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1 [} 1. Introducdo

« No capitulo anterior estabeleceu-se a teoria basica para a
analise de vigas de paredes finas de seccao fechada e aberta
sujeitas a flexao, ao corte e a torcao.

« M¢étodos de idealizacao de seccoes reforcadas com tensores em
seccoes mais simples de analisar também foram apresentados:
idealizacao estrutural.

« Agora convém alargar esta analise para componentes proprios
de aeronaves incluindo vigas com afilamento, fuselagens, asas,
cavernas e nervuras; também estao incluidos os efeitos de
aberturas em asas e fuselagens.

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Os componentes estruturais de aeronaves sao complexos
consistindo, normalmente, de cascas de metal finas reforcadas
com arranjos de tensores.

Estas estruturas siao altamente redundantes e requerem certa
simplificacao ou idealizacao antes que possam ser analisadas.

A analise apresentada aqui é, por isso, aproximada e o grau de
precisao obtido depende do niimero de simplificacoes assumidas.

Também esta presente uma outra complicacao uma vez que fatores
como restricoes de empeno, descontinuidades na estrutura e na
carga e atraso do corte afetam grandemente a analise.
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Geralmente s6 usando técnicas numéricas, como o método dos
elementos finitos, se pode obter um elevado grau de precisao.
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

No entanto, os métodos aproximados (mais simples, rapidos e
baratos) podem usar-se com grande vantagem nas fases
preliminares do projeto estrutural quando sao investigadas varias
alternativas estruturais; eles também proporcionam uma
compreensao do comportamento fisico das estruturas, ao contrario
dos métodos numéricos.
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

2. Longarinas de asa e vigas em
calxao

Os componentes estruturais de aeronaves, como as asas e as
fuselagens, sao normalmente afilados ao longo do seu comprimento
para permitir melhor eficiéncia estrutural.

Assim, a dimensao das seccoes de asas sao reduzidas tanto na corda
como na espessura ao longo da envergadura na direcao da ponta e
as seccoes de fuselagens atras da cabina dos passageiros afilam
para melhorar a eficiéncia aerodinamica e a forma estrutural.

A analise de vigas de seccao fechada ou aberta apresentada
anteriormente assumiu que as seccoes da viga sao uniformes.

O efeito do afilamento na previsao de tensoes diretas produzidas
por momentos fletores é minimo se o afilamento for pequeno sendo
as propriedades da seccao calculadas na seccao em questao.



)

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

2. Longarinas de asa e vigas em
calxao

A equacao

az:(My'“MX'XYJx{MX'WMy'xyjy (3.06)

2 2
Loy = by Loy = by

pode, por isso, ser usada com precisao razoavel.

Por outro lado, as tensoes de corte nas almas da viga pode ser
bastante afetado pelo afilamento.
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2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.1. Longarina de asa afilada

Considere-se primeiro o caso simples de uma viga colocada no
plano yz sendo constituida por duas mesas e uma alma.

Um elemento 6z da viga esta representado na figura 4.01.

v

P, 1T/jl/\/' Py
FZ

1

Figura 4.01 Efeito do afilamento na
analise de vigas
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>
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2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.1. Longarina de asa afilada

Na seccdo z a viga é sujeita a um momento fletor positivo M, e uma
forca de corte positiva S,,.

As resultantes do momento fletor P, e P, , sdo paralelas ao eixo z
da viga.

Numa viga em que Se assume que as mesas suportam todas as
tensoes diretas

M
I:)z,l = hx ) I32,2 - hx
No caso em que se assume que a alma também suporta tensoes
diretas, P, , e P,, sao determinadas multiplicando as tensoes diretas

o, ;€ o, ,, obtidas com a equacdao 3.06, pelas areas das mesas B, e
B

2.
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2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.1. Longarina de asa afilada

P,, e P,,sao as componentes da forca axial das mesas na direc¢io de
Z.

Estas tém componentes P, e P, , paralelas ao eixo y e sdo dadas
por

P4

¥ . oy
:Pz,lyzl , F)y,ZZPZ,Z?Z2 (401)

onde, na direcao de afilamento mostrado, dy., é negativo.
A carga axial na mesa 1 € dada por

F = (Pz2,1 + Pyz,l)uz
Substituindo para P, , da equagdo 4.01 tem-se

2 2
OL” + 0y B Pz,l

oL cosa,

(4.02)
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2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.1. Longarina de asa afilada

Da mesma forma

2 2
/ P
PP "+, _ 20 (4.03)

S cosa,

A forca de corte interna S, € constituida pela resultante S, ,, dos
fluxos de corte na alma da viga e pelas componentes verticais
de P,e P,

Assim
ou
W o7

Sy - Sy,w + PZ’]‘E-'_ PZ,Z 52

(4.04)
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.1. Longarina de asa afilada

de forma que

Syw =Sy ~Pry P, , %2 (4.05)

Neste exemplo, dy, nas equacoes 4.04 e 4.05 é negativo.

A equacao 4.05 pode ser usada para determinar a distribuicao
do fluxo de corte na alma da viga.

Para uma viga completamente idealizada o fluxo de corte da
alma ¢ constante e € dado por s, /h.
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2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.1. Longarina de asa afilada

Para uma viga onde a alma é capaz de suportar tensoes diretas,
a distribuicao do fluxo de corte é obtida usando a equacao 3.75

SXIXX X
qquz{l | _12yJUthds+ZBXJ

XX yy

Syly =Syl s n
_( Iy | _|2yJU°tDde+ZBryrj
Xy r=1

(3.75)

XXT Yy

opde L.S‘y. e substituido por S, , e que, para a viga da figura 4.01,
simplifica-se em

= — Sy’W St ds+ B] 4
qs Ixx J.O Dy yl ( 06)
ou
=— Sy’w St ds+ B 4
Qs | J‘O DY 2Y2 ( 07)

XX
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2.1. Longarina de asa afilada

Exemplo 4.01: Determinar a distribuicao do fluxo de corte na
alma da viga afilada da figura 4.02 na seccao a meio do seu
comprimento. A alma da viga tem uma espessura de 2 mm e
suporta tensoes diretas. A viga afila simetricamente em torno
do eixo horizontal que passa pelo centrdide e a area de cada
mesa ¢ de 400 mm?2.

T 4
400 mm21 1

400 mm 300 mm

2mm

2_v
400 mm?
Section AA

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Figura 4.02 Viga com afilamento do
exemplo 4.01

(a) {b)
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.2, Vigas de seccao aberta e fechada

Considere-se agora o caso mais geral de uma viga afilada em
duas direcoes compreendendo um arranjo de booms e de
revestimento.

Exemplos praticos deste tipo de vigas sao as asas e as
fuselagens completas.

A viga pode ser de seccao aberta ou fechada; os efeitos do
afilamento sao determinados de uma maneira idéntica em
ambos 0s casos.
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2.2, Vigas de seccao aberta e fechada

{a}

v P, L P PrN p
e 4

/ Far ]5,,, PN Figura 4.04 Efeito do afilamento na
L , — analise de vigas de seccdo aberta e

| - - || fechada
| C

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

(b) (c)
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.2, Vigas de seccao aberta e fechada

A figura 4.04(a) mostra um pequeno comprimento 6z da viga
sujeito a forcas de corte S, e S, na sec¢do z; S, e S, sdo positivas
quando atuam nas direcOes representadas.

Convém lembrar que, caso a viga fosse aberta, as forcas de corte
teriam que ser aplicadas no centro de corte para evitar qualquer
torcao.

Para além das forcas de corte, a viga esta sujeita a momentos
fletores M, e M, que produzem tensoes diretas o, nos “booms” e
no revestimento.

Suponha-se que no “boom” r a tensao direta paralelaazée o,,,
que pode ser obtida usando a equacao 3.06.

O'zZ[MyIXX_MXIijX+(MXIW_Mylxy]y (3.06)

2 2
Ixxlyy_lxy Ixxlyy_lxy
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.2, Vigas de seccao aberta e fechada

A componente P, . da carga axial P. no “boom” r é dada por

I:)z,r :Gz,rBr (408)
onde B, ¢ a area da seccao transversal do “boom” r.
Da figura 4.04(b)

_p N
N =Pur (4.09)
e da figura 4.04(c)
I:)x,r = I:)y,r %
¥,

ou, substituindo para P, ,. da equagao 4.09,

X
I:)x,r — I:)z,r ?Zr

(4.10)



)

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.2, Vigas de seccao aberta e fechada

A carga axial P, é, entao, dada por
R = (sz,r +Py + P )]/2 (4.11)

Ou, em alternativa, por

P =P, (ot + 3 + 22 (4.12)
’ oz
As forgas de corte S, e S, aplicadas sdo reagidas pelas
resultantes dos fluxos de corte no revetimento dos painéis e
almas juntamente com as componentes P..eP, das cargas
axiais nos “booms”.

Assim, se S, , € S, ,, a0 as resultantes dos estorcos de corte no
revestimento e na alma e se tem um total de m “booms” na
seccao, entao



)

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

2. Longarinas de asa e vigas em caixao
2.2, Vigas de seccao aberta e fechada
Sy :Sx,w+sz,r ; Sy :Sy,w+zpy,r (413)

Substituindo nas equagoes 4.13 para P, . e P, . das equacoes
4.10 € 4.09 tem-se

0 &, 0,
Sx :Sx,w+zpz,r— 1 Sy :Sy,w+zpz,r— (414)

r=1 o r=1 o

Entao
m m

WV,
S,u=s,-3p, 4.15
rz zr 52 d Z‘ . (4.15)
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.2, Vigas de seccao aberta e fechada

A distribuicao do fluxo de corte numa viga de seccao aberta é
obtida usando a equagdo 3.75 onde S, € substituido por S, , €S,
por S, ,, das equacoes 4.15.

Da mesma forma, numa viga de seccao fechada S, e S, na
equagdo 3.80 sao substituidos por S, , e S, .

qs = (SIXIXIX _’I’ny}UthdHZij

XX yy

S, 1, —S,I n
B Al A L J'StDyds+ZBryr +0 0
| x| _Ixy 0 r=1 |

XXTYyy

(3.80)

Neste caso a equacao dos momentos (equacdo 3.37) requer
uma modificacio devido a presenca das componentes da carga
nos “booms” P, .e P, .
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2.2, Vigas de seccao aberta e fechada

Syllo = SySo :§ Pa,ds+2Ag; (3.37)

Figura 4.05 Modificacédo da

equacdo dos momentos no corte de

seccgOes fechadas devido as cargas
s nos “booms”

X

°
Centro de
momento

Assim, da figura 4.05 vé-se que a equacao 3.37 fica

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Sx770 o Syé:O = §qb pdS + 2'A‘qs,o o Z F)x,r77r + Z F)y,ré:r (416)
r=1 r=1
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2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.2, Vigas de seccao aberta e fechada

A equacao 4.16 é diretamente aplicavel a uma viga com
afilamento sujeita a forcas posicionadas em relaciao ao centro
de corte como mostrado na figura 4.05.

E necessario ter atencao em problemas especificos de forma a
que os momentos das forcas tenham o sinal correto.
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2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.2, Vigas de seccao aberta e fechada

Exemplo 4.02: A viga embutida da figura 4.06 é
uniformemente afilada ao longo do comprimento, tanto na
direcao x como na y, e suporta uma forca de 100 kN na ponta
livre. Calcular as forcas nos “booms” e a distribuicao do fluxo de
corte nas paredes da seccao que se situa a 2 m da ponta
embutida supondo que os “booms” suportam todas as tensoes
diretas e as paredes apenas o corte. Cada “boom” dos cantos
tem uma seccao com 900 mm? e os centrais tém 1200 mm?.

4

3+

-wt=-3mm :
-‘—— T_?_-Bm

Figura 4.06 Viga com afilamento do
exemplo 4.02
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2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.2, Vigas de seccao aberta e fechada

Unswept beam

Exemplo 4.03: Se o plano

0.8m

vertical central da viga em -
caixao do exemplo 3.02, isto é, o
plano vertical que passa nos
«booms» 2 e 5, tiver um
enflechamento de 20° como
mostra a figura 4.07, calcule as
forcas nos «booms» e a

2Zm 2m

0.8m

04m

distribuicao do fluxo de corte
nas paredes da seccao BB, que
dista 2 m da raiz da viga. Note
que a envergadura da viga
mantém-se.

Section BB "
. . . (not to scale) 6 5 4
Figura 4.07 Viga com afilamento e

enflechamento do exemplo 4.03

N
[=+]

04m

m
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2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.3. Vigas com tensores de area variavel

Em muitos avioes, as vigas estruturais, como as asas, possuem
tensores cujas areas da seccao transversal variam ao longo da
envergadura.

Os efeitos desta variacao na determinacao da distribuicao do fluxo
de corte nao podem, por isso, ser obtidos pelos métodos descritos
anteriormente que assumem areas constantes para os “booms”.

De facto, se a tensao nos tensores for mantida constante por meio
da variacao da sua area nao ha qualquer mudanca no fluxo de
corte quando o tensor/”boom” é atravessado.
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2.3. Vigas com tensores de area variavel

O calculo da distribuicao do fluxo de corte em vigas com tensores
de area variavel é baseado no método alternativo para a
determinacao da distribuicao do fluxo de corte.

As forcas dos booms P, , e P, , sao calculadas em duas secgoes z, € z,
da viga a uma distancia conveniente entre si.

Assumindo que a forca no tensor varia linearmente no seu
comprimento, o incremento da forca no tensor por unidade de
comprimento € dado por

P 1 I:>z,2

AP =-*
Z1— 14y

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

A distribuicao do fluxo de corte obtém-se como anteriormente.
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2. Longarinas de asa e vigas em caixao

2.3. Vigas com tensores de area variavel

Exemplo 4.04: Resolver o exemplo 4.02 considerando as
diferencas nas forcas dos “booms” em seccoes da viga antes e
depois da seccao dada. Neste exemplo as areas dos tensores nao
variam ao longo do comprimento da viga mas o método é idéntico.
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

As fuselagens consistem em chapas finas reforcadas com um
elevado nimero de tensores longitudinais juntamente com
cavernas.

Geralmente elas suportam momentos fletores, forcas de corte e
momentos de torcao que induzem tensoes axiais nos tensores e na
casca juntamente com tensoes de corte na casca; a resisténcia dos
tensores as forcas de corte é geralmente ignorada.

A distancia entre tensores adjacentes é normalmente pequena pelo
que a variacao do fluxo de corte no painel que os une também sera
pequena.
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E por isso razoavel assumir que o fluxo de corte é constante entre
tensores adjacentes o que simplifica a analise a uma seccao
idealizada em que os tensores/”booms” suportam todas as tensoes
diretas enquanto o revestimento suporta apenas as tensoes de
corte.

A capacidade da casca suportar as tensoes diretas € tida em conta
pelo aumento da area dos tensores/”booms” como descrito no
capitulo anterior.

A anélise de fuselagens envolve assim o calculo das tensoes diretas
nos tensores e a distribuicao das tensoes de corte na casca; estas
ultimas também sao necessarias para a analise das cavernas como
se vera na seccdo 5.
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

O arranjo da casca e dos tensores é idealizado numa combinacao de
“booms” e revestimento como visto anteriormente.

A tensao direta em cada “boom” é depois calculada usando a
equacao 3.06 onde os eixos de referéncia e as propriedades da
seccao referem-se as areas da secc¢ao transversal que suportam as
tensoes diretas.

M, Ly =M, 1, M1, —M, 1,
o, = X+
Il —12 Il —12
XX yy xy XX yy xy

y (3.06)
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Exemplo 4.05: A fuselagem de um aviao ligeiro de passageiros
tem uma seccao transversal igual a da figura 4.07(a). A area da
seccao transversal de cada tensor € de 100 mm? e as distancias
verticais da figura 4.07(a) vao até a linha média da parede da
seccao na posicao do tensor correspondente. Se a fuselagem estiver
sujeita a um momento fletor de 200 kNm aplicado no plano vertical
de simetria desta seccao, calcular a distribuicao das tensoes diretas.

381-0mm

352-0mm
269-5 mmy

Figura 4.07 (a) Seccéo real da
fuselagem; (b) seccéo idealizada da
fuselagem (@) ()
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Numa fuselagem com uma secc¢ao transversal do tipo representado
na figura 4.07(a) a determinacao da distribuicao do fluxo de corte
na casca resultante da forca de corte é basicamente a analise da
idealizacao de uma viga fechada com uma tinica célula.

A distribuicao do fluxo de corte é assim dada pela equacao 4.17
onde a capacidade da casca suportar as tensoes diretas é tida como
nula, isto é t,=0, de forma que

SXIXX X I SXIX
Xy

xXx'yy xx'yy r=1
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A equacao 4.17 é aplicavel nos casos em que as cargas de corte nao
estao aplicadas através do centro de corte de forma que os efeitos
do corte e da torcao sao incluidos simultaneamente.

Alternativamente, se a posicao do centro de corte for conhecida, o
sistema de cargas pode ser substituido por forcas de corte aplicadas
no centro de corte juntamente com um momento torsor puro.

W

Neste caso, as distribuicoes do fluxo de corte sao calculadas
separadamente e adicionadas posteriormente para se obter a
distribuicao final.
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Exemplo 4.06: A fuselagem do exercicio 4.05 esté sujeita a uma
forca de corte vertical de 100 kN aplicada a uma distancia de 150
mm do eixo vertical de simetria como mostra, para a seccao
idealizada, a figura 4.08. Calcular a distribuicao do fluxo de corte
na seccao.

Ya 100 kN

16 n_\g‘

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Figura 4.08 Seccéo idealizada da
fuselagem do exemplo 4.06
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Uma seccao de fuselagem é basicamente uma viga fechada de uma
tnica célula.

A distribuicao do fluxo de corte resultante de um momento torsor
puro é, por isso, dada por

q=—— (4.18)

E indiferente que a seccao tenha ou nao sido idealizada uma vez
que em ambos 0s casos assume-se que os “booms” nao suportam as
tensoes de corte.

A equacao 4.18 permite uma alternativa ao exemplo 4.06 para a
solucao de seccoes sujeitas a corte em que o centro de corte é
conhecido.
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Na figura 4.08 o centro de corte coincide com o centro de simetria
de forma que o sistema de forcas pode ser substituido por uma
forca de 100 kN atuando no centro de corte juntamente com um
momento torsor puro de 100x103x150 = 15x10° Nmm como mostra

a figura 4.09.

100kN

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Figura 4.09 Solucdo alternativa do
exemplo 4.06.
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A distribuicao do fluxo de corte resultante da forca de corte pode
ser determinada usando o método do exemplo 4.06 mas com a
parte esquerda da equacao do momento igual a zero para
momentos em torno do centro de simetria.

Alternativamente pode usar-se a simetria da seccao e o facto de o
fluxo de corte ser constante entre os “booms”.

Suponha-se que o fluxo de corte no painel 21 é q,,. Entao da
simetria e usando os resultados do exercicio anterior

Qs = Uaro = ther = U
O3, = Og7 = Chor = thme = 30,3+ 0
Os3 = O76 = Chuo = Chars =939+ 0y
Oss = Ogs = Chns = Chas = 66,0+ 0y
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A resultante destes fluxos de corte é estaticamente equivalente a
forca de corte aplicada de forma que

4 x (h21q21 + h32q32 + h43Q43 + h54qs4 ) = Sy

381-0mm
352-0mm
269-5 mm|
5-
b=

4%(29,00], +82,50s, +123,77,5 +145 80, ) =100 x10°

Substituindo para q,,, q,, € g, obtém-se

4% (381,00, +18740,5) =100 x10°

de onde se tira

0,; =16,4N/mm ; qg, =46,7N/mm ; q,3=69,9N/mm ; @, =83,4N/mm
etc.
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A distribuicao do fluxo de corte resultante do momento torsor
aplicado é, da equacao 3.18,
15x10°

= =16,4N/mm
q 2x4,56%10° /

atuando no sentido anti-horario em torno de toda a seccao.

Este valor do fluxo de corte é agora adicionado ao fluxo de corte
produzido pela forca de corte; isto da a solucao da figura 4.10, isto
é
0, =16,5+16,4 =32,9N/mm
Ohe =16,5-16,4=0,IN/mm

etC 66.0

98.8

Figura 4.10 Distribuicdo do fluxo de corte [N/mm] na
seccao da fuselagem do exemplo 4.06.
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Até agora, consideraram-se fuselagens com seccao fechada
reforcadas com cavernas transversais e tensores longitudinais.

Na pratica, € necessario providenciar aberturas nestas cascas
reforcadas e fechadas para, por exemplo, cockpits, portas, janelas
ou poroes de bombas.

Estas aberturas produzem descontinuidades na estrutura pelo que
os esforcos sao redistribuidos pela vizinhanca da abertura, afetando
os esforcos na casca, nos tensores e nas cavernas.

Frequentemente, estas regioes tém que ser muito reforcadas,
resultando num inevitavel aumento de peso.

Em algumas situacoes (aberturas para portas em avioes de
passageiros, por exemplo) nao € possivel ter cavernas rigidas em
ambos os lados da abertura porque o espaco da cabina nao pode ser
obstruido.
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Nestes casos, uma caverna rigida € inserida em volta da abertura
para resistir as cargas de corte e transmitir as cargas de um lado da
abertura para o outro.

Os efeitos de aberturas mais pequenas, como aquelas necessarias
para filas de janelas em avioes de passageiros, podem ser
determinados aproximadamente como descrito em seguida.

A figura 4.11 mostra um painel de fuselagem com aberturas para
janelas.

O traco interrompido representa as cavernas e os tensores da
fuselagem necessarios para reforcar o painel.

Claro que, na pratica, o painel seria curvo mas, para uma fuselagem
de um aviao de passageiros de grandes dimensoes, o painel pode
ser considerado plano na extensao que abrange a janela.

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves
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O painel esta sujeito a um fluxo de corte médio q,, que seria o valor
do fluxo de corte no painel sem as aberturas.

Assume-se que as aberturas afetam apenas o fluxo de corte na
linha dos painéis acima e abaixo das mesmas (todos os painéis
suportam fluxos de corte).

abertura

Qv

e

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Figura 4.11 Painel de fuselagem
com janelas espagadas
I | uniformemente.

|
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Assim, existem trés fluxos de corte desconhecidos, q,, g, € q,, como

mostrado na zona central do painel da figura 4.12.

Jav Qay
1 qa'.l 1 T QEII.
| | | |
qEHJ [ [ |";IEI*'f J [ I Qav
e o I— —_————— -
| | | I
|| ! | | []! ! [ﬂz |
“““ 92 i." dz
dz a3 qz
1 |
Iy Iy | q2|
ez bz haz ez ':'E,,I
(a) (b) (c)

Jay

qﬂ v

Qay

Qay

Qay

Qay

Qay

Figura 4.12 Diagramas
do corpo livre das
porcdes do painel da
fuselagem da figura 4.11.
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

A figura 4.12(a) mostra o diagrama do corpo livre de uma area do
painel entre e acima de uma abertura.

Considerando o comprimento horizontal do painel através das
aberturas pode ver-se que o equilibrio de forcas horizontal é

qlll = Qav (Il + IW)
ou
il
ql - CIav + I1 (419)
Note-se que vao aparecer forcas axiais nas cavernas e tensores

produzidas pelos diferentes valores do fluxo de corte nos painéis
adjacentes.

No entanto, devido a simetria, as forcas horizontais no tensor vao
ser iguais enquanto as forcas verticais na caverna nao aparecem na
equacao de equilibrio.
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Agora, considerando o diagrama do corpo livre na figura 4.12(c),
obtém-se o equilibrio das forcas verticais

2CIzdl = Qav (Zdl + dw)
ou

d
0, = qav(l—i_ Z—C\;vl] (420)

Finalmente, do diagrama do corpo livre da figura 4.12(b) e
considerando o equilibrio horizontal, tem-se

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

dsly + 0yl = qav(ll + |w)
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Substituindo para o g, da equacao 4.20 e rearranjando obtém-se

24,
A distribuicao da forca axial nos tensores pode ser determinada
através do equilibrio estatico como ilustrado no exemplo seguinte.

d,l
03 :qav(l ij (421)

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Exemplo 4.07: O painel de fuselagem mostrado na figura 4.13
suporta um fluxo de corte médio de 40 kN/m em torno do seu
contorno exterior. As aberturas para as janelas estao
uniformemente distribuidas e existem reforcos como mostrado.
Determine o fluxo de corte nos painéis e a distribuicao das forcas
axiais ao longo dos reforcos em torno da abertura.

|
—= s
600 mm ' J r 0z 03 a2 Q
=~ B g9 10 11 -—l{5— abertura

300 rmimi

O

N

\“
&

Todos os fluxos de
corte ttm o
mesmo sentido

s00 I

|_-

Figura 4.13 Painel da
fuselagem do exemplo 500 mm
4.07

600 mm 600 mm

L

L

300 mm 300 mm
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As seccoes das asas sao
constituidas por cascas finas
reforcadas por uma combinacao
de tensores, almas e mesas de
longarinas e nervuras.

A estrutura resultante forma
frequentemente uma, duas ou
mais células e é altamente
redundante.

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

m J
| i I
u N i u B | R /.

Figura 4.14 Exemplos de seccdes de asa. Largannssmlip)s
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No entanto, como no caso das seccoes de fuselagem, o grande
nimero de tensores colocados proximos uns dos outros permite
que se assuma um fluxo de corte constante no revestimento entre
tensores consecutivos de forma que a seccao da asa pode ser
analisada como estando completamente idealizada

desde que a capacidade da casca de suportar as tensoes diretas seja
compensada pelo aumento das areas dos “booms”.

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Vamos analisar seccoes de asa de células multiplas sujeitas a flexao,
a torcao e ao corte.
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Inicialmente, vai analisar-se o caso especial de uma seccao de trés
tensores longitudinais.

A seccao de asa mostrada na figura 4.15 foi idealizada numa
combinacio de “booms” para suportar as tensoes diretas e painéis
para suportar apenas as tensoes de corte.

Figura 4.15 Secc¢éo de asa com
I _ trés “booms”.
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l 4.1. Casca com trés “booms”

A parte da seccao da asa atras da longarina vertical 31 desempenha
apenas um papel aerodinamico e por isso nao esta tensionada.

As forcas de sustentacao e de arrasto, S, e S., induzem fluxos de
y X

corte na casca que siao constantes entre “booms” adjacentes uma

vez que a seccao foi completamente idealizada.

Assim, resolvendo as forcas horizontalmente e tendo em conta que
a resultante dos fluxos de corte internos é equivalente a carga
aplicada, tem-se

Sy = —O12l12 + Gzslzs (4.22)

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Resolvendo as forcas verticalmente

Sy = Q31(h12 + h23) Ciofhp — Ga3hps (4.23)

Finalmente, tirando momentos em torno do “boom” 3

Syllo +Sys0 = —2 A0 —2Ax053 (4.24)

Nas equacoes acima tém-se trés incognitas do fluxo de corte, q..,
Jaq> g4, € trés equacoes de equilibrio estatico.

Conclui-se, assim, que uma seccao idealizada com trés “booms” é
estaticamente determinada.
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l 4.1. Casca com trés “booms”

Mais tarde vai voltar-se ao caso simples de uma seccao com trés
“booms” quando se examinar as distribuicoes da carga axial e dos
fluxos de corte em nervuras de asa.

Entretanto vai considerar-se a flexao, a torcao e o corte de seccoes
de células multiplas.

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Os momentos fletores em qualquer seccao de uma asa sao
geralmente produzidos por cargas de corte aplicadas noutras
seccoes da asa.

O sistema das tensoes diretas para tal seccao de asa (figura 4.16) é
dado pela equacdao 3.06 onde as coordenadas (x,y) de qualquer
ponto na seccao transversal e as propriedades da seccao referem-se
aos eixos Cxy em que a origem C coincide com o centrobide das
areas que suportam as tensoes diretas.

B
# J Figura 4.16 Secgdo idealizada de

C X P le .
\\*\_{ - Hj uma asa com maltiplas células.
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Exemplo 4.08: A seccao de asa da figura 4.17 foi idealizada de
forma a que as tensoes diretas sejam todas suportadas pelos
“booms”. Se a seccao da asa estiver sujeita a um momento fletor de
300 kNm aplicado num plano vertical, determinar as tensoes
diretas nos “booms”.

Areas dos “booms”: B,=B;=2580 mm?, B,=B,=3880 mm?,

B,=B,=3230 mm?>.
\TES mm | 230 mm
»—/,/liles mm 1230 mm

- -

i | 020 mm

Tk
200 mm
Y

—
200 mm|

Figura 4.17 Seccéo da asa do exemplo 4.08.
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Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

A distribuicao de pressao ao longo da corda numa superficie
aerodinamica pode ser representada por cargas de corte (forcas de
sustentacao e arrasto) atuando através do centro aerodinamico
juntamente com um momento de arfagem M,,.

Este sistema de forcas de corte pode ser transferido para o centro
de corte da seccao na forma das forgas de corte S, e S, juntamente
com um momento torsor 7.

Vai considerar-se aqui o caso da torc¢ao pura.

Na analise assume-se que nenhuma restricao axial esta presente e
que a forma da seccao da asa nao se modifica devido a carga
aplicada.
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Na auséncia da restricao axial nao se desenvolvem quaisquer
tensoes diretas na seccao da asa de modo que apenas tensoes de
corte estao presentes.

Daqui segue-se que a presenca dos “booms” nao afeta a analise no
caso de tor¢ao pura.

A seccao de asa mostrada na figura 4.18 possui N células e esta
sujeita a um momento torsor T que gera momentos individuais,
mas desconhecidos, em cada uma das N células.

Figura 4.18 Seccéo de asa de
células multiplas sujeita a tor¢éo.
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Por isso, cada célula esta sujeita a fluxos de corte constantes gy, gy,
. s qgs - - -» @y dado pela equacao 4.18.

O momento torsor total é entao

N
T =2 2A0, (4.25)

Apesar da equacdo 4.25 ser suficiente para a solucao do caso
especial de uma seccao com uma tnica célula que é, por isso,
estaticamente determinada, sao necessarias mais equacoes para
uma seccao de N células.

Estas equacoes sao obtidas considerando a razao de torcao em cada
célula e a condicao de compatibilidade de deslocamento em que
todas as células possuem a mesma razao de torcao.

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves
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Isto advém diretamente da condicao de que a seccao transversal
nao é distorcida.

Considerando a célula R da seccao da asa na figura 4.19, a razao de
torcao na célula é

dé 1 ds

dz 2AG-R 't
O fluxo de corte na equacdao 4.26 é constante em cada parede da
célula e tem os valores representados na figura 4.19.

o= e 9o 41
Figura 4.19 Distribuicédo do fluxo de corte na \) \) Q
célula R de uma seccdo de asa de N células.

3 —_— 4

(4.26)
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)

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Substituindo j ds/t em cada parede por 6, a equacao 4.26 fica
do 1

iz 2AG 0612 + (AR —0r-1)82 + Uras + (AR —Ore1)501] (4.27)
ou, arranjando os termos dentro de parénteses,
(31? = AlR e [— Ar 1623 + Ag (G + Oz + Fsq + 841 )~ Ar 104 |
Em termos gerais esta equacao pode exprimir-se na forma
0L (bt tustins) (4

onde o, € j ds/t para a parede comum as células R e R-1, 6y € j ds/t
para todas as paredes envolvendo a célulaR e 6, € j ds/t para a
parede comum as células R e R+1.
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A forma geral da equacao 4.28 é aplicavel a seccoes de células
multiplas onde as células estao conectadas consecutivamente, isto
é, a célula I é conectada a célula II, a célula II as células I e III, etc..

Nalguns casos, a célula I pode ser conectada as células II e III, etc.
de forma que a equacdo 4.28 nao pode ser usada na sua forma
geral.

Para este tipo de seccao o termo f q(ds/t)pode ser calculado
considerandoj q(ds/t) para cada parede de uma célula de cada vez.

Existem NN equacoes do tipo 4.28 que, com a equacao 4.25, formam
as N+1 equacoes necessarias para obter as N incognitas do fluxo de
corte e a incognita de dd/dz.
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Na pratica, é frequente fabricar os painéis do revestimento e as
almas das longarinas com materiais que possuem propriedades
diferentes de modo que o modulo de corte G nao é constante.

A analise de tais seccoes € simplificada se a espessura real, t, da
parede for convertida numa espessura ponderada pelo médulo de
corte, t*.

Para a célula R de uma seccao de asa de N células onde G varia de
parede para parede a equacdo 4.26 toma a forma
40_ 1 ds
dz 2Aq R Gt
Esta equacao pode escrever-se
dé 1 ds

dz 2ARGREF §R | (C;/C;REF)t (429)
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onde Gz € um valor do médulo de corte conveniente.
A equacao 4.29 fica assim
do 1 ds
5

dz  2AGper
onde a espessura ponderada pelo moédulo, t*, é dada por

t[ c jt
Grer

Entao, na equacao 4.28, étorna-se
5= ds

I

t*

(4.30)

(4.31)
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Exemplo 4.09: Calcular a

distribuicio da tensio de corte 1300 Nm

~ VN
nas paredes da seccao de asa de 1 3
trés células da figura 4.20
quando sujeita a um momento I b
torsor de 11,3 kNm no sentido
anti-horario. ? 4

Figura 4.20 Seccéo da asa do exemplo 4.09.

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Parede Comprimento Espessura G Area da célula
[mm] [mm] [N/mm?] [mm?]
126xt 1650 1,22 24200 A; = 258000
12int 508 2,03 27600 Ay = 355000
13, 24 775 1,22 24200 A = 161000
34 380 1,63 27600
35, 46 508 0,92 20700

56 254 0,92 20700
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Inicialmente vai considerar-se o caso geral de uma seccao de asa

tensoes de corte.

Sy

A

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

i~
o [\/
r RJ —————— — N’\'

Centro de momento

com N células constituida por “booms” e painéis de revestimento,
sendo estes capazes de suportar tanto tensoes diretas quanto

A seccao da asa € sujeita a cargas de corte S, e S, cujas linhas de
acao nao passam necessariamente pelo centro de corte S (ver
figura 4.21); a distribuicao do fluxo de corte resultante é assim uma
combinacao dos efeitos do corte e da torcao.

|

%0 __l_a

~* Figura 4.21 Seccdo de asa com N
células sujeita a cargas de corte.
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4’—! Centro de momento
T
i }/. »\!

O método para determinar a distribuicao do fluxo de corte e a razao
de torcao é baseado na analise de uma viga de uma célula sujeita a
cargas de corte.

Tal viga é estaticamente determinada, sendo a inica redundancia
selecionada como o valor do fluxo de corte num “corte” posicionado
arbitrariamente.

Assim, a seccao de N células da figura 4.21 pode tornar-se
estaticamente determinada se for “cortada” num painel de cada
célula, como mostra a figura.

A posicao destes “cortes” € teoricamente irrelevante mas existem
vantagens, do ponto de vista numérico, em “cortar” cada célula ao
centro do seu painel superior ou inferior.
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Geralmente nestes pontos os fluxos de corte redundantes g, , sao
pequenos de forma que os fluxos de corte finais diferem apenas
ligeiramente daqueles da estrutura determinada.

O sistema de equacoes simultaneas que permite determinar os
fluxos de corte finais sera, assim, “bem comportado” e produzira
resultados fiaveis.

A solucao de um sistema de equacoes “mal comportado” envolveria,
provavelmente, a subtraccao de valores elevados com magnitudes
semelhantes que teriam que ser expressos com muitos algarismos
significativos para se obter uma precisao razoavel.
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Apesar deste argumento nao se aplicar a uma seccao de asa
completamente idealizada, uma vez que o fluxo de corte € constante
entre os “booms”, é vantajoso na mesma “cortar” o painel superior
ou inferior para que, no caso especial de se ter uma sec¢ao com um
eixo de simetria horizontal, um “corte” no painel superior, por
exemplo, resulte em fluxos de corte da “seccao aberta” g, nulos nos
painéis inferiores.

Isto reduz grandemente o esforco de calculo e simplifica a
derivacao da equacao do momento, como se vera no exemplo 4.09.
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S)’
4’—! Centra de momento
"*4}\@
F\1
I ol
(I A

O fluxo de corte da “seccao aberta” g, na seccao da asa da figura
4.21 é dado pela equacao 3.75, isto €

S |
gy = IX XIX _’I’zxy U thds+ZB X j
oY (3.75)
S,y =Syl ) ¢ i
X 5 thyds+ZBryr
Ixxlyy_lxy 0 r=1

Fica-se, entao, com uma incégnita do fluxo de corte em cada um
dos “cortes”, g, o1, G011 - - -» 95,0,y MAIS a Incognita da razdo de
torcao d6/dz que, da condicao de que a seccao nao é distorcida, é
igual para todas as células.

Tem-se assim, a semelhanca do caso da torcao, N+1 incégnitas que
necessitam de N+1 equacoes para se obter uma solucao.
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Considere-se a célula R mostrada na figura 4.22.

A distribuicao completa do fluxo de corte em volta da célula é dada
pela soma dos fluxos de corte da “seccao aberta”, g, e o valor do
fluxo de corte no “corte”, g, , .

Pode, entdo, considerar-se q; , , como um fluxo de corte constante
que atua em torno da célula.

A razao de torcao ¢ dada novamente pela equacao
dé 1 ds 1 ds
§

iz 2AGRIT T 2AG §R(qb+qs’°’R)T

/’/,,4 ’_\

9 .0,m-1 9 .0.7 95,07+ 1
Q Q Figura 4.22 Fluxo de corte redundante na celula R
de uma asa de N celulas sujeita ao corte.

Y
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Comparando com o caso do momento torsor puro deduz-se que

do 1
dZ 2ARGREF

ds
(_ qs,O,R—lé‘R—l,R + qS,o,RéR - q5,0,R+15R+1,R + §R Qb '[_*J (432)

onde g, é determinado previamente.

Existem NN equacoes do tipo da equacdo 4.32 por isso € necessaria
mais uma equacao para se obterem os valores das N+1 incognitas.
Esta obtém-se considerando o equilibrio de momentos na célula R
na figura 4.23.

— ! 8§ f— 9,

$A45

N

[RE———al

Figura 4.23 Equilibrio de momentos na célula R.
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O momento T, z produzido pelo fluxo de corte total em torno de
um centro de momento conveniente O é dado por

Tor :§QR Pods (433)

Substituindo para g, em termos do fluxo de corte da “seccao
aberta” g, e o fluxo de corte redundante g, , , tem-se

Tq,R - §qb pods + 0.0/ §R pOdS

ou
Tor = $0, D005 +2A.0, o

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

1 1
Recordando: oA, = 553. P, & §dAR :§§ P,ds & § P,-ds =2A,
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A soma dos momentos de cada célula é equivalente ao momento
das cargas aplicadas externamente em torno do mesmo ponto.

Assim para a seccao de asa da figura 4.21

N N N
Sx77o _Syé:o :ZTq,R :Z§R Or pOdS+ZZARqs,O,R (434)
R=1 R=1 R=1

Se o centro de momento for escolhido de forma a ser coincidente
com o ponto de interse¢io das linhas de acao de S, e S, a equagdo
4.34 fica

N N N

0= Tor =2 § GePods + D" 2Ac0, o (4.35)
=1 R=1

R R=1
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Exemplo 4.10: A seccio de asa do exemplo 4.08 (figura 4.17)

torcao.

3 2

230 mm
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230 mm

3 I ,
R S~ ol S S—— . T SR L
200mm] \ ¢ 65 mm

! 50mm| ___———16
i 127C mm { {020 mm

Parede

12, 56
23
34

483
572
61
78

Comprime

nto
[mm]

1023
1274
2200
400
460

330
1270

Espessura
[mm]

1,22
1,63
2,03
2,64
2,64
1,63
1,22

suporta uma forca vertical positiva de 86,8 kKN no plano da alma
572. A seccao esta idealizada de forma que os “booms” suportam
todas as tensoes diretas e as paredes suportam apenas as tensoes
de corte. Se o mddulo de corte de todas as paredes for
27600N/mm? exceto o da parede 78 que € trés vezes maior,

calcular a distribuicao do fluxo de corte na seccao e a razao de

Area da
célula
[mm?]

A; = 265000
Ay = 213000
A = 413000
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Exemplo 4.10 (continuacio): Areas dos “booms”:
B,=B;=2580mm?, B,=B.=3880mm?, B,=B,=3230mm?,

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves
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A posicao do centro de corte de uma seccao de asa é calculada de
um modo idéntico ao descrito no capitulo anterior.

Sao aplicadas forcas de corte arbitrarias S, e S,, uma de cada vez,
através do centro de corte S, calcula-se a distribuicao do fluxo de
corte resultante e tiram-se momentos em torno de um ponto
conveniente.

As distribuicoes do fluxo de corte sao obtidas como descrito acima
para seccoes de células multiplas, mas neste caso as N equacoes do
tipo da equacdo 4.32 sao suficientes para se obter uma solucao,
uma vez que a razao de torcao € nula para cargas aplicadas no
centro de corte.
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As asas sao geralmente afiladas.

Os efeitos do afilamento na analise de uma seccao de asa com uma
célula foram vistos na seccao 4.2.

Numa seccao de asa com células multiplas a anélise é semelhante
excetuando a equacao dos momentos 4.16 que, para uma seccao de
N células, fica (ver figuras 4.05 € 4.21)

Syl — y50—2§ quOdS+22ARqsOR Z xMr — prr (4.36)

5
g Eo y?

Centro de memento
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Exemplo 4.11: Uma viga de duas células tem seccoes simétricas,
afila simetricamente na direcao do y em relacao a um eixo
longitudinal e mede 1,2 m de comprimento (figura 4.24). A viga
suporta cargas que produzem uma forca de corte e um momento
fletor na seccao maior. A carga de corte esta aplicada no plano da
alma da longarina interna. Se os “booms” 1 e 6 estiverem num
plano paralelo ao plano zy, calcular as forcas nos “booms” e a
distribuicao do fluxo de corte nas paredes da seccao maior. Os
“booms” suportam todas as tensoes diretas enquanto que as
paredes s6 sao efetivas no corte. O modulo de corte é constante em
todas as paredes, as almas verticais tém 1 mm de espessura e o
resto das paredes tém 0,8 mm.

Areas dos “booms”: B,=B,=B,=B;=600mm? e B,=B.=900mm?.
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Exemplo 4.11 (continuacao):

10kN /ﬂ
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Figura 4.24 Viga afilada do exemplo 4.11.



ll l ) 4.7. Detlexoes

As deflexoes de asas de células multiplas podem ser calculadas pelo
método da carga unitaria, de uma forma idéntica aquela descrita no
capitulo anterior para seccoes abertas e de uma tinica célula.
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Exemplo 4.12: Calcular a deflexao na ponta livre da viga com
duas células da figura 4.25 tendo em conta os efeitos da flexao e do
corte. Os “booms” suportam todas as tensoes diretas e a casca, de
espessura constante, suporta apenas as tensoes de corte.
E=69000N/mm?2, G=25900N/mm?2.

Areas dos “booms”: B,=B,=B,=B;=650mm?, B,=B.=1300mm>.

S, =44 500 N
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Figura 4.25 Deflexdo de uma
seccdo de asa de duas células.

2
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I n 250mm
v




)

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

4. Asas
4.8. Aberturas nas asas

As asas, tal como as fuselagens, tém aberturas nas suas superficies
para trens de aterragem retrateis, tanques de combustivel, nacelas
de motores ou instalacoes de armamento, entre outras.

Outras aberturas permitem acesso para inspecao e manutencao.

Assim, as forcas em porcoes adjacentes das aberturas da asa sao
modificadas.

Inicialmente ir-se-a considerar o caso de uma asa sujeita a um
momento torsor puro em que a casca inferior de um dos
compartimentos da asa foi removida.

O método € mais facilmente entendido com um exemplo numérico.
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Exemplo 4.13: A porcao estrutural de uma asa consiste numa
caixa retangular com trés compartimentos e esta firmemente fixa a
fuselagem do aviao em todos os pontos da periferia interna. O
revestimento do intradorso do compartimento central foi removido
e a asa esta sujeita a um momento torsor de 10 kNm na ponta livre.
Calcular os fluxos de corte nos painéis do revestimento e nas almas
das longarinas, as cargas nas mesas e as forcas nas nervuras de
cada lado da abertura, assumindo que as mesas das longarinas
suportam todas as cargas diretas e que a casca suporta apenas o
corte.




ll ) 4. Asas
l 4.8. Aberturas nas asas

Exemplo 4.13 (continuacao):

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Figura 4.26 Estrutura da asa com trés compartimentos e uma abertura do exemplo 4.13.
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No exemplo 4.13 assumiu-se simplesmente que os efeitos locais da
abertura sao completamente dissipados dentro do comprimento
dos compartimentos contiguos que tinham o mesmo comprimento
que o compartimento da abertura.

A validade deste argumento baseia-se no principio de St. Venant.

De um modo geral pode assumir-se que os efeitos de uma abertura
estao restringidos a uma distancia ao longo da envergadura igual ao
comprimento da abertura em ambos os lados do compartimento da
abertura.

Agora pode considerar-se o caso mais complexo de uma asa com
uma abertura que esta sujeita a cargas de corte que produzem
flexao e torcao. O método é novamente ilustrado com um exemplo
numeérico.
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Exemplo 4.14: Uma caixa de torcao de uma asa tem uma abertura
no intradorso entre as estacoes 2000 e 3000 e suporta forcas de
sustentacao e de arrasto que sio constantes entre as estacoes 1000
e 4000 como mostra a figura 4.27(a). Determinar os fluxos de
corte nos painéis do revestimento e nas almas das longarinas e
também as cargas nas nervuras das estacoes 2000 e 3000. Assumir
que todos os momentos fletores sao resistidos pelas mesas das
longarinas e que o revestimento e as almas das longarinas
suportam apenas o corte.

l_‘/’
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~A EYyv— 20kN
eoom/pm ’lo 0000 mm 1100mm
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Exemplo 4.14 (continuacao):

Station > 20kN

Station
2000

Station
3000

Station 4
4000

{a)

150 mm 150 mm

60000 mm? ~ {g ~40 000 mm?
- T~
" 52000mm?

{t)

Figura 4.27 Caixa de tor¢do da asa do exemplo 4.14.



| [} 5. Cavernas e Nervuras

Os avioes sao construidos geralmente com cascas de metal que sao
capazes de resistir cargas de tracao e de corte no seu proprio plano
mas que flambam quando sujeitas a cargas compressivas
relativamente pequenas no seu proprio plano.

»

Os revestimentos sao, por isso, reforcados por tensores
longitudinais que resistem as cargas compressivas coplanares e, ao
mesmo tempo, resistem pequenas cargas distribuidas normais ao
plano do revestimento.

Cavernas/Frames

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Antepara/Bulkhead

Longarinas/Longerons
ou
Tensores/Stringers
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O comprimento efetivo dos tensores em compressao ¢é reduzido, no
caso das fuselagens, pela presenca de cavernas transversais ou, no
caso das asas, por nervuras.

Além disto, as cavernas e as nervuras resistem cargas transversais
concentradas e transmitem-nas aos tensores e ao plano do
revestimento.

Assim, as asas podem ser fixas a cavernas da fuselagem nas mesas
das longarinas e as cargas do trem de aterragem sao transmitidas
para a asa através das longarinas e pontos de fixacao nas nervuras.

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves
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5.1. Principios de fabricacao de
reforcos/almas

Geralmente as proprias cavernas e as nervuras sao fabricadas com
folhas de metal (ou de compo6sito) finas e por isso necessitam de
membros de reforco para distribuir as cargas concentradas para as
almas.

Se a carga for aplicada no plano da alma os membros de reforco
devem estar alinhados com a direcao da carga.

Alternativamente, caso isto nao seja possivel, a carga deve ser
aplicada na intersecao de dois reforcos por forma a que cada
reforco resista a componente da carga na sua direcao.

Os principios basicos da construcao de reforcos e almas estao
exemplificados no exemplo seguinte.



ll ” 5.1. Principios de fabricacao de
reforcos/almas

Exemplo 4.15: Uma viga encastrada suporta duas forcas
concentradas como mostra a figura. Calcular a distribuicao das
cargas nos reforcos e a distribuicao do fluxo de corte nos painéis da
alma assumindo que estes suportam apenas o corte.

A Mesa g C D

ﬁ

J K —
— 4000 N
9, 4 \1[_“’:”,72 % 100 mm
A"
i

H

e e & T A

200 mm

7,

LU s s

Reforgo
1 5000 N
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. . Reforco
Figura 4.28 Viga suspensa do

exemplo 4.15. 250 mm 250 mm [— 250 mm

—1
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5.1. Principios de fabricacao de
reforcos/almas

Na analise do exemplo acima assume-se que os painéis da alma em
vigas do tipo representado na figura 4.28 resistem corte puro ao
longo dos seus limites.

Almas finas podem flambar mediante a acio de tais cargas de corte
criando campos de tensao que, por sua vez, induzem cargas
adicionais nos reforcos e nas mesas das vigas.

O campo de tensao pode ser calculado separadamente e
posteriormente adicionado as tensoes determinadas como descrito
acima.

Até agora tem-se visto combinacoes de almas e reforcos onde as
cargas sao aplicadas no plano da alma de forma que os reforgos sao
suficientes para resistir as componentes de uma forca concentrada.
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5.1. Principios de fabricacao de
reforcos/almas

As cargas possuem, frequentemente, uma componente nao
coplanar o que requer uma estrutura em que duas almas se
encontrem no ponto de aplicacao da forca com reforcos alinhados
com as trés direcoes das componentes da forca (figura 4.29).

Figura 4.29 Arranjo estrutural ‘
para uma carga ndo coplanar.

Em alguns casos nao é possivel fazer com que as almas se
encontrem no ponto de aplicacao da forca e por isso usa-se um
componente perpendicular a alma.



ll ” 5.1. Principios de fabricacao de
reforcos/almas

Se este componente for pequeno, ele pode resistir a flexao por meio
de um reforc¢o coplanar, caso contrario é necessario um novo
membro que una cavernas ou nervuras adjacentes como mostra a

figura 4.30.
Em geral nao se devem aplicar cargas normais numa alma nao
suportada, independentemente da sua magnitude.

Figura 4.30 Suporte de uma forca
com uma componente normal a alma.
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Ja se viu que as cavernas das fuselagens transferem cargas para o
revestimento da fuselagem e proporcionam suporte aos tensores
longitudinais.

As cavernas tomam, geralmente, a forma de anéis abertos por
forma a desimpedir o interior da fuselagem.

Elas estao ligadas continuamente a casca da fuselagem em torno do
seu perimetro e nao sao necessariamente circulares mas a maior
parte das vezes sao simétricas em relacao a um eixo vertical.

Uma caverna esta em equilibrio quando sujeita a acao de qualquer
forca externa e aos fluxos de corte de reacao da casca da fuselagem.
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Suponha-se que uma caverna tem um eixo vertical de simetria e
que suporta uma carga externa vertical W como mostra a figura
4.31.

A seccio da fuselagem com revestimento e tensores foi idealizada
de forma a que o revestimento suporte apenas o corte.

y.zt

. l
— =
S E{a]i
e

{a) (b}

Figura 4.31 Cargas numa
w caverna de fuselagem.
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Suponha-se também que a forca de corte na fuselagem
imediatamente a esquerda da caverna € S, ; e que a forca de corte
imediatamente a direita da caverna € S, ,.

Entao

Sy, =5,,-W

y,1l
S, €S, , geram distribuicoes de corte g, € q,, respetivamente, na
pele da fuselagem, cada uma dada pela equacao 4.17 onde
S:1=S, =0 € L,=0 (Cy é um eixo de simetria).

O fluxo de corte g; transmitido para a periferia da caverna € igual a
soma algébrica de g, e q.,,, isto €

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves
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Assim, substituindo para g, e q,, obtidos da equacdo 4.17

S 1. -S|l n S,1,-S. I n
qs z_( Ix xIx y XY}ZBrXr_[ Iy );y X Xy}ZBryr_'_qs,O

—12 —2
XX ©yy Xy r=1 XX Yy Xy r=1

e sabendo que S, ,=S, ;-W tem-se

W <
g :_I_ZBryr +qs,0

XX r=1

onde ¢, , € calculado com a equacao 3.37, a forca de corte ¢ We

W n
Gy =—— 2. BrYr

XX r=1

O método para determinar a distribuicao do fluxo de corte aplicado
na periferia duma caverna de fuselagem é idéntico ao método (ou o
método alternativo) do exemplo 4.05.
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Tendo determinado a distribuicao do fluxo de corte em torno da
periferia da caverna, a propria caverna pode ser analisada para os
momentos fletores, as forcas de corte e as forcas normais.
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As nervuras de asas desempenham um papel similar aquele das
cavernas de fuselagens.

Elas mantém a forma da seccao da asa, ajudam na transmissao de
cargas externas para a pele da asa e reduzem o comprimento dos
tensores.

Front spar Center spar

Underside of Ribs

skin panel
. Rear spar

Stringers

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

Skin panel



)

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves

A sua geometria, no entanto, é normalmente diferente pois sao
frequentemente de forma assimétrica e possuem almas que sao
continuas exceto quando tém aberturas para reducao de peso e
para a passagem dos comandos.

As nervuras de asa sio sujeitas a sistemas de cargas semelhantes
aqueles aplicados nas cavernas de fuselagens.

As cargas externas aplicadas no plano da nervura produzem uma
mudanca na forca de corte na asa através da nervura; isto induz
fluxos de corte de reacao em volta da sua periferia.

Estes fluxos de corte sao calculados usando o método descrito na
seccao 3.
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Para ilustrar este método de analise de nervuras vai ver-se um
exemplo com uma sec¢ao de asa com trés mesas em que, como se
viu na seccgdo 3, a distribuicao do fluxo de corte é estaticamente
determinada.

Analise de Tensoes em Componetes de Aeronaves
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Exemplo 4.16: Calcular os fluxos de corte nos painéis da alma e
as cargas axiais nas mesas da nervura da asa mostrada na figura
4.32. Assumir que a alma da nervura suporta apenas o corte e que a
resisténcia da asa aos momentos fletores € devida inteiramente as
trés mesas 1, 2 e 3.

1 - 1

300 mm 95000 mm? G

320 mm

I 300 mm

3 12000N

e
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Figura 4.32 Nervura da asa do exemplo 4.16.
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