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Trabalho de Estudo

Dimensionamento do cone de cauda em compdsito de uma
aeronave de 6 lugares

1. OBJETIVO

Dimensionar a estrutura do cone de cauda de uma aeronave de seis lugares fabricado em
compdsito sujeita a restricdes de resisténcia e de rigidez usando o método da idealizacdo
estrutural. Obter uma solucdo numérica (tensbes e deslocamentos) da configuracdo obtida
recorrendo a um programa comercial de analise estrutural pelo método dos elementos finitos.
Comparar as duas solucdes. Escrever um relatério.

2. DESCRICAO

E necessario dimensionar o cone de cauda da fuselagem de uma aeronave de seis lugares com
uma massa maxima de descolagem de m = 3350 kg e um fator de carga maximo de operacdo
den=4.

A geometria aproximada e a definicdo dos pardmetros do cone de cauda da fuselagem
estdo mostradas na Figura 1. O cone de cauda tem uma altura h(z) e uma largura w(z).

A estrutura do cone de cauda é constituida por uma sec¢do fechada de paredes finas
unicelular. A casca superior e lateral do cone de cauda tem uma espessura t; = nit e casca
inferior uma espessura t> = not. As areas da seccdo transversal dos tensores superior e inferior
sd0 As = nazbst. Os parametros n1, nz e nz, representam o numero de camadas dos laminados da
casca superior e lateral, casca inferior e tensores, respetivamente, t = 0,05 mm é a espessura
de cada camada e bz é a largura dos tensores. A raiz do cone de cauda encontra-se encastrado
na fuselagem central (ndo mostrada) enquanto a sua ponta esta livre. Podem ser usados trés
materiais diferentes no fabrico do cone de cauda, fibra de carbono/epdxi de elevada
resisténcia (CFRP-HS), fibra de carbono/epdxi de elevada rigidez (CFRP-HM) e fibra de
vidro/epdxi (GFRP), sendo todos os materiais ortotrépicos e estando as suas propriedades
indicadas na Tabela 1.

O carregamento a aplicar no cone de cauda resulta de uma condi¢do de voo com n=4 e
velocidade V = 152 m/s e inclui: forgas verticais correspondentes a forca de balanceamento na
empenagem horizontal, Fy, aplicada em z = L e as forcas de inércia das massas m1 = 250 kg,
m2 = 250 kg e ms = 150 kg aplicadas no plano de simetriaem z1=0,6 m, z2=2,2me zz3 =L,
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respetivamente; e uma forca horizontal igual a metade da forca de balanceamento, Sx = Fy/2
aplicada na ponta livre do cone de cauda no plano de simetria vertical e numa posicéo vertical
yv=1,2m.

O coeficiente de sustentacdo maximo da asa € CLmax = 1,66, 0 coeficiente de sustentagéo é
dado por Cp = 0,011 2°b(a+4)/(b+2c), onde « é 0 angulo de ataque, b é a envergadura da asa,
e ¢ é a corda media da asa, e o coeficiente de momento de arfagem da asa € Cu = -0,15.

A posicéo do centro de gravidade do aviéo, zcg, esta 0,05c a frente do centro aerodinamico
da asa e este encontra-se em zw =-0.5m. O centro de gravidade da cauda esta coincidente
com os centros aerodindmicos das empenagens horizontal e vertical, que estdo localizados na
ponta livre do cone de cauda.

Pretende-se o seguinte:

a) Usando o meétodo da idealizacdo estrutural, determinar os valores de ti, t2 e Az (e
respetivo numero de camadas e empilhamento) que minimizam a funcdo
f=0,6M + 0,4C/100, onde M é a massa do cone de cauda e C € o preco do material do
cone de cauda, tendo em conta os esforcos aplicados no cone de cauda, os dados das
Tabelas 1 e 2, e garantindo que a rotagdo maxima na ponta, &, ndo excede 0,5° e que a
torcdo maxima na ponta, &, ndo excede 0,5°. O efeito do afilamento pode ser
desprezado no célculo dos fluxos de corte.

b) Usando o método dos elementos finitos num programa comercial (ANSYS®), estimar
as deflexdes e o campo de tensdes/critério de falha da estrutura obtida recorrendo a
elementos tipo casca lineares e a uma analise estatica. Nesta analise deve usar-se o
maodulo de compdsitos ACP para criar e analisar os laminados.

c) Comparar e comentar os resultados obtidos de forma critica.

d) Escrever um relatorio.

3. RELATORIO

Cada grupo de 3 alunos (cada grupo usando dados diferentes da Tabela 3) deve apresentar
os resultados das suas analises num relatério escrito, com um maximo de 15 péaginas. Nele
devera explicar-se com o detalhe adequado todos os passos associados a resolucdo do
problema (caracteristicas dos laminados obtidos na idealizacdo estrutural, geometria, sistema
de unidades adotado, condicbes de fronteira, carregamento, tipo de elementos, malha, etc.),
bem como os resultados finais, onde devera constar especificamente os valores de f, t1, t2 e A3
(e respetiva definicdo dos empilhamentos), a rotacdo maxima, a torcdo da ponta e a variacdo
do campo de tensBes/critério de falha no componente. Deve ser feita uma analise critica dos
resultados onde deverdo ser propostas alteracGes da estrutura para melhorar a eficiéncia
estrutural.

A data limite para entrega do trabalho ¢ 7 de junho de 2023. O relatdrio deve ser
enviado via e-mail em formato pdf, para o endereco pgamboa@ubi.pt.
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4. DADOS
Tabela 1 — Propriedades dos materiais.
Propriedade parametro  unidade CFRP-HS CFRP-HM GFRP
Massa volimica el kg/m3 1600 1600 1900
Mddulo elastico longitudinal Ex GPa 140 180 40
Mddulo elastico transversal Ex GPa 10 8 8
Mddulo de corte G2 GPa 5 5 4
Coeficiente de Poisson maior Vi2 - 0,30 0,30 0,25
Resisténcia longitudinal a tragdo Xt MPa 1500 1000 1000
Resisténcia longitudinal a compressao Xc MPa 1200 850 600
Resisténcia transversal a tragao Ye MPa 50 40 30
Resisténcia transversal a compressao Ye MPa 250 200 110
Resisténcia ao corte S MPa 70 60 40
Preco Cs €/kg 100 120 50
Tabela 2 — Especificagdes do cone de cauda em fungdao do nimero de grupo.
Grupo b, m ¢, m h, m w, m L, m
i=1,30 12,8-0,2x(-1) | 1,4+0,02x(i-1) | 0,9%(1-0,5z/L) | 1,5%(1-0,7z/L) | 5,1+0,02x%(i-1)
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Figura 1 — Geometria do cone de cuada e parametros.
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Tabela 3 — Grupos.

Grupo

Aluno 1

Aluno 2

Aluno 3
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