Estruturas ¢ Cargas

Num projecto conceptual tipico ndo ¢ comum determinar
as cargas aplicadas na aeronave ou fazer alguma analise
estrutural, a menos que seja uma configuragao inovadora;

Nesta fase do projecto a estrutura entra apenas na
estimativa do peso;

No projecto preliminar e detalhado o grau de analise
estrutural t€ém uma importancia preponderante;

Porqué determinar as cargas? Para que a estrutura possa
ser dimensionada € necessario conhecer as forcas e
momentos a que esta sujeita;

Na analise inicial usam-se métodos tradicionais no
dimensionamento estrutural. A medida que o
conhecimento da estrutura aumenta os métodos numeéricos
sao mais adequados.



Categorias de cargas (1)

Aerodinamica Aterragem Outros
- manobra - factor carga vertical - atrelado
- rajada - aceleracao roda - suspensao
- deflexao controlos - aceleracdo perna - pressurizag¢ao
- interac¢do componentes - derrapagem - choque ave
- “buffet” - uma roda - actuacao
- granizo (19 mm) - gancho - queda
- travagem - pressdao combustivel
Inércia Descolagem Motor
- aceleragao - catapulta - tracgao
- rotagdo - abortada - torque
- dinamica - efeitos giroscopicos
- vibragao Rolamento - vibragao
- “flutter” - altos pista - pressao tubeira
- volta - ondas choque tubeira
- perda pa/hélice

- quebra




Categorias de cargas (2)

Carga limite — carga maxima que a aeronave encontra na sua operagao
normal. Cargas limite ndo provocam deforma¢ao permanente;

Carga final — carga maxima que a estrutura suporta antes da ruptura.
Cargas superiores a limite provocam deformagdo permanente;

Factor de seguranca (FS) — Carga final = FS x Carga limite. Em
aeronautica FS = 1,5;
Factor de qualidade (FQ) — Tem em conta incertezas na
homegeneidade dos materiais e na qualidade da construgio.
Tipicamente FQ = 1,15.
Carga admissivel — carga de dimensionamento:

— Carga admissivel = Carga final/(FSxFQ);

— Carga admissivel = Carga limite/FQ.



Categorias de cargas (3)

« (argas criticas:

Intermediate fuselage
Inboard wing n, = 8.0g, fuel pressure
nz - sg M = .9 »
buckling [ Vertical
Canard yow _
J
\ AFT fuselage
A, yaw
' flutter/acoustic

N7, Control surfaces
Canopy pAl . -
birdstrike q 7 n,=8 M=.90
operating pressure Main gear , ‘ Outboard wing
Forward fuselage e spring back stiffness
g dri bt 3F
n,=80g M=.90 ’ ft to right
. Forward gear
Nose boom 3pt level LDG max v
ny=80g spring back
deflection criteria Inlet duct
duct waviness criteria

hammershock



Categorias de cargas (4)

» C(Cargas criticas:

; Yaw maneuver and
Sk lateral gust
Positive roll
dynamic
sy Negative
maneuver
Positive maneuver ‘
Negative  and static - o

maneuver gust \ . .
and brakin
8 \ ~

Gust Taxi Lateral maneuver
’- Q
Positive \ ) Positive Negative gust
dynamic Landing maneuver
taxi, jacking,

gust and ;
lateral gust and towing



Cargas acrodinamicas (1)

« (Cargas de manobra:

— Factor de carga normal —n, = a /g.

n+ n-
Aviacao geral - normal 2,5a3,8 -1,0a-1,5
Aviacao geral - utilitario 4.4 -1,8
Aviagao geral - acrobatico 6,0 -3,0
“Homebuilt” 5,0 -2,0
Transporte 3,0a4,0 -1,0a-2,0
Bombardeiro estratégico 3,0 -1,0
Bombardeiro tactico 4,0 -2,0

Cacga 6,5a9,0 -3,0a-6,0




Cargas acrodinamicas (2)

« (Cargas de manobra:

— Diagrama n-V:

« n=0,5pV2SC
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Cargas acrodinamicas (3)

« (Cargas de manobra:

— Forgas nas asas.

Vi

D

T

F
—C j Low angle of attack

5

Body axis vertical

/
SF/
L

High angle of attack

Body-axis forces

Vertical N =L COSa + D SINa
Chordwise C = D COSa — LSINa



Cargas acrodinamicas (4)

» (Cargas de rajada:
— Incremento do factor de carga:
.« Ad =tg!(U/V)=U/V;
« AL =0,5pV2SalAa = 0,5pVSaU;
. An=AL/W = pUVa/[2(W/S)].
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Cargas acrodinamicas (5)

» (Cargas de rajada:
— Velocidade de rajada:

U=KU,;
K — factor de alivio de rajada:

— K=0,88u/(5,3+) paraM < 1;

— K= ub03/(6,95+u!-93) para M >= 1;
L —razdo de massa (massa aparente):

— Tem e conta a dimensao da aeronave;

— KU=2(W/S)/(pgca) = 2m/(pcaS);

4 = 15,24m/s na velocidade de cruzeiro (V.);
€

U
U, = 7,62m/s na velocidade maxima de projecto (Vp);
U = 20,00m/s na velocidade maxima em turbuléncia (V).



Cargas acrodinamicas (6)

» (Cargas de rajada:

— Velocidade de rajada.
Altitude
ft m
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Cargas acrodinamicas (7)

» (Cargas de rajada:

— Diagrama n-V de rajada.




Cargas acrodinamicas (&)

e Diagrama n-V combinado:




Cargas acrodinamicas (9)

« C(Cargas em superficies sustentadoras:

— Sustentagdo na asa e empenagem para equilibrio:

« 2F,=0;

e 2M=0;
Desprezando a influéncia do angulo de ataque e da resisténcia
aerodinamica:

e L+L,-nW=0;

* M, +M,+(h-h)enW-1, L, =0;
« Pondo M, = M,+My, e resolvendo tem-se:
* L, = {-MyH[ly-(h-hy) ]nW}/l;;
« L,=[M,+(h-hy))en W]/,
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Cargas acrodinamicas (10)

« C(Cargas em superficies sustentadoras:

— Distribuic¢ao de sustentagao:

Spanwise
lift
distribution
Chordwise
lift
distribution



Cargas acrodinamicas (11)

» Distribuicdo de sustentagdao ao longo da envergadura:

— Existem varios métodos:
 M¢étodos CFD;

» M¢todo VLM (vortex lattice method);

» Teoria da linha de vortice;

» Aproximag¢ao de Schrenk (asas sem tor¢ao).

— Aproximacado de Schrenk:

» Mz¢dia entre a distribuicao eliptica e a distribui¢cdo da corda.
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Cargas acrodinamicas (12)

» Distribuicdo de sustentagdao ao longo da envergadura:

— Distribui¢do devido ao angulo de ataque:
 Corda trapezoidal — c(y) = ¢ [1-(2y/b)(1-N)];
* Corda eliptica — c(y) = 4S/(Tb)[1-(2y/b)?]%>;
* Distribuicao de C;:
= Cia(y) = 0.5[c(y)te(y))/e(y);
— Cia(y) = [e(y)-c(0)]*/e(y)-

Rectangular planform Tapered planform
| I—| —
. Planform shape
Spanwise Elliptic Spanwise

lift




Cargas acrodinamicas (13)

» Distribuicdo de sustentagdao ao longo da envergadura:

— Distribuic¢ao devido a torgao:

* Distribui¢ao de C;:

— Ci(y) = a(a,-0,-2¢,y/b);

« Determinar 0 para:

b/2

- 28 [Culy)e(y)dy =0.
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Cargas acrodinamicas (14)

» Distribuicdo de sustentagdao ao longo da envergadura:

— Distribuigao total:
* Distribui¢ao de C;:
— G(y) = Ca()HCie(y);
 Distribui¢ao de sustentacao:

— K(y) = G(y)e(y)/(c,Cr);
— Distribui¢do de carga:

* wi(y) = 0,5pV2C(y)c(y);

* Substituindo para C,(y)c(y) e sabendo que C; = L/(0,5pV2S) tem-se:

~ wy(y) = K(y)L/b [N/ml]. “
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Cargas acrodinamicas (15)

 Distribuicao de resisténcia ao longo da envergadura:

— Sabendo a sustentacdo da superficie sustentadora pode de terminar-
se a resisténcia aerodinamica usando a polar;

— A resisténcia ¢ maior na ponta devido ao angulo de ataque
induzido.
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Cargas acrodinamicas (16)

 Distribuicao de sutentacao ao longo da corda:

Net force
vector

NACA 4412
Freestream Freestream
a=6
Freestream
ﬂ ﬁ



Cargas acrodinamicas (17)

 Distribuicao de sutentacao ao longo da corda:

Typical airfoil

lift distribution

Approximate lift
distribution

(author-derived)

J8C 1.0C



Cargas acrodinamicas (18)

« Distribuigdo de sutentacao devido a deflexdo da superficie
de controlo:

— O incremento do momento de arfagem devido a deflexdo do
controlo pode ser considerado com 0 em graus:

« AC,.,=-0,010.
Approximate additional
load (author-derived)
Typical additional

load




Cargas acrodinamicas (19)

« Distribuigdo de sutentacao devido a deflexdo da superficie
de controlo:

— Para cargas de balanceamento:

3w
(C.A.R. method)

2W

w
C je— C. (Stabilizer
$ | | * v v | l l ' E:hord)
| 15C
% : £0 C? G P (elevator load)
Relative ( P=dT
wind

Total tail load—T




Cargas de 1nercia

* As cargas de 1nércia existem porque a acronave esta sujeita
a aceleracoes:

F=ma




Forca de corte e momento flector

(1)
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Forca de corte e momento flector
(2)
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Cargas do motor

As cargas aplicadas no motor sao transmitidas ao
berco/estrutura de fixacao:

— Traccao;

— Resisténcia (efeito de moinho de vento);

— Inércia;

— Torque;

— Efeitos giroscopicos;
Nos motores a jacto as altas pressoes nas tubeiras de
admissao e de escape tém que ser consideradas.



Forma da estrutura (1)

Structural forms

Applications

=y q Pin-jointed

Frames Welded

(a) Triangulated truss.

| Simply supported

, Bending and shear
(I ’ Tension y
Comp;egéfon
Ic s g,

Beams

Cantilever

(b) Combination of simply
supported and cantileve:
} beams.

_E' ? Neutral axis
@ in bending




Forma da estrutura (2)

Structural forms

Applications

_ Torsional member
5=
(4

<

Complementary shear

E l "1™ |} Applied shear

Wrinkling across
tension field 2 Hoop

= stress
Skin in tension () f..;}-v

Thin-walled tubes

O [ =0

K=25=35=1.0

maximum stress in skin
- hoop stress

(c) Thin-walled in torsion.
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(e) Pressurized cabin with cutouts.




T1ipos de estrutura (1)




T1ipos de estrutura (2)

with biplane wings
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T1ipos de estrutura (3)

Every structural
rectangle needs to~;
be braced with

Sopwith Camel (1917). :Aggzg\;ﬁ%ﬁ’igi of wooden



T1ipos de estrutura (4)

Fuselage structure steel tube
with wire cross bracing,
compare with Figs 2.2 and 2.4

Plywood fairing Fabric covering over
wooden stringers =
_ /N ‘ A
- NS - f\\‘ ™ ’f \ s
(R - 1’ = Y = "\'
v iy
f"_- - — e — / —J— e %
= v T pia\! kY \// : )
I = g o ,(' / = % ¢ S
» k.\ ,\- 5 7 3
~_ A = 2 Section of sheet

. . ~ S :
- . P steel main spar

o also used on early

B 'Hurricane’
Aluminium engine (\T ‘- X

cowling panels are : - n
fairings' not ‘ . B
contributing to strength \

Hawker Fury (1931). : @




T1ipos de estrutura (5)

Stringers

Four

J_ longerons
| | (steel tube)
e

‘Warren girder' pattern
of bracing

Pattern of bracing
of early Hurricane

B wings

Hawker Hurricane (1935).



T1ipos de estrutura (6)

A contemporary of the DC3
HP 42 — 1931

Douglas DC.2/3 (1933).



T1ipos de estrutura (7

British Aerospace HS 748. (Courtesy of British Acrospace.)



T1ipos de estrutura (8
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Materiais compositos (1)

High strength High modulus €-Glase-Epoxy Kevlier A9-Lpoxy
Carbon-Cpoxy Carbon-Epoxy
Longltudinal Young's Modulus £, x 10’ lllllll2 10 85 25 30
Irsnsverne Young's Modulus L, x 10} N/am? 70 13 2% 30
lu-pl_nne ohesr modulua. I‘.‘:“ x 107 N/em? 5 5 (] s
Major Polasons ratlo Y2 0.10 0.10 0.20 0.20
Ultimate longltudinal tenalle strength Y N/mm? 600 350 440 AB0
Ultlsate longltudinal compressive strength X, N/oe? 570 150 423 190
Ultisate trenaveroe tenslle strength Yy N/ 6 %0 a A
Uit lsale tranaverse compressive lltenqlh'. Yo N/om 570 1_50 23 1%
Ultlsate In-plene shear strength S N/nlz %0 3 A0 s0
Ultisate longitudinal tensile stesln *x % 0.85 0.40 .73 1.60
Ultlsate longltudinal compresalve nfrlln !'e L 0.80 0.1% 1.70 0.60
UH Imate Lrunsverse Lenalle nlrnlln .’l = 0.85 0.40 1.7% 1.60
Ultlsote Lranaversa compressive straln e 8 0.80 0.13 1.70 0.60
Ultimate In-plene ahear atraln °a S 1.00 0.70 1.00 1.00
Longitudinul thersal expsnaion coefficlent ay x 107" atrain/ 2.1 1.1 1.6 7.4
Iranaverse thermal exponlson coefflicient a, x 1076 strain/X 2.1 1.1 11.6 7.4
Longitudinal .a?hlun exponalon coefflclent 8, 0.0} 0.0) 0.07 0.07
Ironsverse molature expansion coefflclent Bz 0.0} 0.03 0.07 0.7
—_— 5 kg/n’ 1600 1600 1900 1400

WOVIN Fre-pregn. lypleal ply propertieay dry, room Lemperature, \'r s 0%




Materiais compositos (2)

High strenglh High madulun -Glaen-Cpoxy Keviar 49-Tpoxy | Naron-lposy
Carbon-Lpoxy Carbon-Lpoxy . )
N . i

Longltidinal Youn's Modulua 3 x 10 W/ml 180 100 a0 ” A
Irenaverse Younq's Modulus [! X ID! N/m? 10 n n '3 "
In-plena ehear modulus G,y x 10) Nhn! I 5 4 2 s
Major Polesons ratlo V2 I_I.JO 0.30 . 0.25 n.1 n.2}
Ultimate longlludinal tensile strength X N/an? 1500 1000 1000 1300 um
Ultlsote longliudinel compressive strength X, N/o? 1200 _ 50 600 280 w0
Ulllsale trensverse Lenslile strength "t N/lm2 50 ; A0 30 3 90
Ultinte tronaimrse_comoressive strength Ye wm' | w0 e 0 - o
Ultimste In-plane shear slrength 5 W/en? 70 i 0 a0 0 140
Ultimate longltudinal tenalle strsin 'll 2 1.05 0,533 2.50 t.70 nm
Ultisate longitudinel compressive straln !'e % 0.8% 0.4% 1.50 0.5 1.80
Ultlsale trensverse tenalle elrain erl x ) 0.50 0.50 0.3% 0.%0 0.en
Ultimstle tremaverse compressive slrain erc S 2.50 ; .50 i fu s
Ultimate In-plene shesr straln s -1 1.40 " 1.20 1.00 ).no 1.m0
Longlitudinel Lhermel expenslon coeffliclent a, x 1075 . strain/K -0.3 / -0.3 6 (] "
Trensveroe thermal expenlson coefflclent a, x 1076 otrain/x 0 ! 25 » 40 a0
Longitudinal solature expenalon coefficient 8, 0.01 .' II':.U'I 0.015 N 0.04 . 0.0
Trensverece molsture expenslon coefficient 8y 0.3 0.) 0.} ° .0.! 0.) .
Denally 1o kg/w) 1600 1600 1900 1400 2000

UNI-DIRECTIOMAL Pre-pregs. Typlcel ply properties; dry, room tespersture, Vr‘n &0%
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