal Semi-acrobatico Acrobatico
nq 2.1+24000/(W+10000) 4.5 6.0
n; 0.75n4 mas n,<2 3.1 4.5
n; 1.0 1.8 3.0

O fijght envelope é aplicavel para uma determinada altitude visto que Cp 14, diminui & medida
que a altitude aumenta, e a velocidade do som diminui com a altitude, reduzindo, portanto, o valor critico
de Mach.

Durante a sua vida operacional a aeronave € sujeita a inimeras cargas, designadamente: cargas
de manobra, cargas de rajadas, cargas de pressao de cabine, vibracdes induzidas e cargas de aterragem
na aeronave. Das apresentadas, as cargas de manobra, pressao de cabine e aterragem séo simples de
se determinar, no entanto, as restantes sdo mais dificeis de se determinar, pois, tém grande dependéncia
das condicdes atmosféricas em que o avido se encontra. Para se realizar estimativas das magnitudes
destas cargas é necessario reunir-se dados de muitas horas de voo realizados para que se obtenham
condicoes atmosféricas extremas. A partir destes dados torna-se um problema estatistico onde ¢
necessario extrapolar os dados disponiveis e calcular a probabilidade da aeronave estar sujeita a sua
ultimate ou proof load. O objetivo é que a taxa de ocorréncia de se chegar a uma wu/fimate load seja zero,
e que a possibilidade de ocorréncia da proof load seja extremamente baixa.

Embora sejam tomadas precaucdes que asseguram que a estrutura da aeronave tem capacidade
para sustentar cargas extremas de manobras ou rajadas, ainda se mantém o problema da fadiga.

Praticamente todos os componentes da aeronave sao sujeitos a fadiga porque sdo sujeitos a cargas
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flutuantes durante toda a sua vida Util, e sabe-se que um material sujeito a esta carga flutuante tem
tendéncia a falhar em valores tensao muito mais baixos do que a sua tensao estatica de cedéncia.
Alguns materiais, como acos de baixo carbono apresentam uma curva S-N com a forma de uma
assintota que tende para um certo valor minimo, o que significa que teoricamente tem uma tensao limite
e cargas gque provoquem tensdes menores que esse valor, fardo com que o material tenha vida infinita,
como se pode visualizar na Figura 14. No entanto, outros materiais como o aluminio e as suas ligas, ndo
apresentam esta curva assintota, portanto ndo possuem a capacidade de vida infinita mesmo para

tensdes muito baixas.

Tensdo de Cedéncia

| 1 ] | ] 1 |
o 102 0% 10* 10% 108 107

Numero de Repeticdes

Figura 14 - Forma tipica de um diagrama S-N para um aco baixo carbono.

Foi necessario ocorrerem varios acidentes na década de 1950 para que se comecasse a prestar
mais atencdo a esta ocorréncia, especificamente, duas aeronaves tiveram fins catastroficos devido ao
ciclo de pressurizacao da cabine, que apesar de produzir cargas muito baixas sobre a estrutura, com o
tempo e a constante pressurizacao e despressurizacao, comegaram a criar-se concentracdes de tensoes
nos cantos das janelas e ao redor dos rebites que aumentaram tensdes locais consideravelmente,

levando a existéncia de fendas que possibilitavam a explosdo da fuselagem em alta altitude.

2.4 Cargas em Componentes Estruturais

As condicdes de carga a que uma aeronave esta sujeita séo as encontradas durante o voo, no solo
e durante a aterragem e descolagem, no entanto, existem uma grande diversidade de condicdes de carga
a que uma aeronave pode estar sujeita durante o seu tempo de vida, realizando-se uma simplificacéo
para as condicdes criticas de cada componente da estrutura.

As principais fontes de carga atuantes numa aeronave sao: forcas aerodinamicas, inércia, reacoes

do solo e a forca de propulsao (Albuquerque, 2011).
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A Tabela 3 sumariza os diferentes tipos de cargas que uma aeronave pode ter de suportar.

Tabela 3 - Tipos de cargas presentes numa aeronave. (Albuquerque, 2011)

Tipos de Cargas
Aerodinamicas Aterragem Descolagem
Manobras Fator de carga vertical Catapultar
Rajadas Wheel acceleration Abortar
Controlos Strut acceleration Cargas no Solo
Buffet Wheel side Curvas no Solo
One wheel Girar sobre o Eixo
Travoes Travagem
Inertial Motor Virar
Aceleracao Propulsao Guinadas
Rotacao Torque Outras
Dinamica Efeitos giroscopicos Pressurizacao
Vibracao Pressao do escape Acidentes na aterragem
Flutter Ondas de choque Choque de Passaros
Propeller stall
Break

Para uma melhor percecao do sentido e direcao dos esforcos na Figura 15 estao representados
0s momentos devido aos movimentos que a aeronave realiza durante o voo, por isso, quando a aeronave
roda segundo o eixo de coordenadas Y, ocorre o movimento de “pifching” que permite que aeronave
altere a sua altitude. Do mesmo modo, quando a aeronave roda sobre o seu eixo longitudinal, ocorre o
movimento de “rolling” e, por ultimo, o movimento de “yawing”, que ocorre aquando da rotacao sobre

0 eixo de coordenadas Z.
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z axis

W)

Yz

Figura 15 - Convencéo de sinais. L = Rolling Moment; M = Pitching Moment; N = Yawing Moment: X,Y,Z = Componentes das reacoes

aerodinamicas; © = Roll Rate; 6 = Pifch rate ) = Pifch Rate. (Lomax, 1996)

Em resumo, uma aeronave tem de suportar dois tipos de classes de carregamentos: os
carregamentos no solo, que inclui todas os esforcos que sdo exercidos na aeronave enquanto esta se
encontra no solo, desde os movimentos de taxi, aterragem entre outas, e os carregamentos no ar, que
inclui todos os esforcos durante as manobras e rajadas.

No que diz respeito aos carregamentos no ar, estes sao resultantes de distribuicdes de pressao
sobre as superficies. Geralmente, estas pressdes causam cargas diretas, esforcos transversos,
momentos fletores e torsores em todos os componentes da estrutura.

A forca numa superficie aerodinamica, especificamente, as asas e os estabilizadores, resulta da
diferenca da distribuicao de pressao causada pela incidéncia, curvatura ou uma combinacdo de ambas.
Esta diferenca de pressdo é apresentada na Figura 16, e provoca verticalmente uma forca de

sustentacao, e horizontalmente uma forca de arrasto atuando no centro de massa.
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ﬂ‘ Forca de Sustenacao

CM e
Arrasto

Figura 16 - Distribuicdo da presséo sobre um aerofdlio. Adaptado de (Megson, 2016).

Na pratica, a posicao do centro de massa varia de acordo com a velocidade da aeronave ou com
0 angulo de incidéncia da asa.

As asas, os estabilizadores e a fuselagem sao estruturas que estao sujeitas a esforcos de corte,
momento fletores e torsores, e cargas diretas, portanto, devem ser dimensionadas para suportar

combinacoes de todos estes esforcos.
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3 INSTABILIDADE ELASTICA DE PLACAS FINAS

Um elemento estrutural ¢ denominado de placa fina quando as suas dimensdes de largura e
comprimento sdo muito superiores a sua espessura. A encurvadura de placas finas ocorre quando uma
placa se move para fora do seu plano de origem sobre uma carga de compressado. Ao contrario da
encurvadura de colunas, a carga critica de encurvadura ndo corresponde a sua carga de falha, pois as
placas finas sujeitas a forcas de compressdo conseguem suportar aumentos de cargas de compressao
mesmo ultrapassando a sua carga critica. Sendo assim, a capacidade de suportar cargas de compressao
de uma placa fina deve ser determinada examinando o seu comportamento post-buckling. Apesar desta
carateristica ser importante para as estruturas das aeronaves, é importante calcular a carga critica de
uma placa fina, que corresponde ao momento em que comeca a aparecer uma protuberancia na zona

central.

Nx/unit length

Z

Figura 17 - Compressao de placas finas. (Megson, 2016)

Inicialmente, como apresentado na Figura 17, considera-se que a placa se encontra simplesmente
apoiada ao longo das suas quatro arestas, e é imposta uma carga de compressao nos lados de menor
dimensao. Como exposto em (Megson, 2016), os deslocamentos podem ser determinados pela seguinte

equacao:

SR . mmx _ nwy
W=ZZAmnsm a smT 2)

A energia potencial total da placa é descrita também pela seguinte equacao:
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u+Vv

w\’ ’wa*w [ 9d*w
J. .f [ { W-i__) —2-v) [axz ay? <6x6y>
w5

]
(3)

dxdy

Fazendo as integracdes da equacao anterior e substituindo w pelo seu valor descrito na Equacéo

(2), obtém-se o seguinte:

14abD = o n?\* n2b "
U+V = ZZ bz _ENx,CRm Apn =0 (4)

m=1n=1

Diferenciando a ultima equacao:

d(U+V) w*abD m? n2\*> nw%b ,
0y 8 Amn\g Tpz) T g Nee™ Amn =0 )
mn
Para uma solucao nao trivial,
1 (m? n?\°
Nx,CR =T CLZD—<?+?> (6)

Os parametros a e b nas equacdes anteriores, como representado na Figura 17, sao referentes
as dimensdes das placas finas, enquanto m e n, referem-se ao niumero de ondas em que uma placa se
pode encurvar na direcdo das forcas de compressdo e o numero do modo em que a placa se esta a
encurvar, respetivamente (por exemplo, se n = 1 significa que a placa na direcdo perpendicular as
forcas de compressao s apresenta uma meia onda), e o parametro D ¢ o valor da rigidez a flexdo da

placa. Desta forma, para que seja possivel obter a carga critica pode-se assumir n = 1.
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Figura 18 - Placa simplesmente apoiada, sobre cargas de comopresséo. (Eisentrager et al., 2022)

Assim,
L, 1 (m* 1\
Nx’CR:T[aDW ?-I_ﬁ (7)
Ou,
kn?D
Nycr = 57 (8)

Onde k ¢ o coeficiente de encurvadura e é dado pelo menor valor de,
. (mb L >2
“\a mb )
O valor de k depende da razdo das dimensbes da placa a/b e do valor de m e as condicoes

fronteira em que a placa se encontra. Na Figura 19, é percetivel a evolucao do valor do coeficiente de
encurvadura de acordo com a razdo das dimensdes da placa e o numero de meias ondas em que a
placa estara a encurvar. Além disso, o valor minimo que o coeficiente de encurvadura pode ter é igual a

4, e ocorre sempre que a razao das dimensoes a/b =1,2,3..
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x 4

Figura 19 - Coeficiente de encurvadura k para placas finas simplesmente apoiadas. (Parke & Hewson, 2022)

Na perspetiva da construcao aeronautica, o facto de o valor de coeficiente de encurvadura ser

constante a partir de uma razéao a/b > 3 é bastante til pois a utilizacao de reforcos ao longo das placas

permite uma reducdo da dimensao de b e assim aumentar a carga critica da placa.
O valor da razao de dimensoes para o qual se da a transicdo de um modo de encurvadura para o

seguinte pode ser calculado através da seguinte equacéao:
mb+a_(m+1)b+ a
a mb a (m+ 1)b (10)

== Jmm+ 1)

Substituindom = 1, obtém-se a/b = \/7, m = 2, obtém-se que a/b = /6 eassim por diante.

Para um dado valor de a/b a tenséo critica ocg = x'CR/t, e desde que a rigidez a flexao seja

obtida a partir de,

D =

2 Ez? . Et?
j—t/zl—vz T2 -9 (11)

Entao, a tensao critica, calcula-se através de,
krn?E (t>2
%R = 1201 - v \b (12)

Onde E é o modulo de elasticidade do material, v é o coeficiente de Poissone t é a espessura da

placa fina metalica.
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Para outros tipos de carregamentos e suportes em placas longas, o valor do coeficiente de

encurvadura esta descrito na Tabela 4. Para placas com razdes a/b desconhecidas o valor pode ser
obtido através dos diagramas apresentados no Anexo 1.

Tabela 4 - Valores de k para diferentes condicdes de fronteira e carregamentos. Adaptado de (Parke & Hewson, 2022).

Condicoes fronteira e Valor de k para
Caso Tipos de esforcos
carregamentos uma placa longa
I 8.5 In—
a) = Ry e Compressao 4,0
—e Fixed
b) ]ss. 88— Compressao 6,97

8.8. —

c) - ss_ ssf— Compressao 0,425
Fixed
d) o Compressao 1,277
Fixed
e) - . Compressao 542
S.5.
f) flos>as Corte 5,34
g) Feg | Corte 8,98
§8.5.
h) 5.5. = 8.8 Flexao 23,9
Fixed
i) e Flexao 41,8

3.1 Instabilidade Nao Elastica

Em placas de uma espessura elevada, ou seja, onde a relacao b/t é reduzida, a solucao

apresentada na Equacao (8) ndo é valida porque a linearidade elastica do material ndo pode ser assumida

para um nivel critico de tens@o que pode ser superior a tensao de cedéncia carateristico do material, g;,.

Tendo isso em conta, adiciona-se o coeficiente 1, obtendo a seguinte equacao.
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2

nkm?E (t)

%R =121 - v2) \b (13)
Proveniente de,
1
_ 1—v2E, 1+1(1+3Et)§
T=1-w2E |27 2\a 7 2, (14)

Onde E; e E; sao o0 modulo tangente e secante da regiao nao elastica da placa, e v, e v, sao os
coeficientes de Poisson da regido elastica e ndo elastica. O modulo tangente, E;, é a medida da rigidez
a encurvadura de um membro na regiao de tensao nao elasticas, e o modulo de tangente, E,, é a medida

de rigidez a encurvadura na regiao de tensdes elasticas. Portanto, quando as tensdes ainda se encontram

na regiao elastica os valores de E e E; tém o mesmo valor.

Be= fun E =

2z

.!c ______

Tensdo de compressdo, F, (MPa)

£

Deformagdo, £ (mm/mm)

Figura 20 - Diagrama tensao-deformacéo tipico para esforcos de compressao. (Flabel, 1997)

3.2 Instabilidade Local

A falha inicial por instabilidade pode ocorrer de varias formas: por encurvadura local da placa entre
os reforcos; por encurvadura entre rebites (inter-rivet buckiing); encurvadura de toda a placa reforcada,
também referido como encurvadura de Euler; ou encurvadura local do reforco. Apods o inicio da
encurvadura, os modos de instabilidade que podem ocorrer sdo: a encurvadura dos reforcos como uma

coluna; ou a ocorréncia de crippling (Flabel, 1997).

3.2.1 Encurvadura local da placa

Uma das situacdes passiveis de ocorrer quando numa placa sao aplicados esforcos compressivos

€ a encurvadura local da placa. Normalmente, como a placa tem uma espessura muito reduzida em
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comparacao com os outros membros, € a primeira a revelar deformacoes. Os refor¢os por sua vez,
apresentam-se com uma solucao interessante, pois permitem que a estrutura continue a suportar as
cargas, ao consentirem uma distribuicdo nao uniforme das cargas. Visualizando a Figura 21 é notorio
que apenas a placa esta a sofrer encurvadura, enquanto os reforcos como tém uma maior resisténcia

as cargas de compressdo, ainda se encontram indeformaveis.

Distribuicao das tensdes

Encurvadura local da placa

’\\,/ + :1\
Reforco = / e

— Reforco

Figura 21 - Encurvadura localizada na placa. Adaptado de (Flabel, 1997)

A razdo pela qual este facto ocorre deve-se ao maior segundo momento de area que o reforco
possui, comparativamente com a placa metalica. No entanto, a deformacéo existente ainda ndo é
suficiente para levar ao colapso da placa reforcada. De acordo com (Flabel, 1997), a falha s6 seria
atingida quando os suportes tivessem ultrapassado a sua tensdo de cedéncia, desde que as conexdes

tivessem sido devidamente dimensionadas e espacadas.

3.2.2 Encurvadura local do reforco

Os reforcos sao encontrados em varias estruturas das aeronaves e sao normalmente produzidos
através de processos de extrusdo, ou conformacao de chapa, podendo apresentar diferentes tipos de

seccdes, como é possivel visualizar na Figura 22.

(a) (b (c) (d}

Figura 22 - Exemplos de geometrias de reforcos obtidos por: a) extrusao,; b) conformacdo de chapa, c) extrusao; d) conformacao de

chapa. (Megson, 2016)
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A encurvadura local do reforco é distinguida do crippling pois este € um modo ultimo de falha,
enquanto a encurvadura local do reforco é uma condicéo elastica que ocorre em niveis de tensdo muito
mais baixos.

Na Figura 23 ¢ apresentado o modo como o reforca encurva, podendo-se concluir que cada lado
do reforco se encurva como placas, e normalmente a flange que tem mais extremidades sem suportes
que se deforma em primeiro lugar, embora em alguns casos todos os elementos atingem a tensdo critica

simultaneamente.

|.—I 22— 3 4 >
1
—— | I X
Fest l
———
l---- 24-— 3..-_J ‘q—l l-‘ 2‘-2 3-—3 ‘-‘

Figura 23 - Encurvadura local do reforco tipica apresentando duas meias ondas. (Flabel, 1997)

No calculo da encurvadura local do reforco considera-se que estes sao constituidos por varias
placas de espessura reduzida que podem ser: flanges com extremidades sem suportes, e almas que em
ambas as extremidades possuem uma continuacdo da estrutura. Desta forma, considera-se que as
placas estao simplesmente apoiadas nas extremidades comuns, e nas restantes extremidades considera-
se que se encontram livres, como exposto na Figura 24. O modo para calcular o valor critico de tenséo

pode-se utilizar a Equacéo (13), juntamente com um valor k apropriado.

Lid] L

FREE
ELASTIC
RESTRAINT
ELasTIC
RESTRAINT
FREE

FREE
SIMPLE
SUPPORT
FREE

ss 5s

a) b)

Figura 24 - Separago dos reforcos em placas com diferentes condicbes fronteira; a) reforco em “L” e b) reforco em “Z”. (Gerard, 1957)

No entanto, é necessario realcar que o calculo correto da encurvadura local é de extrema
complexidade néo existindo nenhum método com aceitacao universal, sendo muitos dos dados existentes

de cariz experimental.
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3.3 Instabilidade de Placas Reforcadas

3.3.1 Encurvadura entre Rebites

Historicamente, encurvadura entre rebites foi observado pouco tempo apo6s a implementacédo de
materiais metalicos na fuselagem.

Por norma, grande parte da fuselagem encontra-se acoplada com a restante estrutura da aeronave
através de conexdes rebitadas entre a mesma e os reforcos existentes, e uma das formas de encurvadura
que este facto induz é a encurvadura entre os rebites, quando ou o reforco ou a fuselagem estao sujeitos
a esforcos de compressao. Como é possivel visualizar na Figura 25, este tipo de encurvadura, como o
nome indica, ocorre entre os pontos de fixacao, e causa a separacao entre a placa e o reforco nas areas
adjacentes. Qualguer aumento de carga acima da carga de encurvadura entre os rebites ndo pode ser

suportada pela placa, logo existe uma redistribuicao das cargas para os reforcos.

Bulkhead Web

\— Compression-Loaded Member
(stiffener or panel breaker)

Figura 25 - Encurvadura entre rebites em estruturas aeronauticas. (Flabel, 1997)

Matematicamente (Flabel, 1997) descreve a encurvadura entre rebites da seguinte forma:

L. Se 0;, = 0., a estrutura impede que exista encurvadura entre rebites, e a total tenséo
admissivel de crippling o, € utilizada para o reforco;
2. Se o0;, < 0., a estrutura encurva prematuramente entre os rebites, e ocorre uma

reducao na tensao de crippling.

Os termos g;;- e g, sao, respetivamente, definidos como: a tensao entre rebites de um membro
estrutural rebitado (por exemplo: flange, fuselagem, entre outros); e a tensao admissivel de crippling do
membro estrutural principal (por exemplo: reforco, longarina, entre outros). De modo a otimizar as

dimensdes destas estruturas, é aconselhavel a que a estrutura rebitada seja suficientemente resistente,

29



para que nao ocorra uma diminuicao das forcas de compressao admissiveis na estrutura global, o que
consequentemente também diminui a tensao admissivel de crippling no membro de reforgo.

Desta forma, a ocorréncia de encurvadura entre rebites deve ser evitada, no entanto, se a solucéo
for demasiado custosa é necessario avaliar a sua influéncia através de dois métodos de calculo: (1)
instabilidade néo elastica de uma coluna em compressao e (2) instabilidade nao elastica de uma placa

em compressao.

(1) Instabilidade n&o elastica de uma coluna em compressao:
c?E,
O, = 57—
© T W/py 1

Onde: o, = Tensao admissivel;
L = comprimento da coluna;
¢ = coeficiente de fixacao para diferentes tipos de conexdo, valores descritos na Tabela 5;
p = raio de rotacao, \/I/_A;
E; = tangente do modulo de elasticidade;

L' = comprimento efetivo da coluna, L /+/c.

(2) Instabilidade n&o elastica de uma placa em compressao:

Ojr =

12(1 - v2) [ ] (16)

Onde: g;,- = Tensao admissivel;
Na Tabela 5 estao apresentados os valores dos coeficientes de fixacao para os diferentes tipos de

conexao.

Tabela 5 - Valores do coeficiente de fixacao de acordo com seu tipo de conexdo. Adaptado de (Gerard, 1962)

Coeficiente de fixacao ¢ Tipo de Conexao

4.0 Parafusos

3.5 Soldadura por pontos

3.0 Protruding head rivets

15 Countersunk or dimpled (flush, tension-head
rivets)

1.0 Countersunk or dimpled (flush, shear-head
rivets)
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3.3.2 Encurvadura total da placa reforcada

Método Proposto por George Gerard:

A previsao das cargas e tensdes criticas de uma placa com um elevado nimero de reforcos é um
problema complexo e depende muito de valores energéticos aproximados e de métodos semi-empiricos.
(Megson, 2016)

As placas reforcadas sdo constituidas por dois elementos, sendo estes a placa que atua como
revestimento e os reforcos. Estes ultimos, ao serem ligados a placa proporcionam uma maior rigidez ao
conjunto.

Desta forma, as placas reforcadas possuem a capacidade de suportar cargas para além da sua
carga critica. Quando a encurvadura inicia esta comeca de um modo local na placa, mais
especificamente, entre os reforcos. Esta deformacao propaga-se por toda a placa, tanto longitudinal como
transversalmente.

A Figura 26 exemplifica uma placa reforcada por membros longitudinais a sofrer encurvadura

como um todo.

Figura 26 - Encurvadura total da placa reforcada. (Cardoso, 2009)

Como a obtencao dos valores de deformacao ou de cargas/tensdes criticas neste modo de

encurvadura € um processo complexo, (Gerard, 1957) sugere uma abordagem simplificada.

w
» .|

tsk
st

bst

Figura 27 - Placa reforcada. Adaptado de (Megson, 2016).
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Para além do modo de encurvadura como uma coluna, cada placa/flange individual do conjunto
da placa e reforcos pode sofrer encurvadura, podendo-se calcular a sua tensao critica através da Equacéo
(13).

Os valores de k, t e b dependem da porcdo de painel analisada.

Outra possibilidade & que os reforcos encurvem como longas placas simplesmente apoiadas em

trés lados e livres na restante. Portanto, calcula-se utilizando a seguinte equacéao:
2

0,437%E [t
( ) (17)

IR = 12(1 - v?) \by,
Obviamente, o menor dos resultados das tensdes criticas aqui apresentadas € a tensao critica da

placa reforcada.
A carga de compressao é aplicada a placa reforcada ao longo de toda a sua seccéo transversal.
Para comparar esta carga aplicada a uma tensao de compressao, o4 atuante em cada um dos elementos
da seccdo transversal, divide-se a carga por unidade de comprimento, N,, por uma espessura

equivalente £, logo,

Ny
Oy = T (18)
Onde,
- Ast
t=—++t¢t
bey + sk (19)

E Ay € a area do reforco.

Método proposto por Richard Bares:

Ao contrario do método anterior, onde se realiza uma aproximacao da carga critica de encurvadura
da placa reforcada, a menor carga critica dos seus constituintes independentemente. No entanto, (Bares,

1964) propdem o seguinte método de calculo:
K, t3m2E

Neg = ————
‘R 12(1 — v2)b2 (20)

Onde K, é obtido através de calculos intermeédios e a analise das tabelas presentes em (Bares,

1964), para cada caso especifico de carregamento e condicdes fronteira.

3.4 Encurvadura do reforco como uma coluna

A partir do momento que a placa encurva a sua capacidade de continuar a suportar carga diminui,

havendo uma redistribuicao das cargas entre a placa e o reforco, como apresentado na Figura 21. Neste
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caso, o reforco atua como uma coluna, ao contrario do caso analisado em 3.2.2, no qual se considera
que o reforco é constituido por um conjunto de placas unidas.

De acordo com (Flabel, 1997), assume-se que a placa tem uma area efetiva de 30t, ou seja, uma
area que efetivamente contribui para suster a carga de compressao que em juncao com o reforco, irdo

se comportar como uma coluna.

Figura 28 - llustracao da zona a considerar que contribui para o comportamento da placa reforcada como uma coluna.

Estabelecidos as areas que se comportam como uma coluna numa placa reforcada, é necessario
proceder-se ao calculo da sua carga critica. A primeira pessoa a contribuir para o estudo de encurvadura
em colunas foi Euler em 1744, sendo que a sua abordagem tedrica ainda se encontra valida para colunas
esbeltas com diferentes tipos de suportes nas extremidades. No entanto, nesta analise tedrica ndo sao
tidos em conta varios fatores determinantes, como por exemplo: imperfeicdes que podem existir numa
coluna, que podem favorecer a encurvadura para tensdes mais reduzidas.

Segundo (Megson, 2016), a carga critica de uma coluna pode ser calculada através da seguinte

férmula:
m?El
By = 12 (21)
e
E a tensdo critica,
m?E
% = Wl =
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Onde, [, corresponde ao comprimento efetivo da coluna, que corresponde ao comprimento de
uma coluna cavilhada em ambas as extremidades, que teria a mesma carga critica que uma coluna de
comprimento [, porém com diferentes suportes nas extremidades. [, /7, corresponde ao coeficiente de
esbelteza da coluna. Na Tabela 6 encontram-se os valores das razoes [,/ para os diferentes tipos de

fixacdo nas extremidades e condicdes de fronteira:

Tabela 6 - Valores das razoes de comprimentos da coluna para varios tipos de fixacoes e condicoes fronteira.

Extremidades l./l  Condicdes de Fronteira

Ambas ligadas por pinos 1.0 v=0emz=0el

Ambas fixas 0.5 v=0emz=0ez=1[du/dz=0em z=1
Uma fixa e outra livre 2.0 v=0edv/dz=0emz=0

Uma fixa e outra ligada por 0.66998 dv/dz=0emz=0,v=0emz=1ez=0

pino

3.5 Crippling

Até ao momento analisou-se em 3.1, 3.2 e 3.3, a instabilidade ndo elastica e modos de
encurvadura devido a instabilidade dos membros das estruturas, respetivamente. No primeiro, a falha
da estrutura ocorre devido a ultrapassagem da tenséao limite de cedéncia do material, e nos ultimos, este
limite nao é ultrapassado, porém a instabilidade devido as carateristicas dimensionais da estrutura fazem
com que se atinga a carga critica para a qual a estrutura entra em encurvadura.

O crippling ¢ um modo intermédio de falha entre os analisados anteriormente, em que a carga
critica é determinada através de uma mistura de instabilidade local e de cedéncia de material, e
normalmente ocorre nos vértices de reforcos compostos por estrutura de parede fina. Nestes, ocorre
uma concentracdo de tensdes, como se pode visualizar na Figura 29 que leva a que sejam 0s primeiros
a atingir a falha, apesar da tensdo média ao longo de todo o reforco seja inferior a tensao de limite de

cedéncia do material. (Flabel, 1997)
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Concentracao de Tensoes

Concentracao de Tensoes —\
Concentracdo de Tensdes \ Concentracao de Tensdes \

Figura 29 - Distribuicao das tensodes num reforco: (a) obtido por conformacao, (b) obtido por extruséo. Adaptado de (Flabel, 1997).

Portanto, torna-se importante determinar as tensdes a que este modo de falha ocorre na estrutura

e para isso (Flabel, 1997) propoem:

(Ce1 [OcyE¢

37— Se 0y < Oy

o =1 (BY?
E

Ocy CAso contrario

Onde,

R (bl + bz)
=tx|—
ty + t; (24)

€
b,—-—l‘t

b3

1|

—] —

Figura 30 - Dimensoes b e t dos reforcos. (Flabel, 1997)

Para além disso, determina-se a partir da Tabela 7, o pardametro C, que esta relacionado com o

tipo de material e o nimero de extremidades livres do reforco em questéo:
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Tabela 7 - Coeficientes do material e das condicdes de fronteira.

Material Condicdes da extremidade C.
2 extremidades livres 0,295
Aluminio 1 extremidade livre 0,317
0 extremidades livres 0,339
2 extremidades livres 0,274
Aco 1 extremidade livre 0,318
0 extremidades livres 0,362
2 extremidades livres 0,272
Titanio 1 extremidade livre 0,307
0 extremidades livres 0,342

Este modo de falha ocorre com mais frequéncia em reforcos obtidos por extrusdo, porque os seus
vértices apresentam extremidades com raios de curvatura muito menores dos que obtidos por

conformacao, logo existe uma concentracao de tensdes muito elevada nessas zonas.
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4 Estupo NUMERICO

Antes de analisar o caso de estudo propriamente dito, é necessario realizar um estudo numérico
prévio, de modo a perceber se 0 método utilizado e os resultados obtidos no mesmo sao validos.

Durante este processo, realizaram-se simulacées numéricas utilizando o software de calculo
Ansys. Inicialmente, definiram-se diferentes tipos de placas reforcadas de iguais dimensdes, porém com
geometrias de reforcos diferentes. O objetivo passaria por descobrir as cargas criticas de encurvadura
para cada uma das placas reforcadas e realizar uma otimizacdo de diferentes parametros geométricos

para se conhecer as dimensdes ideais para cada tipo de reforco.

4.1 Elementos Finitos

A simulacdo computacional é amplamente utilizada para realizar analises e melhorar o
desempenho de produtos e componentes. Grande parte dessas analises s@o realizadas através de
softwares que utilizam o Método dos Elementos Finitos, que possibilitam a obtencao de respostas para
inimeros problemas de engenharia.

A geometria submetida aos carregamentos e condicdes de fronteira é subdividida em pequenas
partes, denominadas de elementos, que passam a representar o dominio continuo do problema. A divisao
da geometria em pequenos elementos permite resolver um problema complexo, subdividindo-o em
problemas mais simples, possibilitando o calculo computacional (Mirlisenna, 2016).

0O método dos elementos finitos propdem que um numero de variaveis desconhecidas sejam substituidas
por um numero finito de elementos. Estes elementos podem apresentar varios tipos de geometrias tais
como: lineares, quadrilaterais, triangulares, entre outros (Mirlisenna, 2016).

Os elementos finitos estao ligados entre si por pontos, 0s quais sdo designados por nés ou pontos
nodais. Ao conjunto de todos os elementos e nos da-se o nome de malha. Portanto, devido a essas
subdivisdes da geometria o problema ndo é resolvido de forma exata, mas sim aproximada. Quanto
melhor a qualidade da malha, maior sera a precisdo dos resultados obtidos na simulacdo numeérica

(Mirlisenna, 2016).
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0,000 0,900 (m)

0,225 0,675

Figura 31 - Exemplo de malha linear.

0O método pode ser aplicado na resolucdo e diagnéstico de problemas de analise estrutural por
meio da obtencdo de deslocamentos, deformacdes e tensdes, também permite representar diversos
cenarios e avaliar o desempenho de produtos com a aplicacao de critérios de resisténcia, rigidez ou
fadiga. Além disso, variacdes do Método dos Elementos Finitos viabilizam a analise térmica, acustica,
dindmica, eletromagnética e de fluidos para casos mais simples de comportamento linear ou outros nao
lineares, quando por exemplo ha grandes deslocamentos ou contato entre componentes de uma

montagem.

4.2 Analise Numérica

Durante a analise numérica utilizou-se 0 mesmo material em todas as simulacdes, a liga de
aluminio da série 2024, que apresenta uma resisténcia mecanica alta, resisténcia a corrosao moderada
e uma conformacéo mecéanica mediana. As principais aplicacoes deste material sdo pecas de avido,
veiculos, maquinas submetidas a altas tensdes e pecas forjadas que precisam de alta resisténcia. Na

Tabela 8 é possivel visualizar as suas propriedades quimicas fisica e mecanicas:
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Tabela 8 - Propriedades da liga de aluminio 2024.

Propriedades Quimicas Propriedades Fisicas

Si 0,20 % Condutividade 30%I.A.C.S
elétrica

Mg 1,20 — 1,80 % Condutividade 0,29 cal
Térmica /cms®C

Fe 0,30 % Densidade 2,78 g/cm?3

Cu 3,80 — 4,90 % Expansao 23%1076°C
Térmica

Mn 0,30 — 0,90 % Médulo de 73700 MPa

Elasticidade
Al 90,9 — 99,0 % Ponto de 500 — 640 °C
Fusao

Cr 0,10 %

Zn 0,25%

Ti 0,15 %

Outros 0,05—0,15%

Propriedades Mecanicas
Tensao de 324 MPa
Cedéncia

Tensao de 471 MPa

Rotura
Alongamento 18%
Dureza 120 Brinel
Témpera T3

No software de simulacao numeérica, Ansys, colocaram-se as propriedades do material no médulo

de Engineering Data, de acordo com a Tabela 8. Neste ponto, como apenas se esta a analisar a

encurvadura linear, nao é necessario adicionar nenhum modelo que descreva a nao plasticidade do

material, sendo apenas necessarias as propriedades elasticas do material.

Properties of Cutline Row 3: Aluminum Alloy - o x
A B c D | E

1 Property Value Unit @ ?p:}
2 T2 Material Field variables =4 Table
3 Density 2770 kg m~-3 FlE|E
4 EE] Isotropic Secant Coefficient of Thermal Expansion ]
6 |2 {3 Isotropic Elasticty ]
7 Derive from Young's Modulu... Ll
8 Young's Modulus 73700 MPa LI [}
9 Poisson's Ratio 0,33 [=]
10 Bulk Modulus 7,2255E+10 Pa [
11 Shear Modulus 2,7707E+10 Pa =
12 = % S-M Curve = Tabular |
13 Interpolation Semi-Log LI
14 Scale 1 =
15 Offset 0 Pa [}
16 T4 Tensile Yield Strength 324 MPa 3 (@) (=]
17 E Compressive Yield Strength 324 MPa ;I ] i
18 T8 Tensile Uitimate Strength 471 MPa HO|E
19 @ Compressive Ultimate Strength 471 MPa LI |

Figura 32 - Propriedades do aluminio analisado.
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4.2.1 Placa simples

Apds a definicdo do material, realizou-se a modelacéo de placas simples, e placas reforcadas de
variadas dimensoes utilizando o modulo de Design Modeller, de modo a possibilitar a simulacao dos
diferentes modos de encurvadura, com especial atencdo para realizar um deslocamento paralelo ao
plano da placa, para o devido posicionamento dos reforcos com a distancia de metade da espessura da
placa, pois foram utilizados elementos casca, numa tentativa de apresentar melhores resultados e um

calculo computacional mais eficiente.

0,00 500,00 1000,00 (rrim)
I ..

250,00 750,00

Figura 33 - Modelacéo de uma placa simples.

4.2.2 Placas reforcadas

Normalmente, na aeronautica e ndo so, nao se utilizam placas simples devido a sua baixa
resisténcia a encurvadura carateristica. Torna-se entdo fulcral a analise de encurvadura de placas
reforcadas com reforcos longitudinais, ou seja, a direcdo dos reforcos é a mesma que a direcdo do
carregamento na placa.

Foram escolhidos quatro tipos de reforcos normalmente utilizados na industria aeronautica,

uln

designadamente, reforco “I” que é basicamente uma placa simples soldada a placa base, normalmente;
reforco do “z”, reforco “hat”, e reforco em forma de “U”, as suas formas de obtencao sdo comumente

a extrusao ou quinagem, e podem ser utilizados varios tipos de fixacéo a placa base.
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(b)

0,00 400,00 800,00 (mm)
[ EEE——— [ EE—

200,00 600,00

(d)

0,00 350,00 700,00 (mm) 0,00 300,00 600,00 (mm)
| B EE— N

175,00 525,00 150,00 450,00

Figura 34 - Modelos CAD de placas reforcadas com. a) reforcos em "I"; b) reforcos em "Z"; ¢) reforcos em "Hat"; d) reforcos em "U";

No modulo de Mode/ definiram-se as condicbes fronteira para a analise da encurvadura.
Inicialmente, gerou-se uma malha linear com o tamanho de elemento constante com o valor de 7,5 mm,
onde foi possivel criar Named Selections nas quais se definiram as condicoes fronteiras da analise.

As condicdes fronteira foram definidas da seguinte forma: as extremidades verticais da placa (ou
seja, nas extremidades dos reforcos) teriam uma rotacao segundo o eixo dos x nula, bem como, um
deslocamento nulo ao longo do eixo dos z As extremidades laterais também tinham um deslocamento
segundo o eixo dos znulo, e uma rotacao segundo o eixo dos y nula. Outra condicao que teve de ser
imposta para que fosse possivel a resolucéo deste problema computacional, foi anular os deslocamentos

nos eixos x e y no ponto central da placa, bem como, anular os deslocamentos no eixo dos y no ponto
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central numa das extremidades laterais da placa, porque desta forma os numeros de graus de liberdade
reduziam, sem afetar os resultados.
Na Tabela 9 e Figura 35 encontram-se as condicdes fronteira de posicionamento e rotacdo dos

nos das placas:

Tabela 9 - Condlicdes fronteira de posicionamento e rotacao.

Nés Posicao Rotaciao
X y z Rotx Roty Rotz
Extremidade _ _ ,
Carregada (a) Livre Livre 0 Fixa Livre Livre
Extremidade
nao carregada Livre Livre 0 Livre Fixa Livre
(b)
Ponto Médio 0 0 Livre Livre Livre Livre

Ponto Médio

de
Livre 0 Livre Livre Livre Livre
Extremidade

nao carregada

A: Static Structural
Line Pressure 2
Time: 1, s
07/09/2022 13:47

E Modal Displacement

. Modal Rotation: 0, ®

Modsl Displacement 2

. Modal Rotation 2: 0, ®

El Modal Displacement 3

[E MNodal Displacement 4

. Line Pressure: 1,e +005 N/m
. Line Pressure 2: 1,e +005 N/m

0,000 1,000(m)

0250 0,750

Figura 35 - Condlicbes fronteira aplicadas na placa reforcada.

As forcas sao aplicadas nas extremidades verticais tanto nas arestas dos reforcos como na placa,
com direcdes opostas e com um valor de 10000 N /m de modo a realizar uma for¢a de compressao.
Este valor foi atribuido de forma aleatoria, pois os resultados obtidos serdo apresentados na forma de

um multiplicador deste valor inicialmente imputado (7otal Load Multiplier).

42



Até a esta etapa 0 método seguido foi similar para todas as geometrias de reforcos, variando
apenas o numero de arestas em que era aplicada a forca devido as diferentes geometrias dos reforcos.
Por fim, corre-se a simulacao e é possivel obterem-se os resultados de deformacdes e tensdes existentes
para as condicdes impostas. Ao modulo de Static Structural adicionou-se o sistema de Eigenvalue

Buckiing para perceber para que carga critica ocorre a encurvadura.

- A - =]

: :
2 @ Engineering Data v a2 @ Engineering Data v 4
3 |[E] Geometry v 4 m3 [E] G try v .
4 @ Model v g——W4 @ Mo v .
3 @ Setup ' 4 @ 3 @' Setup v a
6 Solution v 6 Solution v 4
7 @ Results v 4 7 @ Results v 4

Static Structural Eigenvalue Buckling

Figura 36 - Sistemas para andlise da encurvadura.

No Anexo 2 apresenta-se descrito o processo de simulacao de forma mais detalhada.
Na seguinte Tabela encontram-se a geometrias a serem avaliadas a encurvadura.
Tabela 10 - Propriedades geomélricas e de encurvadura das placas a serem analisadas através de simulacao numerica.

Placa Dimensoes Espessura Espessura Tipo de Tipo de

da Placa da Placa do Reforco Reforco encurvadura

(mm) (mm) (mm)

Simples (Caso 1) 750x750 5 - - Global
Reforco | 750x750 5 3 Global
(Caso 2)

Reforco Z 750x750 5 3 Z Global
(Caso 3)

- Reforco Hat 750x750 5 3 Hat Global

'g (Caso 4)

& ReforcoU 750x750 5 3 u Global

= (Caso 5)
Reforco Hat 200x200 8 15 Hat Local Reforco*
(Caso 6)
Reforco Hat 750x750 3,5 3 Hat Local Placa
(Caso 7)
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De notar, que tendo em conta o contexto tedrico ao longo do capitulo 3, assume-se que a partida
tendo em conta as dimensdes das placas reforcadas ou nao, iriam ter certo tipo de encurvadura que se
ira comprovar, ou nao, nos resultados obtidos.

Relativamente as dimensdes dos reforcos, estudaram-se as geometrias com as dimensdes

expostas na Figura 37:

~
W

(a) (b)

== S R

[

3 .
[=]

e P 15—

() (d)

Figura 37 - Dimensoes dos reforcos nos diferentes casos. (a) caso 2; (b) caso 3; (c) caso 4, (d) caso 5.

4.3 Resultados obtidos

Neste capitulo encontram-se apresentados os resultados obtidos das simulacdes numeéricas
realizadas em varios tipos de geometrias (reforcadas e simples) através do método descrito

anteriormente.

4.3.1 Placa simples

44



A placa simples, descrita como caso 1, apresentou na simulacdo numérica realizada com 3721

nos e 3600 elementos uma carga critica de 60473 N/m, uma tensdo maxima de 2 MPa e um
deslocamento maximo de 0,23 m.

B: Eigenvalue Buckling

Total Deformation

Type: Total Deformation

Load Multiplier (Linear): 6,0473
Unit: m

27/09/200217:33

0,23874 Max
021221

018563

015916

013263

010611

0,07958
0,053053
0,026527
2,8017e-18 Min

0,000 0450 0,800 ()
[ .|

0225 0675

Figura 38 - Resultados de Eigenvalue Buckling numa placa simples.
4.3.2 Placas reforcadas

Os resultados das simulacdes das placas reforcadas estao apresentas nas proximas Tabelas. Em
relacdo ao numero de nos e elementos é possivel visualizar na Tabela 11 que os Casos 2, 3, 4 e 5, que
possuem a mesma dimensado de placa ndo tém exatamente o mesmo numero de elementos e nés,
porque a geometria dos reforcos é diferente. No entanto, o nimero de elementos entre as varias

geometrias deve ser semelhante, para nao ser uma variavel a ter em conta nos resultados obtidos.

Tabela 11 - Numero de nds e elementos presentes nas simulacoes.

Tipo de reforco Elementos Nos

Reforco 1 (2) 10800 11211
Reforco Z (3) 12000 12423
Reforco Hat (4) 13000 13433
Reforco U (5) 12400 12827

Pela mesma razdo, a massa das placas reforcadas também é ligeiramente diferente, como

apresentado na Tabela 12.
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Tabela 12 - Massa das placas reforcadas.

Tipo de reforco Massa (kg)

Reforco | (2) 8.1646
Reforco Z (3) 8.7878
Reforco Hat (4) 9.2241
Reforco U (5) 8.9175

Relativamente aos resultados da simulacéo, como apresentado na Figura 39, visualiza-se que nos

casos 2, 3, 4 e 5 ocorre encurvadura global das placas, e o sentido de deformacdo nesses casos €

também similar.

(a) h
0,000 0,500 1,000(m) 0,000 0,500 1,000 (m)
[ SE— SSSS—

N I )
0,250 0,750 0,250 0,750

) l (d)
0500

(c
0,000 1,000 (m) 0,000
[ —  S—1

0,250 0,750 0,250 0,750

1,000(m)

Figura 39 - Resultados numéricos do modulo de Eigenvalue Buckling nos casos:(a) 2; (b) 3; (c) 4; (d) 5.

Na Tabela 13 encontram-se resumidos os resultados de deformacao, tensao maxima e carga

critica de encurvadura dos casos 2, 3, 4 e 5.
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Tabela 13 - Resultados de simulacdo numeérica nos casos 2, 3, 4 e 5.

Tipo de reforco  Deslocamento Tens3ao Maxima  Multiplicador Carga Critica

(m) (MPa) de Carga Total (N/m)
Reforco 1 (2) 4,83 x 1074 36,96 1,68 168470
Reforco Z (3) 4,45 % 107* 35,29 3,47 347030
Reforco Hat (4) 4,27 x 1074 35,70 4,08 407640
Reforco U (5) 5,20 « 107* 37,41 2,27 226580

Pela analise da Tabela 13, conclui-se que a placa reforcada com o reforco “hat”é a que apresenta
melhores resultados de resisténcia a encurvadura, com uma carga critica de 407640 N/m e menor

deslocamento.

4.3.3 Qutros casos

Nos casos onde se previa que o tipo de encurvadura nao era global, e sim, local, os resultados da
animacdo também pareciam coincidir com as expectativas iniciais. As dimensdes inseridas fizeram com
que as placas reforcadas tivessem determinado comportamento. No caso 6, onde a placa tem dimensdes
reduzidas e uma elevada espessura, e o reforco tem uma baixa espessura ocorreu encurvadura no
mesmo. No caso 7, 0 inverso, a espessura da placa era diminuta e do reforco elevada, o que propiciou

a encurvadura local da placa.

B: Eigenvalue Buckling

Total Deformation

Type: Total Deformation
Load Multiplier (Linear): 2,718
Unit: m

15/09/2022 10:49

B: Eigenvalue Buckling

Total Deformation

Type: Total Deformation
Load Multiplier (Linear): 12,97
Unit: m

15/09/2022 10:52

0,059151 Max
0,052579
0,046006
0,03%434
0,032862
0,026289
0,019717
0,013145
0,0065723
1,4571e-8 Min

00046125 Max
0,0041
0,0035875
0,003075
0,0025625
0,00205
0,0015375
0,001025
0,00051251
4,2295e-9 Min

(@) (b)

Figura 40 - Resultados da resisténcia a encurvadura em: (a) caso 6, (b) caso 7.

No caso 6 a carga critica de encurvadura foi de 129700 N/m, no caso 7 de 27180 N/m. Nestes
casos principalmente, o valor de carga critica pode nao ser o mais relevante para a ocorréncia de falha

da estrutura. Na seguinte figura apresentam-se as tensdes maximas obtidas para estes casos:
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A: Static Structural A: Static Structural

Equivalent Stress Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottormn
Unit: Pa Unit: Pa

Time: 15 Time: 15

20/09/2022 10:38 15/09/2022 10:50

8,9769e 7 Max
8,084%e7
7,1928e7
6,3008e7
5,4087¢7
4,5167¢7
3,6247¢7
2,7326e7
1,8406e7
9,4851e6 Min

4,0901e7 Max

3,6856e7

= 3,2811e7
2,8766e7

L 2,4721e7

2,0676¢7
Ll 1663167
L 1 2586e7
854136
4,4963¢6 Min

(a) (b)

Figura 41 - Resultados da tensao maxima em: (a) caso 6, (b) caso 7.

As tensdes maximas obtidas nas simulacdes numeéricas nestes casos sao superiores as obtidas
nos casos 2, 3, 4 e 5. No caso 6 a tensao maxima obtida foi de 89,77 MPa que ainda é abaixo da tensao
de cedéncia, porém ja se apresenta um valor elevado. No caso 7 a tensdo maxima obtida foi de 40,90

MPa.

4.3.4 Estudo de convergéncia

No sentido de perceber a influéncia do tamanho de malha realizou-se um estudo de convergéncia.
Numa simulacao numérica quanto maior o nimero de elementos, ou seja, quanto menor o tamanho dos
elementos, mais precisos sao os resultados da simulacao. Por outro lado, este aumento de precisao de
resultados leva a um aumento de tempo de calculo computacional.

Este estudo realizou-se na geometria do caso 1 (placa simples nao reforcada), e fez se variar o
tamanho de elementos de forma a variar o numero de elementos presentas na simulacéo. Os resultados

obtidos encontram-se resumidos na Tabela 14.

Tabela 14 - Variacdo da carga critica distribuida com o numero de elementos da malha.

Tamanho do elemento Carga Critica Distribuida
Niamero de Elementos
(m) (N/m)
0,01 5625 60461
0,075 10000 60461
0,005 22500 60458
0,0025 90017 60457
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Pela analise da Tabela 14, verifica-se que para um aumento de cerca de 80000 elementos, existe
uma reducdo da carga critica distribuida para a qual se inicia a encurvadura da placa de 0,006%. Logo,
0s resultados apesar de mais precisos, ndo oscilam excessivamente aquando de um refinamento de

malha.

4.4 Otimizacao

No sentido de melhorar o desempenho mecénico a encurvadura destas placas reforcadas,
realizou-se uma otimizacao através do modulo de Response Surface Optimization disponivel no Ansys

Workbench, apresentado na Figura 42.
L )

| 0pd Parameter Set |

- I
:
2 = Design of Experiments
3 ﬂ Response Surface

4 (@ Optimization

A

o | ol
S = Y

Response Surface Optimization
Figura 42 - Mddulo de Response Surface Optimization.

Num contexto aeronautico, melhorar o desempenho significa aumentar a carga critica de
encurvadura e diminuir a sua massa. Para isso, definiram-se algumas dimensdes geomeétricas e
propriedades das placas como sendo parametros variaveis dentro de um determinado intervalo. De
seguida, o0 software cria automaticamente Design Foints, isto ¢, faz variar as dimensdes/propriedades
parametrizadas do modelo CAD original de acordo com o intervalo definido pelo utilizador e realiza
novamente para cada conjunto de Design Points a simulacdo numeérica inicial.

Para além disso, & possivel definir objetivos da simulacao para que o soffware encontre um
conjunto de Design Points ideais. Neste caso em especifico, o objetivo definiu-se como sendo aumentar
a carga critica de encurvadura e diminuir a massa da placa reforcada.

O processo de otimizacdo levado a cabo no soffware encontra-se demonstrado em detalhe no
Anexo 2.

Existem dois tipos de pardmetros variaveis: os /nputs e os oulputs. Os inputs que se
parametrizaram foram: a dimensdo da espessura da placa, a espessura do reforco e as dimensdes do
reforco. Os ouiputs parametrizados foram: a massa de toda a estrutura e a sua carga critica (7ofal Load
Multiplier) e vao depender dos valores dos outputs.

Na seguinte tabela encontram-se os intervalos para que cada parametro foi variado:
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Tabela 15 - Intervalos de valores adotados para cada parametro.

Parametros Intervalo Dimensional (mm)
Espessura da Placa [3;6]
Espessura do Reforco [2;4]
Espacamento entre os Reforcos [90;140]

Como consta na Tabela 12, a massa das placas reforcadas ronda os 8 quilogramas. No sentido

de nao diminuir demasiado a massa das placas, inclui-se nos objetivos da simulacao um limite inferior

de 5 quilogramas para nao incluir pontos candidatos que apresentem uma baixissima massa, pois isso

também significaria que a carga critica também seria baixa, o que néo se pretende.

Na seguinte Figura é possivel visualizar a definicdo dos objetivos para que o soffware calcule trés

pontos candidatos, que apresentam baixa massa e alta carga critica.

Table of Schematic 14: Optimization

A B C D E F G H I
i Objective Constraint
Name Parameter
2 Type Target | Tolerance Type Lower Bound | Upper Bound | Tolerance
3 Maximize P1 P1 - Total Deformation Load Multiplier | Maximize x| O Mo Constraint hd
4 Minimize P5; P5 >=5kg | P5 - Geometry Mass Minimize > 0 Values »=Lower Bound > 3 0,001
* Select a Parameter =

Figura 43 - Definicao dos objetivos da simulacao.

Para cada caso foram criados um conjunto de geometrias e para cada uma o software avaliava 0s

seus parametros de outpute a sua viabilidade geométrica. Na Figura 44 ¢é percebe-se que apenas alguns

dos pontos representativos das geometrias sdo viaveis geometricamente (pontos a verde), enquanto nos

restantes pode existir, por exemplo, interpenetracdes que inviabilizam a geometria.

P7 - Total Deformation Load Multiplier

e

n L]

™ ] "a m N =

—|-l-l.|-' "oamy om" o
n -
=y =
- -

uil L]

4,95 B 5.05 51 515 5.2 5.25 53
P3 - Geometry Mass [kg]

Figura 44 - Pontos representativos de geometrias otimizadas.

Os resultados da otimizacdo podem-se visualizar na Tabela 16 e Tabela 17:
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Tabela 16 - Carga critica de encurvadura e massa das estruturas candidatas de cada tjpo de reforco, na otimizacao 1.

Candidato 1 Candidato 2 Candidato 3
Carga Critica Carga Critica Carga Critica Massa
Massa (kg) Massa (kg)
(N/m) (N/m) (N/m) (kg)
Reforco |
151190 5.9991 150980 6.0003 150910 6.0015
(Caso 2)
Reforco Z
180810 5.9991 179580 6.0004 178840 6.0003
(Caso 3)
Reforco
Hat (Caso 258670 5.9992 258180 6.0004 256810 6.0012
4)
Reforco U
201360 5.9993 200730 5.9993 200120 5.9991
((Caso 5)

As dimensdes das estruturas candidatas apresentam-se na Tabela 17:

Tabela 17 - Dimensdes aas estruturas candidatas, otimizacdo 1.

Espessura da Placa Espessura do Espacamento entre
(mm) Reforco (mm) os Reforgcos (mm)

Caso Candidato 1 3,5396 3,8826 96,69
2 Candidato 2 3,5405 3,8816 100,91
Candidato 3 3,5372 3,9308 112,65

Caso Candidato 1 3,3203 2,4840 131,17
3 Candidato 2 3,3241 2,4701 135,71
Candidato 3 3,3240 2,4701 122,81

Caso Candidato 1 3,2096 2,0892 139,36
4 Candidato 2 3,2221 2,0509 137,58
Candidato 3 3,2290 2,0299 136,01

Caso Candidato 1 3,0295 3,4202 139,45
5 Candidato 2 3,0295 3,4202 138,55

Candidato 3 3,0295 3,4197 137,72
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Examinando a Tabela 16, verifica-se que nos varios casos analisados, os resultados do candidato
numero 1 sdo os que apresentam melhores resultados, ou seja, apresentam a alta carga critica e uma
baixa massa, comparativamente aos outros dois candidatos.

No entanto, apesar de notoriamente a massa das placas reforcadas ter reduzido
comparativamente com as placas reforcadas originalmente analisadas, a carga critica também diminui,
portanto, é importante perceber se realmente aconteceu uma otimizacdo do desempenho estrutural das
placas.

Pela analise da Figura 45 percebe-se que as placas reforcadas com o reforco | e o reforco U
efetivamente aumentaram a sua carga critica em relacdo a massa que apresentam, tendo havido uma
otimizacdo do seu desempenho. No entanto, as placas com reforco Z e “Hat” ndo apresentaram uma

melhoria na relacao da sua carga critica com a massa, como era previsto.

Razoes de Carga Critica/Massa

50000
45000
40000
35000

30000
25000
20000 H Original
15000 lOﬁmizagéo 1
10000
5000
0

Reforco | Reforco 7 Reforco Hat Reforco U

Carga Critica por quilograma [N/mkg]

Tipo de Reforgo

Figura 45 - Razao entre carga critica de encurvadura e massa das placas reforcadas originais e na otimizacéo 1.

Como os resultados obtidos ndo iam de encontro as expectativas, decidiu-se realizar nova
otimizacdo, porém, alterou-se ligeiramente os objetivos da otimizacdo. Na primeira otimizacdo os
objetivos definiram-se como maximizacao da carga critica de encurvadura e minimizacdo da massa, com
um limite inferior de 5 quilogramas, porém ambos os objetivos tinham a mesma importancia.

Nesta segunda otimizacéo, os objetivos continuaram a ser a maximizacdo da carga critica de
encurvadura, e a diminuicdo da massa, mas ndo se impds um limite inferior para a massa, e sim,
estabeleceu-se que a importancia dos objetivos da maximizacdo da carga critica como “alta” e a
diminuicdo da massa como “baixa”. Para além disso, os intervalos que se fizeram variar os parametros

dimensionais foram alargados, como apresentado na Tabela seguinte:
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Tabela 18 - Intervalos de valores adotados para cada pardmetro, na segunda otimizacao.

Parametros
Espessura da Placa
Espessura do Reforco

Espacamento entre os Reforcos

Intervalo Dimensional (mm)
[3;15]
[2;10]
[50;200]

Na Figura 46 visualiza-se a definicdo dos objetivos da segunda otimizacao:

Cc

i Enabled Monitoring
2 B  Optimization
3 B Objectives and Constraints
4 © Minimize P7 n_______
5 © Maximize P6 | SU—
6 B Domain
7 =] Static Structural (81)
8 $p  P1-Surface Body Thickness L
9 fp P2 -Surface Body Thickness ”
: b rrrweniros .
11 Parameter Relationships
12 v & Convergence Criteria
13 E Results
14 v/ [E Candidate Points
15 |z Tradeoff
16 V| m Samples

71 4l cancitvitiar Y

A B
1 Property Value
2
3 Parameter P6 - Total Deformation Load Multiplier
4 Objective Name Maximize P6
6 Type Maximize h
7 Target 0
8 trai
9 Type No Constraint X
10 Dedsio ppport Proce
11 Objective Importance | Higher -
12 arameter Detail
13 Units
14 Calculated Minimum 0,84094
15 Calculated Maximum 2,5081

(a)

-
Properties of Outline AS: Maximize P& N v o X

R x
A B € 4
i Enabled Monitoring
2 |8  Optimization
3 = Objectives and Constraints
4 © MnimizeP7 n______
5 © Maximize P6 | ——
6 B Domain
7 B @ StaticStructural (B1)
8 (b P1-Surface Body Thickness .
9 (p  P2-Surface Body Thickness ml
10 b P4-Pattern1.FD1 “‘_
11 Parameter Relationships
12 [\ Convergence Criteria
13 B Results
14 [ Candidate Points
15 | Tradeoff
16 VA samples
- 71 4l Cancitivitiae N
A B

Property Value
Parameter P7 - Geometry Mass
Objective Name Minimize P7
= Objective
Type Minimize ]

& Dedsion Support Process

(PR

o lun|s

= Parameter Details
13 Units kg
14 Calculated Minimum 4,9237
15 Calculated Maximum 9,8474

(b)

Figura 46 - Definicao da importancia do objetivo: (a) maximizacdo da carga critica: importéncia alta; (b) minimizacéo da massa.

importancia baixa.

Os resultados da otimizacao podem-se visualizar na Tabela 19:
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Tabela 19 - Carga critica de encurvadura e massa das estruturas candidatas de cada tipo de reforco, na otimizacdo 2.

Candidato 1 Candidato 2 Candidato 3
Carga Critica  Massa (kg) Carga Critica Massa (kg) = Carga Critica Massa

(N/m) (N/m) (N/m) (kg)

Reforco | 198020 4,927 139080 4,9379 108370 4,9329
(Caso 2)
Reforco Z 241450 5,3405 232850 5,3427 232790 5,3464
(Caso 3)

Reforco 337840 5,6503 337080 5,6515 334000 5,6513
Hat (Caso

4)

Reforco U 201240 8,0215 200740 8,0223 199670 8,0221
((Caso 5)

Tal como na otimizacao 1, existe uma reducao significativa da massa das placas reforcadas, porém
a carga critica de algumas das estruturas também diminui, logo é importante perceber como variou a
relacdo entre carga critica e massa da placa reforcada. Utilizando os resultados do candidato 1 para

todos o0s casos otimizacdo, apresentam-se as razdes entre carga critica e massa na Figura 47.

Razdes de Carga Critica/Massa
70000
60000

50000

40000
B Qngnal

30000 : p

B Qtimizacéo 1
20000 I I I Otimizacio 2
10000

0

Carga Critica por quilograma [N/mkg]

Reforco | Reforco Z Reforco Hat Reforco U

Tipo de Reforgo

Figura 47 - Razao entre carga critica de encurvadura e massa das placas reforcadas originais, na otimizacéo 1 e 2.

Analisando o grafico anterior, a relacéo entre a carga critica de encurvadura e a massa da estrutura

uln

melhorou nas placas com reforcos “I”, “Z" e “Hat”, tendo a segunda otimizacédo do reforco “I”, por
exemplo, apresentado sensivelmente a mesma proporcao entre carga critica e massa, que a placa com

reforco “Z" original, e o reforco “Hat” melhorou ainda mais o desempenho estrutural a encurvadura. No
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entanto, a segunda otimizacdo da placa com reforco “U” diminuiu sua relacao entre carga critica. A razao
deste resultado assume-se que é a seguinte: dentro dos intervalos definidos em que pode variar cada
parametro, o software escolhe cinco valores de cada um dos parametros, como sdo trés parametros
(espessura da placa, espessura do reforco e espacamento entre reforcos), existem apenas quinze
combinacdes possiveis (15 Design Points), ou seja, a variedade de pontos analisados ndo ¢ muito
extensa, provocando otimizacoes que nao correspondem as expectativas, como aconteceu.

Para ocorrer otimizacdes eficientes deve-se assegurar que os intervalos com que se fazem variar
0s parametros é suficiente e os objetivos da otimizacdo também devem ser alterados para extensdo dos

resultados ser maior.
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5 ESTUDO ANALITICO

Neste capitulo apresenta-se os calculos analiticos necessarios para calcular a carga critica de
encurvadura nas estruturas analisadas no capitulo anterior, tendo estas a mesmas carateristicas
dimensionais e mecanicas, para posteriormente validar ou nao, os resultados obtidos, utilizando as

formulacdes apresentadas no Capitulo 3.

5.1 Placa Simples

Para a validacao dos resultados obtidos para a placa simples aplicou-se simplesmente a Equacéo
(8), logo,

4 x 712 X 186,09
Necr = 0,752

= 60465,40 N/m

Comparativamente com os resultados numéricos,

Tabela 20 - Comparacado entre os resultados analiticos e numeéricos para a placa simples (caso 1).

Resultados Analiticos Resultados Numéricos Erro
Relativo (%)
Ocr 12,09 MPa 12,094 MPa 0,012
N, 60465,4 N/m 60473 N/m
P, 45349,1 N 45354,75 N

Neste caso, percebe-se pela Tabela 20 que os resultados para a analise analitica e numérica sdo
muito similares, demonstrando um erro percentual de menos de 1%. Estes valores eram esperados
porque o problema é de um dominio pouco complexo e nao envolve muitas variaveis.

Este caso demonstra a partida que o método utilizado na simulacdo numeérica encontra-se correto.

5.2 Placas Reforcadas

No caso das placas reforcadas o calculo analitico para determinacao da carga critica de
encurvadura torna-se um pouco complexo. Inicialmente, adotou-se a abordagem proposta por Megson
em 3.3.2, que se baseia em realizar uma divisao da placa reforcada, em varias subestruturas, e a carga

critica de encurvadura ¢é igual a menor das cargas criticas das varias subestruturas.
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Para o caso 2, calcula-se a encurvadura do reforco com uma coluna, a encurvadura da placa entre

os reforcos e a encurvadura local do reforco como uma placa.

(a) (b)

Figura 48 - Areas consideréveis para: (a) encurvadura local do reforco como placa e como coluna; (b) encurvadura da placa entre os

reforcos.

Aplicando as equacdes expostas em 3.3.2 obteve-se para a encurvadura do reforco como uma
coluna,
Ncg = 10880370 N/m
ocg = 1813,39 MPa
Para a encurvadura da placa entre os reforcos,
Ncgr = 554865,42 N/m
ocgr = 158,53 MPa
E para a encurvadura local do reforco como uma placa,
Ncgr = 2,925014 N/m
ocg = 8775,043 MPa
Pelo método, a menor carga e tensao critica ocorre para a encurvadura local do reforco como uma
placa, portanto, assume-se esses resultados como carga e tensao critica da placa reforcada.

Comparativamente com os resultados numéricos,

Tabela 21 - Comparacao entre os resultados analiticos e numéricos para a placa reforcada (caso 2).

Resultados Analiticos Resultados Numéricos Erro
Relativo (%)
Ocr 2,93 MPa 32,52 MPa 1011,90
N, 8775,04 N/m 168470 N/m 1819,88
P.. 11700,06 N 224626 N 1819,88
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Porém, como os resultados numeéricos sdo bastante discrepantes dos valores analiticos, decidiu-
se utilizar o método proposto por Richard Bare$. Através da consulta da Tabela 22 que corresponde ao
caso de carga a analisar, percebe-se que é necessario calcular os parametros @, € e y.

Entao, ainda para o caso 2,

_a 0,750 1
Y =370750 (25)
_A_ 000009 .
~ bt 0,750%0005 (26)
121,(1 — v?)
- th =077 (27)

Consultando a Tabela 22, obtém-se o valor de K5, que neste caso ird tomar o valor realcado.

Tabela 22 - Coeficiente de encurvadura para o caso de carga a analisar. Adaptado de (Bares, 1964).

@ ERS 5 6,66 10
€ £ £ £ £ £ € £

0,05 0,10 0,05 0,10 0,05 0,10 0,05 0,10
0,6 26,8 24,1 36,4 33,2 36,4 36,4 36,4 36,4
0,8 16,9 15,0 23,3 20,7 29,4 26,3 37,2 37,1
1,0 12,1 10,7 16,3 14,5 20,5 18,2 28,7 25,6
1,2 9,61 8,51 12,6 11,2 15,5 13,8 21,4 19,0
1,4 8,32 7,36 10,5 9,32 12,7 11,3 17,2 15,6
1,6 7,70 6,81 9,40 8,91 111 9,82 14,5 12,8
1,8 7,51 6,64 8,85 7,83 10,2 9,02 12,9 11,4
2,0 7,61 6,43 8,70 7,69 9,78 8,65 11,9 10,6

14

Logo através a Equacao (20),

N = 12,1 % 0,0053 x 2 x 73,7 x 10°
ckR— 12(1 — 0,332) x 0,7502

= 182907,87 N/m

Comparando os resultados analiticos com os numéricos,
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Tabela 23 - Comparacéo entre os resultados analiticos e numeéricos para a placa reforcada (caso 2), método de Richard Bares.

Erro Relativo

Resultados Analiticos Resultados Numéricos )
0,
(1]
Ocr 48,77 MPa 44,93 MPa
N, 182907,90 N/m 168470 N/m 7,89
P.. 243877,20 N 22462,67 N

Através da Tabela 23 nota-se que apesar do erro percentual entre os resultados ainda ser superior
a /%, este é constante ao longo dos varios parametros de tenséo critica de encurvadura, carga critica
distribuida e carga critica carateristicas da placa. Adicionalmente, como este € um problema com alguma
complexidade pode-se considerar os resultados obtidos consideraveis e corroborar o método utilizado na
simulacéo numérica.

Tendo estes ultimos resultados em consideracao, utilizou-se o0 método de Richard Bares, para os
seguintes casos de placa reforcada, casos 3, 4 e 5, especificamente. Os resultados obtidos estéo

descritos nas seguintes Tabelas:

Tabela 24 - Comparacao entre os resultados analiticos e numeéricos para a placa reforcada (caso 3), método de Richard Bares.

Erro Relativo

Resultados Analiticos Resultados Numéricos %)
%
Ocr 96,99 MPa 86,97 MPa
N, 386978,64 N/m 347030 N/m 10,32
P.. 515971,52 N 462706,67 N

De todos os casos analisados, o caso 3 foi 0 que apresentou uma maior discrepancia entre os
resultados numeéricos e analiticos. Aponta-se que este facto se deve ao arredondamento feito nos
parametros
€ e ¢. No Anexo 3 percebe-se que o valores de € e ¢ sao de 0,064 e 7,36, respetivamente, e para
definir o parametro K utilizou-se como valores de € e ¢, 0,10 e 10, nesta ordem. Por esta razao,
entende-se a origem o erro percentual apresentado, e a desvantagem na utilizacdo do método de Richard

Bares.
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Tabela 25 - Comparacéo entre os resultados analiticos e numeéricos para a placa reforcada (caso 4), método de Richard Bares.

Erro Relativo

Resultados Analiticos Resultados Numéricos )
0,
(1]
Ocr 94,50 MPa 99,55 MPa
N, 386978,6 N/m 407640 N/m 5,34
P.. 515971,5N 543520 N

Uma vez mais, a comparacao entre os resultados analiticos e numeéricos realizada na Tabela 25
apresentou um erro relativo inferior a 6%, o que se considera um resultado satisfatorio. Contrariamente
aos dois ultimos casos apresentados anteriormente, os resultados analiticos de carga critica distribuida

e tensdo critica de encurvadura sdo inferiores aos numéricos.

Tabela 26 - Comparacao entre os resultados analiticos e numeéricos para a placa reforcada (caso 5), método de Richard Bares.

Erro Relativo

Resultados Analiticos Resultados Numéricos )
%
Ocr 54,28 MPa 56,11 MPa
N, 219187,1 N/m 226580 N/m 3,37
P.. 292249,5 N 302106,7 N

Relativamente, ao caso 5, a comparacao de resultados voltou a apresentar um erro relativo inferior

a 4%, e como no caso anterior, os resultados analiticos sao inferiores aos numeéricos.

5.3 Outros Casos

Em relacdo ao caso 6, esperava-se que o que estivesse a ocorrer fosse encurvadura local do
reforco, no entanto, ao calcular a tensao critica de encurvadura para placa do reforco, percebeu-se que
os valores analiticos e numéricos nao coincidiam. Por isso, avaliou-se na estrutura a ocorréncia de
crippling.

Pela implementacdo da Equacao (23) e analise da Tabela 7, proposta por Flabel, tem-se que:

0,339 x /324 x 106 x 7,37 x 1010
O = - = 89,6 MPa
(0,0733)1
0,008

Onde,

61



C, = 0,339;

0,0125+0,015
0,0015+0,0015

b’ = 0,008 * ( ) = 0,0733;

Comparando os resultados analiticos e numeéricos,

Tabela 27 - Comparacdo entre os resultados analiticos e numeéricos para a placa reforcada (caso 6), método de Jean-Claude Flabel.

Erro Relativo

Resultados Analiticos Resultados Numéricos %)
(1]
Ocr 89,60 MPa 86,47MPa
N, 134397,002 N/m 129700 N/m 3,4
P, 26879,40 N 25940 N

Neste caso, utilizou-se 0 método proposto por Flabel pela primeira vez e verificou-se resultados
satisfatdrios tendo em conta a complexidade do problema, mostrando um erro relativo entre os resultados
analiticos e numeéricos inferior a 4%.

No que toca ao caso 7, calculou-se a tensao critica de encurvadura da placa, tendo apenas em
consideracdo a seccao da placa que tem um lado livre. Através das Equacdes (12) e (8) obtendo-se:

ocr = 27,2094 MPa

Comparando os resultados analiticos e numéricos,

Tabela 28 - Comparacao entre os resultados analiticos e numeéricos para a placa reforcada (caso 7), método de Megson.

Erro Relativo

Resultados Analiticos Resultados Numéricos %)
(1]
Ocr 27,21 MPa 27,09 MPa
N, 273001 N/m 271800 N/m 0,44
P, 204751N 203850 N

Analisando a Tabela 28 verifica-se que o método proposto por Gerard é extremamente eficaz
quando efetivamente ocorre encurvadura local de um dos componentes da estrutura, visto que neste

método se analisa seccao a seccao da placa reforcada. O erro relativo entre os resultados foi de 0,44%.
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6 CASO DE ESTUDO

Ao longo deste capitulo sera analisado um componente estrutural de uma aeronave existente,
avaliar a existéncia ou ndo de reforcos longitudinais nas asas e perceber de que modo a sua presenca

poderia influenciar o desempenho da aeronave.

6.1 Definicao

0 aviao escolhido para este caso de estudo foi o Spitfire VIl que atingia uma velocidade maxima
de 656 km/h, na versao com motor Merlin 64 da Rolls-Royce, e uma altitude de 24000 pés. O cockpit
era pressurizado e foi o primeiro Spitfire com o trem de pouso retratil. A aeronave tinha um deposito de
48 L de combustivel na extremidade central de casa asa, e outro de 360 L na fuselagem principal. A
aeronave pesava 3583 kg totalmente carregada. Na figura seguinte apresenta-se o Unico Spitfire VI/
sobrevivente e encontra-se exposto no Smithsonian National Air & Space Musem (Wiiliams & Stirling,

2008).

Figura 49 - Spitfire VIl com motor Merlin 64. (Wiiliams & Stirling, 2008)

Estruturalmente, toda a estrutura é composta por ligas de aluminio e o unico reforco longitudinal
existente nesta aeronave é a spar principal, no entanto, transversalmente, existem bastantes ribs que
para la da funcéo estrutural permitiam fazer as divisdes internas entre os tanques de combustivel e
outros componentes. Numa perspetiva estrutural, os #bs diminuem o espacamento entre extremidades
livres de uma placa simples na fuselagem da asa, ou seja, como estudado no capitulo 3, a distancia &
(que nao sofre carregamentos compressivos) tem um valor baixo, que por consequéncia faz aumentar o

coeficiente de encurvadura 4 (Figura 19), portanto, a carga critica da placa simples aumenta e toda a
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estrutura da asa apresenta uma excelente resisténcia a encurvadura. Na Figura 50 apresenta-se um

modelo CAD a escala real da asa da aeronave em estudo.

Figura 50 - Modelo CAD da asa do Spitfire VII.

No entanto, todos os ribs necessitam de fixacdo ao resto da estrutura da asa, neste caso e
normalmente rebitada, o que conjugando com a sua propria massa faz aumentar muito a massa da asa,
e posteriormente da aeronave em geral.

Por isso, torna-se relevante perceber a influéncia dos reforcos longitudinais na asa, de modo a
aumentar a carga critica a encurvadura, aumentar a distancia @ de uma placa simples, e
consequentemente aumentar a distancia entre 7ibs, diminuindo a sua quantidade.

A partir do modelo CADda Figura 50 foi possivel obter as dimensdes necessarias para este estudo.

Na Figura 51 estao apresentadas em resumo as dimensées internas da asa.

2
R 1 T
ol ?ﬁmm, 60mm
3 z o
} l’/—/l_!;_?’#s""m 60mm
mm‘ 6 Y
9
mm mm

Figura 51 - Dimensoes internas da asa da aeronave Spitfire VII. Adaptado de (Megson, 2016)
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6.2 Calculo de esforcos

Numa asa atuam basicamente trés forcas, designadamente, a forca de sustentacao, que permite
que aviao descole, a forca devido & massa da estrutura da prépria asa e por ultimo, a forca devido a
massa do combustivel presente nas asas, visto que é um local muito comum para existirem depdsitos

do mesmo. A distribuicao da forca de sustentacdo ao longo da asa pode ser visualizada na figura

seguinte.

. { 1 a:(x)
Il'I # i ' ) b
{ A e

k | Fuselage ] T ! %
t IIII \ y 7 Wing L
|II| \\x- o
Y

Figura 52 - Distribuicdo da forca de sustentacdo ao longo da asa. (Doherty, 2009)

Assume-se um perfil da distribuicdo da forca de sustentacéo elitico ao longo do comprimento da

asa. (Doherty, 2009) A expressao carateristica deste perfil é obtida através de:
q1(x) = ka/ L? — x? (28)

Onde,

L = comprimento da asa;

Xx = posicao ao longo do comprimento da asa;

ka = coeficiente do perfil de sustentacéo.

Integrando a equacdo anterior, é possivel obter a forca total de sustentacdo ao longo do

comprimento da asa:

L
Lift = J ka+/L? — x? dx (29)
0

Resultando em,
nl?ka
4

Lift =
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0O coeficiente de sustentacdo ka pode ser determinado ao igualar a forca de sustentacdo calculada

anteriormente com a forca de sustentacdo calculada através do fator de carga da aeronave, que é a
(30)

razao de forca de sustentacao sobre a massa total da aeronave
Lift
n=
Wio

Como analisado no capitulo O o fator de carga toma o valor de 1 em voo nivelado, e superior de

quando o avido estd a aumentar de altitude, ou em outras manobras onde a forca de sustentacéo é
superior a massa total da aeronave.
Igualando as expressoes,
nW,, mnl’ka
5 - 1 (31)

E possivel obter-se o coeficiente de sustentacdo ka. Note-se que se considera que a forca de

sustentacao é distribuida por duas asas, através do denominador do primeiro termo da equacao e que

nao existe forcas de sustentacao na fuselagem ou outras superficies.

Substituindo na equacao original ka obtém-se:
2WionV L2 — x2
L2m

q1(x) =
Relativamente a distribuicdo da forca resultante da massa da estrutura da asa, considera-se que

esta é proporcional a largura da asa, que € maior na base da asa (C,) e diminui até a sua extremidade

(C¢), como é possivel visualizar na figura seguinte (Doherty, 2009).
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i i H ¥ | Fuselage ] l
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(%)
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L I 1

Cct
Figura 53 - Distribuicdo da forca resultante da massa da estrutura da asa. (Doherty, 2009)
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Desta forma, o perfil de carga pode ser expresso por,

qw(x) = kw (%x + CO) (32)

Mais uma vez, é necessario conhecer o valor do coeficiente de distribuicdo de massa, kw. Para
isso, integra-se a equacdo anterior e iguala-se com a equacao expressa em termos de fator de carga e o

peso da estrutura da asa. Portanto,
nW,s _ kwL(Cy + Cp)
2 2

(33)

E resolve-se em ordem a kw.

Substituindo na equacao original kw obtém-se a equacdo de distribuicao da forca resultante da

massa da estrutura:

stn (Co _ x(COL_ Ct))

CIW(x) = - L(Co n Ct)

Por ultimo, em relacdao a carga causada pela massa do combustivel nos depositos da asa,
considera-se que este ¢ definido por uma expressao similar a anterior, porém, adota-se os parametros

de Wf, massa do combustivel, Cof, largura maxima do deposito de combustivel na base da asa, th,
largura minima do deposito e L¢, comprimento do depdsito ao longo do comprimento da asa. Para além
disso, faz-se uma divisao entre x < L e x > L, visto que neste ultimo intervalo nao existe combustivel,

portanto, a carga resultante deste é 0.

| Cof |

+ ) + _ \ ¢ f | Fuselage

Figura 54 - Distribuicdo da forca resultante da massa do combustivel na asa.
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A distribuicao das cargas resultantes da massa do combustivel pode ser definida pela seguinte

expressao:
( Osel;<x
x(Cop — Cir)
qr(x) =4 Wn <C0f B PR (34)
— sex < Ly
L (Cos + Cer)
Somando as distribuicdes das trés formas de carga,
qr(x)
n SR n(—mCyLW,,s + nC,W,,sx — mC W)
Iim (Wi L2 — x? + 22 (C, ¥ C)) sely<x (35)
2WonVIZ —x2 Wysn(Cox — Cox + CoL)  Wpn(Crpx — Copx + CopLy)
- - sex < Lg
L 121 12(C, + C,) L2(Cop + Ces)

As carateristicas do Spitfire Vi/ encontram-se apresentadas na Tabela seguinte:

Tabela 29 - Carateristicas da aeronave.

Carateristicas Valor
W, (Massa total da aeronave) 3583,79 kg
W s (Massa da estrutura da asa) 350 kg
W (Massa do combustivel) 39,2 Kg
L (Comprimento da asa) 2,77 m
Ly (Comprimento do tanque dentro da asa) 1m
C, (Largura da asa na base) 0,75m
C; (Largura da asa na extremidade) 0,25 m

Cof (Largura do tanque de combustivel na base) 0,55 m

Cy (Largura do tanque de combustivel na extr) 0,15 m

A obtencéao destes valores foi possivel através da medicado do modelo CAD.

No grafico seguinte encontra-se a distribuicdo das cargas ao longo da asa:
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Distribuico dos carregamentos ao longo da asa

1400
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1000 == Forca provocada
—_ pela massa de
=
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%400 estrutura da asa
= w—— Forca de
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Figura 55 - Distribuicdo de carregamentos ao longo do comprimento da asa.

Substituindo na equacdo qr(x) os valores da Tabela 29 e integrando obtém-se o esforco

transverso:
Vix) = - f qe(x)dx (36)
Integrando novamente, obtém-se o momento fletor:
M(x) = JV(x)dx (37)
Graficamente, o momento fletor:

Momento fletor ao longo da asa do aviao

4000,00
3500,00
£ 3000,00
2500,00
2000,00
1500,00
1000,00
500,00
0,00

Momento Fletor [

Te)
LN

—

2,75
2,65
2,55
2,45
2,35
2,25
2,15
2,05
1,95
1,85
1,75
1,65
1,55
1,45
1,35
1,15
1,05
0,95
0,85
0,75
0,65
0,55
0,45
0,35
0,25
0,15
0,05

Distancia [m]

Figura 56 - Distribuicdo do momento fletor ao longo da asa da aeronave (2,75 extremidade da asa, 0 base da asa).
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Através da analise da Figura 56 é possivel perceber que o momento fletor maximo ocorre na base
da asa e tem como valor maximo 3769,28 Nm, no entanto, para se calcular as cargas criticas de
encurvadura das placas de fuselagem presentes na asa da aeronave é necessario descobrir as forcas de
compressao irao atuar.

Para isto, (Megson, 2016) propdem a seguinte metodologia: visualizando a seccdo da asa presente

na Figura 51, considera-se que o momento fletor esta a atuar verticalmente nesse plano,

60 mm
X
60mm
Figura 57 - Dimensoes internas da asa da aeronave Spitfire Vil. Adaptado de (Megson, 2016)
E calcula-se as tensdes que 0 mesmo causa, através da seguinte equacao:
M,
%2 =7 (38)
XX
Em que,
L., = 2(3885 * 252 + 3675 = 60? + 3885 * 35%) = 40834500 mm* (39)
Logo,

_3768,28 x 10°
% = 40,8345 * 10°

= 0,092y

A solucéo esta apresentada na seguinte tabela, em que os valores positivos sao cargas de tracao
e 0s negativos cargas de compressdo. Como a espessura das placas da fuselagem da aeronave é de 1

mm, é também apresentada a carga distribuida em cada seccao.
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Tabela 30 - Tensoes e cargas distribuidas presentes em cada placa da seccao.

Subseccao ¥ (mm) Tensdo (N/mm?) Carga Distribuida (N/m)
1 -25 -2,3077 -2307,7
2 -60 -5,5384 -5538,4
3 -35 -3,2307 -3230,7
4 35 3,2307 3230,7
5 60 5,5384 5538,4
6 25 2,3077 2307,7

Pela analise da tabela anterior, verifica-se que as subseccdes criticas sdo a 2 e 5, no entanto, para
a encurvadura é apenas a seccdo 2, pois esta a exposta a cargas compressivas.

No modelo CAD a subseccéo de placa 2 apresenta-se em destaque na Figura 58.

Subsecgao 2

Figura 58 - Posicdo da subseccao 2.

Através da Equacdo (8) é possivel calcular a carga critica de encurvadura da placa em analise, e

obteve-se 0 seguinte valor:
Ncgr = 7330,51 N/m

Comparando a carga critica da placa em andlise, e as cargas impostas na mesma placa

apresentadas na Tabela 30, verifica-se que existe um coeficiente de seguranca de cerca de 1,30.
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6.3 Implementacao de Reforcos Longitudinais

Para entender a influencia dos reforcos longitudinais implementou-se na mesma placa simples

estudada no capitulo anterior, um reforco “hat” por ter sido o que apresentou melhores resultados no

capitulo 4, como se pode visualizar na seguinte figura.

Details View n
/| Details of Sketch3
Sketch Sketch3
Sketch Visibility Show Sketch
Show Constraints? No
=I| Dimensions: 5
H1 25 mm
Hz 15 mm
H4 12,5 mm - ]
H5 15 mm
V3 20 mm
-/| Edges: 5
Line Ln17
Line Ln18 |
Line Ln1% v - Ha JI

Figura 59 - Dimensoées do reforco longitudinal implementado.

Como esperado, a carga critica a encurvadura aumentou bastante. O valor de carga critica para
esta nova estrutura foi de 14451 N /m, o que levou a um aumento percentual de cerca de 97%.

Como as extremidades da placa de seccdo 2 sao as ribs, a spare a parte frontal da asa, realizaram-
se novas simulacdes nesta placa reforcada variando distancia entre as ribs para perceber a sua influéncia

na resisténcia a encurvadura.

x 4

Figura 60 - Coeficiente de encurvadura k para placas finas simplesmente apoiadas. (Parke & Hewson, 2022)
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Pela analise da Figura 60, numa placa nado reforcada, simplesmente apoiada, é expectavel que
com o aumento do comprimento das extremidades nao carregadas que a medida que o coeficiente de
encurvadura tende para o valor de 4, seja a atingida a carga critica de encurvadura minima, no entanto,
em alguns pontos de transicdo, onde o valor de mtransita do valor 1 para 2, e assim consecutivamente,
a carga critica aumenta ligeiramente.

Para isso, a extremidade n&o carregada que tinha a dimensdo de 105 mm originalmente, passou
a assumir os valores de 120, 160, 200, 240, 280 e 320 mm.

Neste caso de simulacao nao é possivel utilizar o modulo de Response Surface Optimization, visto
que é nas extremidades onde sao colocadas restricdes que definem as condicdes fronteira, e alterando
o valor da distancia entre extremidades, o posicionamento das condicdes fronteira torna-se incorreto,
impossibilitando uma abordagem correta ao problema. Por esta razdo, fez-se varias simulacdes

separadamente. Os resultados das simulacdes foi 0 seguinte apresentado na Figura 61:

Influéncia da distancia entre ribs na carga critica de
encurvadura de uma placa reforcada
14600
14400
14200
14000
13800
13600
13400

Carga Critica [N/m]

13200
13000

12800
105 120 160 200 240 280 320

Distancia entre ribs [mm]

Figura 61 - Influéncia da distancia entre “ribs” na carga critica de encurvadura de uma placa reforcada.

Pela analise da Figura 61, como acontece numa placa simples, a carga critica de encurvadura
nao diminui ou aumenta linearmente a medida que a distancia das extremidades nao carregadas
aumenta. Apresenta sim, um comportamento similar a Figura 60, e & notério um aumento significativo
da carga critica a partir de uma distancia de 200 mm o que indica que se esta perante um ponto de

transicao do valor de /m7, como se pode analisar na seguinte figura.
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(a)

0,00

300,00 {mm) 200,00 400,00 (mm)
e — S—]
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Figura 62 - Simulacao da carga crifica de encurvadura: (a) distancia de 200 mm; (b) disténcia de 240mm.

De facto, confirma-se que existe uma mudanca no valor de /, pois para uma distancia de 240
mm nas extremidades ndo carregadas, passa a existir duas meias ondas de deformacao, o que indica
que o valor de mé igual a 2.

Apesar de ndo ser a transicdo de modos de encurvadura e apenas de tipo de deformacao, em
estruturas aeronauticas é importante que se esteja sempre no modo minimo de deformacdo e
encurvadura, portanto, o espacamento ideal tendo em conta a Figura 61 e o tipo de deformacéo existente
¢ 0 de 105 mm, que corresponde ao original. No entanto, para uma diminuicdo de massa do avido o
espacamento de 200 mm seria o ideal, pois permite uma eliminacdo de cerca de metade dos ribse a
carga critica de encurvadura desta placa reforcada tem cerca de duas vezes mais a resisténcia a
encurvadura da original.

Através do modelo CAD, apresentado na Figura 63, obteve-se uma massa aproximada de cada rib

de 0,094 kg.

Figura 63 - Estrutura do Rib.
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Ao longo do comprimento da asa estao presentes doze s, portanto, com a aplicacao dos reforcos
“hat” o espacamento aumentaria para cerca do dobro (200mm), logo era necessaria a presenca de seis
ribs e seis reforcos. Pelo mesmo método, a massa do reforco obtida através do modelo CAD foi de 0,051
kg, consequentemente, a cada asa iria apresentar uma reducao de massa de 0,259 kg de poupanca e
um aumento da carga critica na seccao 2, de 7330,51 N /m para 14355 N /m.

A estrutura da asa passaria a ter a seguinte geometria apresentada na seguinte Figura:

Figura 64 - Estrutura da asa com a implementacdo do reforco.
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7 DISCUSSAO DE RESULTADOS

Ao longo deste capitulo irdo ser discutidos e analisados todos os resultados obtidos neste trabalho,

desde a analise numeérica, a analise analitica e o caso de estudo.

7.1 Estudo analitico e numérico

Em primeiro lugar, em relacado aos resultados numéricos, as placas que apresentavam reforcos
na sua estrutura, tiveram uma maior carga critica de encurvadura, do que uma placa simples, para as
mesmas dimensdes, como era esperado. A placa reforcada que apresentou a menor carga critica de
encurvadura, possui a capacidade de suportar uma carga critica mais do que duas vezes superior a
carga critica de uma placa simples, portanto, verifica-se um claro beneficio na utilizacao de reforcos nas

placas para aumentar a sua resisténcia a encurvadura.

800,00 (mm)

0,00 35000 700,00 (mm) 000 300,00 600,00 (mm)
175,00 525,00 15000 450,00

Figura 65 - Geometrias dos casos de estudo: (a) caso 2; (b) caso 3; (c) caso 4, (d) caso 5.
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No que toca as placas reforcadas, referentes aos casos 2, 3, 4 e 5 todas apresentavam as mesmas
dimensdes da placa, e dois reforcos a todo o comprimento transversalmente dividindo a placa em 3
seccdes, porém como as seccoes dos reforcos nao sao iguais, umas apresentaram melhores resultados
de resisténcia a encurvadura do que outras. O caso que apresentou maior carga critica foi a placa com
reforcos “Hat” seguido do reforco “Z", “U” e “I”, respetivamente, como é possivel visualizar na Figura

66.

Comparacao de Cargas Criticas entre Reforcos

450000
400000

g 350000
300000
250000
200000
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100000
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Reforco | Reforco Z Reforco Hat Reforco U

Carga Critica [N

Tipo de Reforco

Figura 66 - Comparacdo de cargas criticas entre placas reforcadas.

Analisando a Figura 67, percebe-se que existe uma relacdo de proporcionalidade entre a carga
critica de encurvadura das placas reforcadas e o segundo momento de area dos reforcos que as

constituem.

Comparacao de Segundos Momentos de Area entre Reforcos
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Tipo de Reforco

Figura 67 - Comparagdo de segundos momentos de drea entre refor¢os.
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O mesmo ndo acontece com a sua massa, visto que a placa com reforco “U” apresenta uma
maior massa do que a placa com reforco “Z", no entanto, a carga critica desta ultima é superior a
primeira, por isso, durante a escolha o fator de escolha predominante de um reforco deve ser o seu
segundo momento de area.

Os casos 1, 2, 3, 4 e 5 apresentam uma carga critica que corresponde a encurvadura global. Este
tipo de encurvadura corresponde a um caso Ultimo de falha, portanto, nao é ideal para implementacéo
em estruturas aeronauticas ou outras, visto que ultrapassada a carga critica pode ocorrer o colapso da
estrutura. Por outro lado, os casos 5 e 6, apesar de apresentarem cargas criticas inferiores, a sua carga
critica carateristica € um modo inicial ou intermédio de falha, ou seja, ainda tém a capacidade de suportar
cargas para além da carga critica. Isto acontece pelo facto, de apenas um dos seus constituintes (placa
ou reforco) apresentar encurvadura. Se possivel, em estruturas aeronauticas ¢é preferivel que as placas
reforcadas apresentem este comportamento. Comparando os casos 4 e 7, ambos apresentam o mesmo
tipo de reforco e dimensdes da placa, sendo que a Unica mudanca existente entre a geometria de um e
outro é a espessura da sua placa. Como esperado, a diminuicdo da espessura da placa principal levou
a uma diminuicdo brusca da carga critica de encurvadura, no entanto, mais relevante do que esse facto
¢ a mudanca do modo como as placas reforcadas encurvaram.

Relativamente aos resultados analiticos, tinham sido apresentados ao longo dos capitulos deste
trabalho varios métodos de calculo, para varios tipos de encurvadura, e como as simulacdes numéricas
tinham sido realizadas previamente os seus resultados davam uma indicacdo do método de encurvadura
que estava a ocorrer, o que facilitou a escolha do método de calculo escolhido.

Ja no caso 6 ocorreu algo interessante, porque pelas dimensdes da placa reforcada, especialmente
a espessura do reforco ser bastante reduzida assumiu-se que a estrutura iria sofrer encurvadura local do
reforco, e mesmo apds a simulacéo realizada, a animacao resultante parecia corroborar o pressuposto
inicial. No entanto, verificou-se aquando dos calculos analiticos que os resultados do método de
encurvadura local do reforco nao coincidiam com os resultados numéricos. Como o0 método de simulacéo
ja se encontrava validado, considerou-se a possibilidade de nao estar a ocorrer encurvadura local do
reforco, mas sim, crippling do mesmo, o que se corroborou porque 0 método de calculo associado ao
crippling apresentou um erro relativo diminuto comparando os resultados analiticos e numéricos. Este
caso especifico mostrou a necessidade de sempre se comprovar com calculos analiticos as simulacoes
numeéricas realizadas.

Por ultimo o caso 7, como no caso 1, utilizou-se a Equacao (8), porém considerou-se apenas a

area de seccao de placa simples que efetivamente sofria encurvadura, através da utilizacdo de coeficiente
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de encurvadura atualizado para uma extremidade livre. Os resultados obtidos corroboram mais uma vez

as simulacdes numéricas efetuadas.

Na Figura 31 encontra-se um resumo do método utilizado para os calculos analiticos para cada

caso de estudo, e seu erro relativo com as simulacées numeéricas realizadas.

Tabela 31 - Tabela resumo dos métodos de calculo e maiores erros relativo entre resultados analiticos e numéricos para cada caso de

Placa

Simples (Caso 1)
Reforco |
(Caso 2)
Reforco Z
(Caso 3)
Reforco Hat
(Caso 4)
Reforco U
(Caso 5)

Reforcadas

Reforco Hat
(Caso 6)
Reforco Hat
(Caso 7)

7.2 Otimizacao

estudo.

Método de Calculo

Megson

Richard Bares

Richard Bares

Richard Bare$

Richard Bares

Flabel

Gerard

Maior Erro Relativo entre
Resultados Numéricos e
Analiticos (%)

0,012

7,89

10,32

534

3,37

3,4

0,44

No que respeita as otimizacoes realizadas, inicialmente os resultados nao corresponderam as

expectativas visto que duas das placas otimizadas apresentaram relacdes entre a carga critica de

encurvadura e massa inferiores as originais.

Na segunda otimizacao, com uma ligeira alteracao dos objetivos da otimizacao e um alargamento

do intervalo de variacao dos parametros, os resultados obtidos ja foram mais aceitaveis, sendo que 3

das 4 placas reforcadas apresentaram uma relacao entre carga critica e massa superiores as originais.
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Reforca-se ainda que se deve, aquando de uma otimizacao através do mdédulo de Aesponse
Surface Optimization, prestar bastante atencdo ao intervalo em que os parametros, pois como s&o

criados poucos Design Points, esses intervalos irdo ter influéncia direta nos resultados da otimizacao.

7.3 Caso de estudo

Por fim, relativamente ao caso de estudo verificou-se que a aplicacao de reforcos longitudinais
permite aumentar a carga critica de encurvadura nas placas com seccao que mais estdo sujeitas a
esforcos de encurvadura, sendo que a carga critica da seccao reforcada exposta permite sensivelmente
um carregamento de mais de 7000 N/m do que a placa original.

Relativamente a massa da estrutura, a poupanca foi de apenas de 0,259 kg em cada asa, no
entanto, a reducéo de numero de ribs, implica uma reducao no nimero de rebites que sdo necessarios
utilizar para os fixar, permite um maior volume disponivel dentro da asa, para por exemplo aumentar o
deposito de combustivel.

Em contrapartida, neste trabalho é apenas analisado o esforco de encurvadura numa seccao
especifica, e a sua influéncia na estrutura, no entanto, existem outros esforcos, como por exemplo,
aerodindmicos, onde a presenca dos 7ibs ¢ fundamental para preservar a forma da estrutura da asa,

visto que o reforco transversal proposto ndo tem capacidade de suportar esses carregamentos.
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8 CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

Ao longo deste capitulo serdo expostas as conclusdes retiradas ao longo da realizacdo deste

trabalho.

8.1 Conclusoes

A seguranca na aviacao continua a ser um fator primordial que dita que as estruturas aeronauticas
sejam cada vez mais resistentes e seguras, proporcionando confianca aos seus passageiros aquando da
sua utilizacdo, sendo que estatisticamente a ocorréncia de acidentes na aviacdo provenha
maioritariamente de erro humano e nao de falha mecanica.

Relativamente aos materiais utilizados na aviacao, existe uma tendéncia para a crescente
utilizacado de materiais compositos nas estruturas aeronauticas, no entanto, devido as dificuldades
intrinsecas as tecnologias e processos de producao de componentes neste material, a transicao tem sido
mais lenta que o esperado. Enquanto isso, as ligas metalicas tm mantido a sua presenca nas estruturas
aeronauticas, devido aos processos de producao ja estarem bastante desenvolvidos, e a utilizacdo de
novas ligas, como por exemplo, de titanio, permitem a utilizacdo da aeronave a maiores temperaturas e
durante mais tempo.

No que toca aos componentes estruturais de uma aeronave propriamente dita, estes estao sujeitos
a variados esforcos, tanto no solo, como no ar, e o dimensionamento dessas estruturas é realizado para
que estejam aptas para suportar estas cargas, mesmo as encontradas em situacoes de emergéncia.

Atualmente, a estrutura aeronautica mais comumente utilizada € a semi-monocoque gue é sistema
hibrido composto por uma casca rigida e elementos de reforco unidirecionais que permite aumentar a
rigidez da estrutura e eliminar, por exemplo, o efeito de encurvadura da casca que ocorre devido a
atuacdo de cargas de compressao.

No sentido de estudar a instabilidade elastica nas placas finas retangulares causadas por cargas
de compressao, foram abordados varios tipos de instabilidade elastica, e nao elastica, local e global, e
adicionalmente o efeito de crippling e encurvadura entre rebites, visto que é um método muito utilizado
para a fixacao das cascas e dos reforcos nas estruturas aeronauticas. Percebeu-se que se podiam
distinguir dois tipos de instabilidades, as que eram casos ultimos de falha, e portanto, aquando do
dimensionamento de estruturas aeronauticas devia-se evitar a ocorréncia destes tipos de instabilidades

pois assim que a estrutura comeca a deformar pode ocorrer o seu colapso total, e aqueles em que
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apenas um dos componentes da estrutura sofria encurvadura, ndo ocorrendo a possibilidade de
ocorréncia colapso total da estrutura.

Na analise numérica, no que toca as condicdes de fronteira foi necessario a adocao de mais
restricoes do que aquelas que realmente existem numa estrutura, para diminuir os graus de liberdade
existentes no sistema, e o calculo computacional fosse possivel de se realizar. Verificou-se que as placas
reforcadas apresentam uma carga critica de encurvadura bastante superior a uma placa simples das
mesmas dimensdes. Relativamente as placas reforcadas analisadas, percebeu-se uma relacao linear
entre o segundo momento de area do reforco correspondente a cada placa e a sua carga de encurvadura,
fazendo com que o reforco que apresentou melhores resultados fosse o com geometria “hat”. De modo
a otimizar estas estruturas, utilizou-se 0 modulo de Response Surface Optimization, que numa primeira
otimizacao nao correspondeu as expectativas de aumentar a carga critica das estruturas e reduzir a
massa das mesmas, mas apos um alargamento dos intervalos de variacao dos parametros, e uma
alteracao dos objetivos da otimizacdo, numa segunda otimizacéo ja foi possivel verificar uma melhoria
dos resultados obtidos e das dificuldades que o modulo apresenta. Estas dificuldades sdo: a criacdo de
poucos Design Points quando se coloca poucos parametros geométricos a variar. Contemplando os
resultados das duas otimizacdes, foi possivel recolher dimensdes de geometrias que apresentavam
melhores razdes de carga critica de encurvadura e massa do que as originais.

A analise numérica veio corroborar os resultados obtidos anteriormente no calculo numérico, no
entanto, foi necessaria a adocao de varios métodos de calculo para os varios tipos de instabilidade que
ocorreram durante as simulacdes. Foi ainda observada a necessidade de sempre se realizarem calculos
analiticos, pois num dos casos, assumiu-se inicialmente que ocorria encurvadura local do reforco, e o
que realmente estava a ocorrer era crippling do mesmo.

De modo a implementar o conhecimento obtido ao longo da realizacao deste trabalho, realizou-se
um caso de estudo numa estrutura de uma asa do avidao Spitfire VI/, que se baseou na implementacao
de um reforco longitudinal com a geometria “Aat”ao longo do comprimento da asa, no sentido de reduzir
a necessidade de 7ibs na mesma. Percebeu-se que existiu um aumento significativo de cerca de 97%, na
carga critica de encurvadura da placa que suporta as maiores cargas de compressao na asa, € uma
reducdo da massa de 0,259 kg. Apesar destes resultados serem bastante satisfatorios, ndo se analisa
neste trabalho o comportamento da estrutura idealizada a outros esforcos a que esta pode estar sujeita.

Em suma, este trabalho avaliou a importancia do efeito de encurvadura em placas finas em
estruturas aeronauticas, e de que maneira a implementacao de reforcos longitudinais permite melhorar

0 comportamento das mesmas a encurvadura.
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8.2 Trabalhos Futuros

Como trabalhos futuros, no que concerne a encurvadura seria interessante analisar a mesma em
placas com geometrias circulares e com superficies curvas, pois estas ultimas sao muito utilizadas na
fuselagem central das aeronaves. Para além destes casos, devia ser estudada a influéncia de furos nas
placas, visto que um método muito comum na fixacéo destas placas é através de rebites.

Para além da componente tedrica, um estudo experimental que permitisse corroborar os
resultados obtidos ao longo do trabalho seria fulcral para uma validacao dos mesmos, e para perceber
0 comportamento real das placas em situacdes de instabilidade.

No que toca a otimizacao, seria benéfico um aprofundamento na utilizacdo de outros tipos de
objetivos de otimizacao, outros parametros e intervalos mais abrangentes, como por exemplo, tonar o
material constituinte das placas e reforcos parametrizavel, de modo a serem criados um maior numero
de Design Points, que permita uma otimizacao ainda mais eficiente.

Em relacado ao caso do estudo, sugere-se o estudo da influéncia do aumento do espacamento
entre ribs estruturalmente, no que toca aos restantes esforcos a que a asa de uma aeronave esta sujeita,

e a influéncia da reducéo de massa na restante estrutura.
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ANEXO 1 — COEFICIENTES DE ENCURVADURA
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Figura 68 - Coeficientes de encurvadura para. (a) placas em compressao, (b) placas sujeitas a flexdo, (c) placas sujeitas a corte. (Megson,

2016)
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ANEX0 2 — METODO DE SIMULACAO NUMERICA

Neste Anexo encontra-se descrito pormenorizadamente o processo de simulacdo numérico
utilizado no capitulo 0.
Passo 1 - Abrir o software Ansys Workbench e implementacao no ambiente de trabalho o médulo

de Static Structural, e posteriormente, inserir o moédulo de £igenvalue Buckling na Solution do primeiro.

- A = B

: :
2 g Engineering Data Vo2 g Engineering Data v 4
3 Geometry v
4 @ Model VM4 @ Model v,
5 @ setup v 4 %5 @ senp v
6 Solution VT ’ 6 % Solution v o4
7 @ Results v o4 7 @ Results v o4

Static Structural Eigenvalue Buckling

Figura 69 - Modulos de Static Structural e Eigenvalue Buckling.

Passo 2 — Duplo clique em Engineering Data, e definicdo dos materiais a utilizar durante todo o

projeto.

General aluminum aloy. Fatigue properties come
% Aumian Aloy § from MILHDBK-SH, page 3-277.

= | Cick here to add anew material L1

o
1 Property Value Unit 7 [T
2 §4 Material Field Variables = Table

3 2770 kgm~-3 2 ] ]
4 (=]

3 (=]

7 = Youngs Modulu,.. =

s o 730 pa ElE
B o 0,33 (=]
10 ul 7,2255+10 Pa (]
i Shear Modul 2,707+ 10 Pa @]
2 |=@ 4 shcue B Tebuar @]

3 Interpolati Semidog 2

14 1 ]
15 o P ]
5 324 S =EE
7 24 mPa Jia [S][S]
5 471 vPa =00
18 %4 compressive Ultimate Strength 471 WPa HE|E

Figura 70 - Definicao de materiais.

Passo 3 — Importar/criar modelo CAD a ser simulado no parametro de Geometry. Neste trabalho
criou-se a modelacdo em Design Modeller, através da realizacdo Surfaces a partir de Skefch. Importante
realcar que as placas sendo definidas por superficies numa fase inicial ndo apresentam espessura, logo,

€ necessario criar um espacamento entre a placa e os reforcos.
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Figura 71 - Modelo CAD.

Passo 4 — Duplo clique em Model, atribuicdo do material as estruturas modeladas e a sua

espessura se se utilizar elementos casca.
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Figura 72 - Definicao de materiais e espessura das superficies.

Passo 5 — Definicao dos contactos.
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Figura 73 - Definicao de contactos.

Passo 6 — Criacao da malha. Neste trabalho, as estruturas permitiam devido as suas geometrias

utilizar elementos lineares, o que favorece os resultados obtidos e a simplificacdo do material.

= Display

=l Defaults

+ Sizing

+| Quality

+  Inflation

+ Batch Connections

1 Project* A
= (& Model (A4, B4)
@) Geometry Imports
B,/ % Geometry

B Surface Body

B Surface Body

&y Surface Body
&, {8 Materials
B33 Coordinate Systems
&) Connections

=--f8) Contacts
-~ P, Bonded - Multiple To Surface Boc

@ Mesh
B 8 Named Selections
E Static Structural (AS)

» 1] Analysis Settings

/@, Nodal Displacement

-~ @, Nodal Rotation

@ Nodal Displacement 2

/@, Nodal Rotation 2

e

Details of "Mesh" v 30Ox
Display Style Use Geometry Setting
Physics Preference | Mechanical

Element Order | Linear
Element Size  |7,5¢-003 m

Figura 74 - Criacdo de malha.

Passo 7 — Criacao de Named Selections de forma a facilitar o processo de aplicacdo de condicdes

de fronteira, posteriormente. Com o modo de selecdo Box Volume Select ativado, selecionar as

extremidades verticais, laterais, um nd central e um central de uma extremidade lateral. Este passo

também pode ser realizado através do método de selecdo Worksheet, em que se define os pontos

geomeétricos onde se quer que se criem selecdes de nos.
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Jutiine
MName
B Project*
B [ Model (A4, B4)
4,8 Geometry Imports
3, Geometry
' Surfoce Body
W Surface Body
% Surface Body
$ {3 Materiais
2 K Coordnate Systems
3k Global Coordinate System
i Coordnate System
8 Connections
D Mesh
= {8 Named Selections
1 topos
1 lados
» meo
» lado
3 9 Static Structural (A5)
ol Analysis Settings
2@ Nodal Displacement
78, Nodal Rotation
2%, Nodal Displacement 2
Jetails of “lados
<[ scope
Scoping Method Worksheet
Geometry 202 Nodes
Definition
Send to Solver Yes.
Visible ves
Program Controlled Inflation Exclude
Statistics
Type Manual
Total Selection 202 Nodes
Suppressed o

>~ 30X

lados
08/09/2022 09:45
B '2dos

Qaewewd % C--Q@@@Q

Select WMode- M REDRE DS

[

9 [Clipboard~ [Empty] @ Extend~

0,900 (m)

Vae |

9 SelectBy- B Convert=

Upperond |G l

0,375 WA
0,375 WA

Figura 75 - Definicao das Named Selections através da Worksheet (extremidades laterais).

N/A Giobal Coordinate Sy.
NA Global Coordinate Sy...

Passo 8 - Criacao das condicoes fronteira. Inserir quatro condicoes de Nodal Displacement, duas

de Nodal Rotation e duas Line Pressure e aplicar nas Named Selections criadas no passo anterior. O

valor das condicdes fronteira encontra-se descrito na Tabela 7

posicionamento na Figura 35.

e é possivel visualizar o seu

Passo 9 - Definir os resultados a obter. Neste trabalho obtiveram-se no médulo de Static Structural

a Total Deformation e Equivalent Stress, e no modulo de Eigenvalue Buckling o Total Load Multiplier.

=

v

v@. Line Pressure 2
/%) Solution (A6)

+5) Solution Information
@ Total Deformation
@ Equivalent Stress
Eigenvalue Buckling (B5)
v T-0 Pre-Stress (Static Structural)

v IH] Analysis Settings

=& Solution (B6)
+5) Solution Information
@ Total Deformation

Figura 76 - Resultados pretendidos da simulacao numeérica.

Para a realizacdo de otimizacao das placas tendo em consideracao determinados objetivos,

realizam-se 0s seguintes passos.

Passo 10 - Criacao de parametros que posteriormente vao se fazer variar, e parametros que se

pretendem perceber os resultados da variacao dos primeiros. Os parametros dimensionais sao definidos

em Geometry, no local onde se definem as cotas. Os outros parametros em Model. Neste trabalho os

parametros selecionados em Geometry foram a espessura das placas, a espessura dos reforcos e o

espacamento entre os mesmos. Em Model, foram selecionados a massa da estrutura e a Total Load

Multiplier.
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148 txrugel

- . - | Patternl
Details of “Geometry *40Ox W Jeattem:

S| Definition A £, 4Parts, 4 Bodies
Source | D:\T\12_75x75_1_files\dpO\SYS\DM\SYS... -~ Wy Surface Body
Type DesignModeler x B Surface Body

-« A Surface Body

Length Unit | Met
ength Un e -~ U Surface Body

Element Control jProgmm Controlled
Display Style Body Color
+ Bounding Box

-/ Properties
| ¥
Volume 2,9475¢-003 m! | iketching Modeling
@ Mass B8,1646 kg etails Vi 2
3 il ew
Surface Are... |0,6075 m ‘Detaits of Patten2
Scale Factor Va... | 1, Pattern Pattern2
2D Tolerance Default (1,e-005) Pattern Type Linear
+ | Statistics v Geometry |1Body
| Direction 3D Edge
P FD1, Offset 125 mm
FD3, Copies (»=0) 1
(a) (b)

Figura 77 - Escolha dos parémetros: (a) massa, (b) espacamento entre reforcos.

Passo 11 — Implementar o modulo de Response Surface Optimization.
| 41 L

B |

e Optimization

Design of Experiments

| %

Responsesufce
+/©@ oo

0

Response Surface Optimization

Figura 78 - Mddulo de Response Surface Optimization.

Passo 12 — Duplo clique em Design of Experiments e definicdo dos intervalos em que os

parametros de /nput devem variar.

v R x

Enabled

El  Design of Experiments 4]

E Input Parameters
= [ Static Structural (A1)
b P2-pattemi
?p P4 - altura
?p P& - Surface Body Thickness
?p P7 - Surface Body Thickness
B OutputParameters
=] Eigenvalue Buckling (B1)
pd P14 - Total Deformation Load Multiplier
12 = [ Static Structural (A1)

Properties of Qutline AS5: P2 - patternl * o x
A B
Property Value

== E

Blw|o|w|o ne|w| o

-
=

Units mm

Type Design Variable

Classification Continuous

Lower Bound 120
Upper Bound 160
Allowed Values | Any hd

wlo [~ oo | b |||~

Figura 79 - Definicao dos intervalos de variacéo dos inputs.
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Passo 13 - Criacao dos Design Points, através da atualizacao do projeto.

Tradealf chart P14 - Total Deformation Load Multipher vs P13 - Geametry Mass. Ansys |
- =
o g i
- -
ce B
™ = -
o e
58 L) - 2
- 8 -
2 s
w5 5h = o -
o .
15 L]
"
. ]
" = =N
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- =
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exs -
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[ Ty
A ey
(2] n e
O
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saw 4 .
w7 A
L] = - - * e
ens -
o

Figura 80 - Criacao dos Design Points.

Passo 14 — Duplo clique em Optimization e definicdo dos objetivos da otimizacdo. Neste trabalho
0s objetivos focaram-se na reducao da massa das placas reforcadas e o aumento do 7otal Load Multiplier

(carga critica de encurvadura).

R X
"

1 Enabled Mritoring

2 E « Optimization

3 = Objectives and Constraints

4 @ virinize P7 n_______

B @ veximz=ps [ —

8 B Domain

7 B @ Static Structural B1)

s T P1-Surfoce Body Thidness [

s th P2-surface Body Thickness m

10 fh P4-Pattem1FDI [T

1 Parameter Relationships

12 [ Convergence Criteria

13 B Resul

14 /= Candidate Points

15 i Tradeoff

16 R samples

Objective Name Manimize P

5| Calculated Maxinum | 25081 |

Figura 81 - Definicdo dos objetivos da otimizagéo.

Passo 15 — Conclusdo do processo de otimizacao, obtencao de resultados.
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ANEX0 3 — CALCULOS ANALITICOS

Neste Anexo apresentam-se os calculos analiticos realizados através do software Excel.

Placa Simples (Caso 1)

Dimensdes Parametros
0,75|/m m 1
0,75|/m k 4
t 0,005|m D 861,529
As 0,00375|m’ E 7,4E+10|Pa
v 0,33
Resultados Analiticos Resultados Numéricos Erro Percentual
acr 12,0931 |MPa 12,0946 |MPa 0,012548249
Nx 60465,4|N/m 60473|N/m
Pcr 45349, 1(N 45354,75 N

Figura 82 - Método de célculo analftico utilizado no caso 1.

Reforco | (Caso 2)

Dimensdes Pardmetros
a 1|m m 1
b 1|lm k 4
0,0035|m D 295,5044
tst 0,003 |m E 7,37E+10|Pa
hst 0,03/m v 0,33
Asp 0,0035|m’
Ast 0,00009 |m*
Atotal 0,00368|m*
Resultados Analiticos Resultados Numericos Erro Relativo

acr 2,925014 | MPa 2,941304 (MPa 0,56%
MNx 8775,043 | N/m 10824 |N/m 23,35%
Pcr 8775,043|N 10824 (N 23,35%
Numero de Reforcos 2

Espagamento 0,145/m

t equivalente 0,006 m

Figura 83 - Método de célculo analftico utilizado no caso 2.
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CASO 1 - Encurvadura do Reforgo Caso 2- Encurvadura local da placa entre os
como uma Coluna reforcos

Ix (22 Momento de
area) 3E-07 m
Area de parte da

n 1
Seccdo Transversal | 0,004344 m?
r 0,00831
| 1lm
ocr 1813,395|MPa acr 158,533 MPa
MNx 10880370|N/m MNx 554865,4|N/m

Caso 3 - Encurvadura local do reforco
como uma placa

k 0,43
acr 2,925014 | MPa
Nx 8775,043|N/m

Figura 84 - Método de calculo analitico utilizado no caso 2 (continuacéo).

Como os resultados analiticos e numéricos nao coincidiam, utilizou-se o seguinte método de

calculo:
Dimensdes Pardmetros

0,75|m m 1
b 0,75|m k 4
t 0,005|m D 861,5288221
tst 0,003|m E 73700000000|Pa
hst 0,03|m % 0,33
largurast m | 6,75E-09 m*
Asp 0,00375|m" [0} 0,7699104
Ast 0,00009|m’ v (a/b) 1
Atotal 0,00393|m’ € 0,024

MNumero de Reforcos 2 |kd | 12,l| Proveniente da Tabela
Espacamento 250
[Nx | 182907,8733[N/m]

Resultados Anall’tico4 Resultados Numéricos | ERRO RELATIVO
acr 46,54144358 | MPa 42,87|MPa 7,89%
Nx 182907,8733|N/m| 168470|N/m 7,89%
Pcr 243877,1644|N 224626,667|N 7,89%

Figura 85 - Método de calculo analitico proposto por Richard B. no caso 2.
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Reforco Z (Caso 3)
Dimensdes Parametros
a 0,75/m m 1
b 0,75/m k 4
t 0,005|m D 861,62882
st 0,003|m E 7,37E+10|Pa
hst 0,03|m v 0,33
largurast 0,025|m | 6,449E-08|m"
Asp 0,00375|m2 1} 7,3557392
Ast 0,00024|{m?2 y (a/b) 1
Atotal 0,00399|m?2 £ 0,064
INx | 386978,641|N/m | kd | 25,6] Proveniente da Tabela
Resultados Analiticos| Resultados Numeéricos| ERRO RELATIVO
acr 96,9871281 |MPa 86,97 |MPa 10,32%
Nx 386978,641 |N/m 347030|N/m 10,32%
Pcr 515971,521|N 462706,667 [N 10,32%
Figura 86 - Método de calculo analitico utilizado no caso 3.
Reforco Hat (Caso 4)
Dimensbes Parametros
0,75|m m 1
b 0,75|m k 4
t 0,005|m D 861,62882
tst 0,003|m E 7,37E+10|Pa
hst 0,03|m v 0,33
largurast|  0,025|m | 7,701E-08|m"
Asp 0,00375|m2 U] 8,7836796
Ast 0,00035|m2 y (a/b) 1
Atotal 0,0041|m2 £ 0,092
|Nx | 386979|N/m | |kd | 25,6| Proveniente da Tabela
Resultados Analiticos [Resultados Numéricos| ERRO RELATIVO
acr 94 5003 |MPa 99, 55|MPa h,34%
Nx 386979 |N/m 407640|N/m 5,34%
Pcr 515972 |N R43520|N 5,34%

Figura 87 - Método de calculo analitico utilizado no caso 4.
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Reforco U (Caso 5)

Dimensdes Parametros
a 0,75|m m 1
b 0,75|m k 4
t 0,005|m D 861,5288221
st 0,003|m E 73700000000|Pa
hst 0,03|m v 0,33
largurast 0,03|m I 4,55558E-08 m*
Asp 0,00375/m2 U] 5,19612529
Ast 0,00029|m2 y (a/b) 1
Atotal 0,00404|m2 £ 0,0768
Nx 219187|N/m | k20 | 14,5| Proveniente da Tabela
Resultados Analiticos[Resultados Numérico§ ERRO RELATIVO
acr 54,2811 |MPa 56,11|MPa 3,37%
Nx 219187 |N/m 226580|N/m 3,37%
Pcr 292249|N 302107 (N 3,37%

Figura 88 - Método de célculo analftico utilizado no caso 5.

Reforco Hat (Caso 6)

Dimensdes

a 0,2|m
b 0,2|m
t 0,008 |m
tst 0,0015|m
hst 0,03|m
largurast 0,025(m
abast 0,015|m
b' 0,073333333
1 0,0015|m
t2 0,0015|m
b1 0,0125|m
b2 0,015|m
Ce 0,339 Proveniente da Tabela
E 73700000000 |Pa
ocy 324000000|Pa
Ast 0,00015|m2
Atotal 0,0019|m2

Resultados Analiticos Resultados Numéricos Erro Percentual
ocr 89,59800133|Mpa 86,4667 |Mpa
Nx 134397,002 |N/m 129700|N/m 3,494871115
Pcr 26879,4004|N 25940(N

Figura 89 - Método de célculo analftico utilizado no caso 6.
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Reforco Hat (Caso 7)

Dimensdes Parametros

a 0,75|m m 2
b 0,35|m k 4
t 0,0035|m D 295,504386
As 0,00123|m2 E 73700000000|Pa
Ast 0,00315|m2 v 0,33
Ato 0,00753|m2

Resultados Analiticos Resultados Numéricos Erro Relativo
ocr 27,2094 (MPa 27,0897 |Mpa 0,440048434
Nx 273001 |N/m 271800|N/m 0,440048434
Pcr 204751|N 203850|N 0,440048434

Figura 90 - Método de célculo analftico utilizado no caso 7.
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ANEXO0 4 — OuTROS RESULTADOS NUMERICOS

Outros resultados obtidos em Static Structural, tensao equivalente von Misses e deslocamentos.

A: Static Structural

Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: Pa

Time: 15

27/09/2022 1733

I 2e6 Max
2e6 Min

0,000 0450 0,000¢rm)
| EEEEEE——S E.|

0225 0675

Figura 91 - Tensao equivalente von Misses caso 1.

A: Static Structural

Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottorn
Unit: Pa

Time: 15

07/09/2022 1348

3,6963e7 Max
3,3015e7
2,0067e7
2,5127
2,1172e7
1,7224¢7
1,3276e7
9,3283e6
5,3805e6
1,4327e6 Min

0,000 0,500 1,000 ()
S O EEa—— )

0,250 0,750

Figura 92 - Tensao equivalente von Misses caso 2.
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A: Static Structural

Equivalent Stress

Type: Equivalent {von-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: Pa

Time: 15

07/09/2022 17:11

3,5294e7 Max
3,258%7
2,0885¢7
2,7187
2,8476e7
2177167
1,9067¢7
1,6362¢7
1,3658e7
1,0953e7 Min

0,000

0,500 1,000 (m)
0,250 0,750

Figura 93 - Tensao equivalente von Misses caso 3.

A: Static Structural

Equivalent Stress

Type: Equivalent fvon-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: Pa

Time: 15

19/10/2022 13:59

3,5703e7 Max
3,1824:7
2,7%45e7
2,4065¢7
2,0186e7
1,6307e7
1,2428e7
8,5486e6
4,66%e6
1.9024e5 Min

0,000

0,500 1,000 (rry)

[ EEEaaa—  E—

0,250 0,750

Figura 94 - Tensao equivalente von Misses caso 4.
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A: Static Structural

Equivalent Stress

Type: Equivalent {von-Mises) Stress - Top/Bottom
Unit: Pa

Time: 15

07/09/2022 17:18

3.7412e7 Max
3,44797
3,1546e7
2,8613e7
2,56Be7
2,2746e7
1,9813e7
1,688e7
1,3047e7
1,1014e7 Min

0,000

0,250

Figura 95 - Tensao equivalente von Misses caso 5.

A: Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: m

Time: 15

27/09/2022 17:33

1,0716e-5 Max
9,5255¢e-6
8,3348e-6
7,1441e-6
5,0534¢-6
4,7627e-6
3,5721e-6
2,3814e-6
1,1907e-6

0 Min

0,000

0,500

0,225

0450
I 02000 a0

Figura 96 - Deslocamentos numéricos caso 1.
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A: Static Structural
Total Deformation

Type: Tatal Deformation
Unit: m

Time: 15

07/09/2022 13:48

0,00048298 Max
0,00043314
0,00038329
0,00033345
0,0002836
0,00023376
0,00018391
0,00013406
8422e-5
3,4374e-5 Min

0,000 1,000¢m)

0,250 0,750

Figura 97 - Deslocamentos numéricos caso 2.

A: Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: m

Time: 15

07/08/2022 17:11

0,00044472 Max
0,00039926
0,00035379
0,00030833
0,00026287
0,00021741
00001714
0,00012648
8,1018e-5
3,5555e-5 Min

0,000 0,500 1,000 (m)
[ eeeee—m S|
0,250 0,750

Figura 98 - Deslocamentos numeéricos caso 3.
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A: Static Structural
Total Deformation
Type: Tatal Deformation
Unit m

Time: 15

07/09/2022 1716

0,00042732 Max
0.00038387
0,00034041
0,00029696
0,00025351
0.00021006
0.00016661
0,00012315
7,9702e-5
3,624%e-5 Min

0,000 0,500 1,000 (rm)
[ e S|
0,250 0,750

Figura 99 - Deslocamentos numeéricos caso 4.

A: Static Structural
Total Defarmation
Type: Total Deformation
Unit: m

Time: 15

07/08/2022 1717

0,00052031 Max
0,00046653
0,00041274
0,00035896
0,00030517
0,00025138
0,0001976
0,00014381
9,0025e-5
3,6239e-5 Min

0,000 0,500 1,000 (m)
[ e e
0,250 0,750

Figura 100 - Deslocamentos numeéricos caso 5.
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ANEXO0 5 — CALcULO DE ESFORCOS NA ASA DO AVIAO SPITFIRE VIl

Folha de calculo para determinacao de esforcos na asa:

Distancia (x)

0,00
0,03
0,05
0,08
0,10
0,13
0,15
0,18
0,20
0,23
0,25
0,28
0,30
0,33
0,35
0,38
0,40
0,43
0,45
0,48
0,50
0,53
0,55
0,58
0,60
0,63
0,65
0,68

Tabela 32 - Célculo de esforcos impostos na asa do avido Spitfire VII.

Forca Forca massa
massa do da asa (N)
combustivel
(N)

-46,20 -142,15
-45,36 -141,29
-44.52 -140,44
-43,68 -139,58
-42,84 -138,73
-42,00 -137,87
-41,16 -137,02
-40,32 -136,16
-39,48 -135,31
-38,64 -134,45
-37,80 -133,60
-36,96 -132,74
-36,12 -131,88
-35,28 -131,03
-34,44 -130,17
-33,60 -129,32
-32,76 -128,46
-31,92 -127,61
-31,08 -126,75
-30,24 -125,90
-29,40 -125,04
-28,56 -124,19
27,72 -123,33
-26,88 -122,48
-26,04 -121,62
-25,20 -120,77
-24,36 -119,91
-23,52 -119,06

Forca de

sustentacao

1235,48
1235,43
1235,27
1235,02
1234,67
1234,22
1233,66
1233,01
1232,25
1231,39
1230,43
1229,37
1228,21
1226,94
1225,57
1224,10
1222,53
1220,85
1219,06
1217,18
1215,18
1213,08
1210,88
1208,56
1206,14
1203,62
1200,98
1198,23

105

Soma

(N)

1047,13
1048,77
1050,32
1051,76
1053,10
1054,35
1055,49
1056,53
1057,47
1058,30
1059,04
1059,67
1060,20
1060,63
1060,96
1061,18
1061,30
1061,32
1061,23
1061,04
1060,74
1060,34
1059,82
1059,21
1058,48
1057,65
1056,71
1055,66

Esforco

Transv.

(N)

0,00
24,78

49,56

74,35

99,14

123,94
148,74
173,54
198,35
223,16
247,97
272,79
297,62
322,44
347,27
372,11
396,95
421,79
446,64
471,49
496,34
521,20
546,07
570,93
595,80
620,68
645,56
670,44

Momento

Fletor (Nm)

0,00
0,31
1,24
2,79
4,96
7,74
11,15
15,18
19,83
25,10
30,99
37,50
44,63
52,38
60,75
69,74
79,36
89,59
100,45
111,92
124,02
136,74
150,08
164,04
178,63
193,83
209,66
226,11



0,70
0,73
0,75
0,78
0,80
0,83
0,85
0,88
0,90
0,93
0,95
0,98
1,00
1,03
1,05
1,08
1,10
1,13
1,15
1,18
1,20
1,23
1,25
1,28
1,30
1,33
1,35
1,38
1,40
1,43
1,45
1,48
1,50
1,53
1,55
1,58
1,60

-22,68
21,84
-21,00
-20,16
-19,32
-18,48
-17,64
-16,80
-15,96
-15,12
-14,28
-13,44

-118,20
-117,34
-116,49
-115,63
-114,78
-113,92
-113,07
-112,21
-111,36
-110,50
-109,65
-108,79
-107,94
-107,08
-106,23
-105,37
-104,52
-103,66
-102,81
-101,95
-101,09
-100,24
99,38
98,53
97,67
96,82
95,96
95,11
94,25
93,40
92,54
91,69
90,83
-89,98
-89,12
-88,27
-87,41

1195,38
1192,41
1189,33
1186,13
1182,83
1179,41
1175,87
1172,22
1168,44
1164,55
1160,54
1156,41
1152,16
1147,78
1143,27
1138,64
1133,88
1128,99
1123,97
1118,81
1113,52
1108,10
1102,53
1096,82
1090,96
1084,96
1078,82
1072,52
1066,06
1059,45
1052,68
1045,75
1038,65
1031,38
1023,94
1016,33
1008,53
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1054,50
1053,22
1051,84
1050,34
1048,73
1047,00
1045,16
1043,20
1041,13
1038,93
1036,62
1034,18
1044,22
1040,70
1037,05
1033,27
1029,37
1025,33
1021,17
1016,87
1012,43
1007,86
1003,14
998,29
993,29
988,15
982,85
977,41
971,81
966,06
960,14
954,06
947,82
941,41
934,82
928,06
921,12

695,32
720,21
745,11
770,01
794,91
819,81
844,72
869,64
894,56
919,48
944,40
969,33
994,26
1019,20
1044,14
1069,09
1094,04
1118,99
1143,94
1168,90
1193,87
1218,84
124381
1268,78
1293,76
1318,75
1343,73
1368,72
1393,72
1418,72
1443,72
1468,72
1493,73
1518,75
1543,76
1568,79
1593,81

243,18
260,88
279,19
298,13
317,69
337,88
358,68
380,11
402,17
424,84
448,14
472,06
496,61
521,77
547,57
573,98
601,02
628,68
656,97
685,88
715,42
745,57
776,36
807,76
839,80
872,45
905,73
939,64
974,17
1009,33
1045,11
1081,51
1118,54
1156,20
1194,48
1233,39
1272,92



1,63
1,65
1,68
1,70
1,73
1,75
1,78
1,80
1,83
1,85
1,88
1,90
1,93
1,95
1,98
2,00
2,03
2,05
2,08
2,10
2,13
2,15
2,18
2,20
2,23
2,25
2,28
2,30
2,33
2,35
2,38
2,40
2,43
2,45
2,48
2,50
2,53

86,55
85,70
84,84
83,99
83,13
82,28
81,42
-80,57
79,71
78,86
78,00
77,15
76,29
75,44
74,58
73,73
72,87
72,01
71,16
70,30
69,45
68,59
67,74
66,88
66,03
65,17
64,32
63,46
62,61
61,75
-60,90
-60,04
59,19
58,33
57,48
56,62
55,76

1000,54
992,37
984,01
975,44
966,67
957,69
948,49
939,07
929,42
919,54
909,41
899,03
888,38
877,47
866,28
854,79
843,00
830,89
818,45
805,67
792,52
778,99
765,06
750,71
735,90
720,62
704,84
688,51
671,59
654,05
635,84
616,88
597,11
576,45
554,80
532,04
508,01
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913,99
906,67
899,16
891,45
883,53
875,41
867,07
858,50
849,71
840,68
831,41
821,88
812,09
802,03
791,69
781,06
770,13
758,88
747,29
735,36
723,07
710,40
697,32
683,82
669,87
655,45
640,52
625,04
608,99
592,30
574,94
556,84
537,93
518,12
497,33
475,42
452,24

1618,84
1643,87
1668,91
1693,95
1718,99
1744,04
1769,09
1794,15
1819,21
1844,27
1869,33
1894,41
1919,48
1944,56
1969,64
1994,72
2019,81
2044,90
2070,00
2095,10
2120,20
2145,31
2170,42
2195,54
2220,66
2245,78
2270,90
2296,03
2321,17
2346,30
2371,44
2396,59
2421,74
2446,89
2472,04
2497,20
2522,37

1313,08
1353,86
1395,27
1437,31
1479,97
1523,26
1567,17
1611,71
1656,88
1702,67
1749,09
1796,14
1843,81
1892,11
1941,04
1990,59
2040,78
2091,58
2143,02
2195,08
2247,78
2301,09
2355,04
2409,62
2464,82
2520,65
2577,11
2634,19
2691,91
2750,25
2809,22
2868,82
2929,05
2989,91
3051,40
3113,51
3176,26



2,55
2,58
2,60
2,63
2,65
2,68
2,70
2,73
2,75

-54,91
-54,05
-53,20
-52,34
-51,49
-50,63
-49,78
-48,92
-48,07

482,53
455,35
426,15
394,49
359,70
320,79
275,99
221,79
148,20
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427,62
401,30
372,95
342,14
308,22
270,15
226,21
172,87
100,13

2547,53
2572,70
2597,87
2623,05
2648,23
2673,42
2698,61
2723,80
2748,99

3239,63
3303,63
3368,27
3433,53
3499,42
3565,94
3633,09
3700,87
3769,28



ANEXO0 6 — SEGUNDOS MOMENTOS DE AREAS DAS SECCOES DOS REFORCOS

Neste Anexo apresentam-se os calculos do segundo momento de area das seccdes dos reforcos
utilizados.

Seccao |

Para o calculo do segundo momento de area numa seccao retangular é apenas necessario realizar

0s seguintes calculos:

b * h3
Iy = (40)
12
0.003 * 0.030° o4
Ly = = =6,75 x 10~°m
h * b3 (41)
Iyy = 12

0.030 * 0.0033
Iyy = 12

= 6,75 x 10~ 11m*

Seccao “2”
Nesta seccao para simplificar o processo de calculo, utilizou-se um software de modelacao CAD,
o /nventor, onde se modelou a geometria da seccao do reforco e obtiveram-se as suas propriedades,

como é possivel visualizar na seguinte figura.

Unidades duais

Selegdes
Iy contorno de esbogo Nenhuma v
Clique para adicionar
__Ca\cular
Area = 240 mm~2 ~

Perimetro = 166 mm
Centrdide relacionado & origem de esbogo (mm)

x=-7,612
¥ =-21,992

Inércia relacionada & origem de esbogo (mm):

Tensor de inércia (mm~4)
° Dox = 147302,38
Vi d - Dby = 68200,993
= Iyx = 68200,993
Tyy = 54721,634

N

Momento de inércia polar = 202114,013 mm~™4

Momentos de inércia de drea relacionados aos eixos principais (mm~4):
Ix = 7642,999
Iy = 64489,501

Momento de inércia polar = 72132,5 mm~4

Angulo de rotagao da origem do eshogo projetado para os eixos
principais (graus):
em torno do eixo Z = 40,19

Raio de giro relacionado aos eixos principais (mm):
R1 = 5,643
R2 = 16,392 o

Figura 101 - Obtencao do segundo momento de drea da seccéo 'Z".

Através da Figura 101 visualiza-se que:
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L, = 7462,99 mm*
I, = 64489,50 mm*
Como as coordenadas no software encontravam-se trocadas, considerou-se o segundo momento

de area em torno do eixo yy.

Seccao “U”
A obtencéo do segundo momento de area da seccao em “U” realizou-se através do mesmo método

gue na seccao anterior.

Area = 261 mm*2 ~
Perimetro = 180 mm

Centride relacionado & origem de esbogo (mm)

x=-15,186
¥ =-33,076

Inércia relacionada & origem de esbogo (mm):

L

g 4 . |
iF i Tensor de inércia (mm~4)
=348 30 Boc = 331094,361
{7 Iy = 131099,348
@ 1 i 35 3 Iyx = 131099,348
b33l B Iyy = 83933,258

7! Momento de inércia polar = 415027,619 mm~4

Momentos de inércia de drea relacionados aos eixos principais (mm™~4):
Ix = 45555,75
Iy = 23741,612

Momento de inércia polar = 69297,362 mm~4

Angulo de rotagéo da origem do esboge projetade para os eixos
principais (graus):
em torno do eixo Z = 0

Raio de giro relacionado 20s eixos principais (mm):
RI =13.211
R2 = 19,538 v

Figura 102 - Obtencao do segundo momento de drea da seccéo “U”.

Mais uma vez, obteve-se o seguinte segundo momento de area:

I, = 45555,75 mm*

Seccao Hat

FIODIIEUAUES UE [EYIa0 A

Selegdes Unidades duais

I contorno de esbogo Nenhuma v
Clique para adicionar

Area = 345 mm~2 ~

re—zs—al Perfmetro = 236 mm

! Centrdide relacionado & origem de esbogo (mm
[ I 9 Go (mm)

x =-9,366 —
dj ‘ Y =-33,076
30

L Inércia relacionada a origem de esbogo (mm)

¥ Tensor de inércia (mm~4)
| Bat | | [] Do = 454444845

Iy = 106878,039
1 L}l Tyx = 106878,039
Iyy = 81412,382

Momento de inércia polar = 535857,227 mm~4

Momentos de inércia de drea relacionados aos eixos principais (mm~4):
Ix = 77008,75
Iy =51147,88

Figura 103 - Obtencéo do segundo momento de drea da seccédo “hat”.

Portanto,

L., = 77008,75 mm*
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