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RESUMO

O uso de nucleos esponjosos bem como o uso de estruturas do tipo Honeycomb tem sido amplamente
difundidos na industria aerondutica e aeroespacial como forma de diminuir o peso das estruturas
e ao mesmo tempo melhorar suas propriedades geométricas, de inércia e resisténcias a tor¢ao e
flexdo sem um acréscimo significativo de peso. Tendo em vista o crescente aumento do uso de
técnicas de manufatura aditiva, incluindo impressoras 3D, como forma de racionalizar a fabricacao
de geometrias complexas e os recentes estudos sobre estruturas celulares, o presente trabalho visou
o dimensionamento de uma longarina fabricada em CFRP com nucleo esponjoso convencional,
tendo em vistas também o estudo das potencialidades sobre o uso de um ntcleo celular impresso.
Além disso foram avaliados os comportamentos estruturais das longarinas em termos tensoriais, de
deslocamento/deformacao, de custos, bem como o célculo das margens de seguranca intrinsecas como
Tsai-Hill para as laminas em CFRP e Von-Mises para os nucleos, se utilizando para tudo isso de um
modelo em elementos finitos configurado no software Ansys. Os estudos preliminares realizados
demonstraram que € promissor o uso de nudcleos celulares impressos, sobretudo quando compara-se as
propriedades, tensdes e margens de seguranca de cada um bem como quando compara-se o custo de

impressao ao de aquisi¢do recorrente de placas de espuma PVC.

PALAVRAS-CHAVE: Materiais compostos, estruturas de avides, coeficiente de seguranga na enge-

nharia, andlise de elementos finitos, espuma.



ABSTRACT

The use of porous polymeric cores as well as the use of Honeycomb-type structures has been widely
spread in the aeronautical and aerospace industry as a way to reduce the weight of structures and
at the same time improve their geometric properties, inertia and resistance to torsion and bending
without a significant weight gain. Considering the increasing use of additive manufacturing techniques,
including 3D printers, as a way to rationalize the fabrication of complex geometries and the recent
studies on cellular structures, the present work aimed at the design of a stringer made of CFRP with a
porous polymeric conventional core, with a view also in the study of the potential on the use of a 3D
printed cell core. In addition, the structural behavior of the stringers were evaluated in terms of tension,
deformation, costs, as well as the calculation of intrinsic safety margins such as T'sai-Hill for CFRP
layers and Von-Mises for the core layer. For this we used a finite element model configured in Ansys
software. Preliminary studies have shown that the use of printed cell cores is promising, especially
when comparing the properties, tensions and safety margins of each one, as well as when comparing

the cost of 3D printing to the recurrent acquisition of PVC foam plates.

KEYWORDS: Composite materials, aircraft structures, safety factor in engineering, finite elements

analysis, foam.
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1 OBJETIVOS

A industria aerondutica tem feito o uso de nucleos esponjosos e celulares (como Honeycomb) com o
objetivo de tornar as estruturas primdrias mais leves sem no entanto onerar as propriedades geométricas
de suas secoes; tendo em vista o crescente aumento do uso de impressoras 3D como forma de
manufaturar geometrias complexas e os recentes estudos sobre estruturas celulares [Liu An Liu 2021]],
o presente trabalho visou estudar a forma com que nucleos celulares se comportam quando usados
como nucleo de longarina, assim como se algum uso mesclado de nicleos esponjosos com niucleos
celulares traz algum beneficio de cunho estrutural. Além disso foi realizado um estudo preliminar de
viabilidade, comparando os custos inerentes a manufatura da longarina em ambas as configuracdes.

Por fim sdo elencados os objetivos a serem alcangados:

* Estudar a influéncia do uso de nicleos celulares como alma de longarina, sobretudo sob o aspecto
de otimizacdo das margens de seguranga (MS “s) e sobre as consequéncias no peso total da

estrutura;
* Estudar o comportamento das células unitarias FCC;

* Estudo dos custos de impressao e sua possivel vantagem a longo prazo frente aos custos do

Divinycell comercial;
* Estudo da possibilidade do uso conjunto de ambos os materiais;

* Ponderar sobre a maior ou menor suscetibilidade a esmagamento em ntcleos celulares (compa-

rado a espuma de PVC (Divinycell)) quando apertados em juntas aparafusadas.
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2 INTRODUCAO

O uso e estudo de materiais compositos vem sendo realizado desde a década de 1960, de inicio
apenas com a constru¢ao de protétipos visando a exequibilidade seguido pela manufatura de pecas
de reposi¢do em aeronaves, objetivando a substituicdo das pecas metdlicas; posteriormente houve
a utilizacdo desses materiais em estruturas secunddrias e, recentemente a indudstria aerondutica tem
construido aeronaves com um percentual consideravel de materiais compdsitos (acima de 50%), como
demonstrado pela O Airbus A350 representa o que hd de mais avancado na industria
aerondutica com respeito a utilizacdo de compdsitos em avides comerciais, utilizando diversos tipos de

laminados especiais bem como estruturas sanduiche.

Figura 1 — Relacdo porcentual dos materiais utilizados num Airbus A350.

A350 advanced materials composition

19% 14%
Alral-Li TITAMNILM

' No Corrosion
6%
STEEL

54%
?u,-"'o COMPOSITE
Misc. No Corrosion
No Fatigue

Fonte: Airbus

Entretanto, os custos envolvidos no processo de fabricagdo de uma aeronave bem como o seu
projeto sdo de extrema importancia. De um lado, substituindo os componentes metalicos por materiais
compdsitos hd um ganho significativo em termos de reducio do consumo de combustivel e aumento da
autonomia devido ao peso estrutural menor, em outras palavras, isso implica também numa carga util
maior. Por outro lado, essa substitui¢ao implica num aumento dos custos e numa maior dificuldade
de manufatura, design e certificacdo. Em vista disso, os critérios para o uso de materiais comp9sitos
deve ser analisado de projeto para projeto, de maneira que a missao e os requisitos sejam cumpridos da

melhor maneira em termos de custos e efetividade.
¢ Estruturas Sanduiche

As estruturas sanduiche, s@o estruturas combinadas em camadas (layers) nas quais geralmente sao
unidas por um adesivo [Ashby 2010]], sendo possivel combinar diferentes materiais, como demonstrado
pela[Figura 2] Uma estrutura sanduiche possui um nicleo, geralmente alguma espuma ou material

celular que, devido a sua leveza possibilita diversas aplicagdes nas indudstrias aeroespacial, aerondutica,
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naval e civil. A reduc¢do de peso no projeto aliada a uma 6tima razdo de rigidez por massa € uma de

suas principais vantagens.

Figura 2 — Tipica estrutura sanduiche com nicleo de espuma PVC e faces em CFRP.

Fonte: Google

Compdsitos sanduiches com nucleo de espuma sdo amplamente utilizados pelas industrias ae-
roespacial, automobilistica, edlica e até mesmo eletrodoméstica por conta de sua boa relagcdo entre

resisténcia mecanica e peso, além de servirem como um bom fator aumentador de inércia e de serem

resistentes a torgdes e flexdes [Samlal S.; Santhanakrishnan 2022]. Estruturas sanduiche com nicleo

de espuma t€m algumas vantagens impares que as tornam uma 6tima escolha para intimeras aplicacoes
envolvendo absor¢ao de energia, como em carregamentos dinAmicos e impactos, devido ao seu alto

amortecimento estrutural. O tipo de espuma comumente mais utilizado € a espuma de policloreto de

vinila (PVC), cujo um dos nomes comerciais € o Divinycell [composites 2022]].

¢ Materiais Celulares

Os materiais celulares sdo caracterizados por sua microestrutura porosa que € composta por uma
rede solida com lacunas vazias, onde a caracterizacdo geométrica das lacunas pode ser estocdstica ou
periddica [Gladysz 2015]]. Estruturas da propria natureza como 0ssos, favos de mel, esponjas marinhas

e madeira suscitaram o surgimento do campo de estudo dos materiais celulares, como demonstrado

pela [Figura 3}
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Figura 3 — Tipico material celular.

; t;ﬂ’ Trabecular bone
l‘.

{F <— Cortical bone

Jle

Cellular Materials
Open Cell Closed Cell

Stochastic Periodic Stochastic Periodic

Fonte: [Gladysz 2015]]

Segundo [Jhou S.-Y.; Hsu 2021]] materiais celulares também tem mostrado seu potencial para as

aplicagdes de absorcdo de energia, além disso hd um crescente interesse em material celular polimérico
impresso em 3D visando a melhoria das caracteristicas de amortecimento na industria calgadista,
sobretudo em ténis de corrida e nos coturnos militares (Figura 4J).

Figura 4 — Absorcdo de impacto da estrutura celular em um calg¢ado.

(a)

Initial velocity (individual strike velocity)
and Gravity load

Subject-specific foot

Lattice structure
\ Footwear midsale

Fonte: [Jhou S.-Y.; Hsu 2021]]

Essa caracteristica de boa resisténcia a impactos bem como a compressdo dos nicleos celulares nos
permite inferir que os mesmos seriam uma excelente solu¢do aos problemas que materiais compositos
possuem com relagcdo ao esmagamento de seus niicleos de espuma PVC [Garay 2016], principalmente

em regides de juntas mecanicas nas quais envolvam aperto de parafusos e porcas.
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Nesse sentido para esse trabalho selecionou-se um estudo de caso sobre a asa de um aeromodelo
participante da classe Advanced do torneio SAE Brasil Aerodesign 2019 (Figura 5)), onde estudou-se
um ntcleo celular e seu desempenho estrutural como alma de uma longarina de asa.

Figura 5 — Aeronave Orion na qual a asa (longarina) foi alvo do presente estudo.

Fonte: Acervo Adelphi Aerodesign

Foram comparados o uso de um nticleo celular cldssico em espuma de PVC com o nucleo celular
impresso, sendo utilizado para essa comparacao técnicas baseadas em andlise linear estdtica por
elementos finitos (software Ansys [Inc 2021]]), tendo por input as propriedades de materiais adquiridas
em datasheets e artigos cientificos; além disso as cargas e condi¢cdes de contorno foram determinados
pelo modelo aerodinamico simulado no software XFLRS e pos processadas pelo softwares Matlab e
Excel. A averiguacdo das margens de seguranga intrinsecas foram feitas segundo os critérios de falha
para estruturas sanduiche (critérios abordados na se¢do[3.7) e, por fim foi feito uma andlise de custos

de manufatura para ambas as configuragdes.
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3 FUNDAMENTACAO TEORICA E BREVE REVISAO DA LITERATURA

3.1 MATERIAIS COMPOSITOS

Segundo [William 2014]] materiais compositos sdo materiais multifdsicos artificiais, ou seja, nao
ocorrem de forma natural. Além disso, as fases constituintes devem ser quimicamente diferentes e
separadas por uma interface. Ao projetar materiais compdsitos, cientistas e engenheiros combinam
diversos metais, cerdmicas e polimeros com a finalidade de produzir novos materiais, grande parte dos
compdsitos foram criados para melhorar algumas caracteristicas como rigidez, tenacidade e resisténcia
que ndo seriam possiveis em outros materiais em sua forma pura.

A sintese de materiais compositos se dd misturando compostos de naturezas diferentes com o
intuito de imprimir novas propriedades aos materiais. Por ser um material multifasico, um compdsito
exibe além das propriedades inerentes de cada constituinte, propriedades intermedidrias que vem da
formacao de uma regido interfacial. Os compdsitos sdo formados por duas fases, uma matriz e outra

dispersa como exemplificado pela

Figura 6 — Tipos de fibra, matriz e de orientacao.
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Fonte: [William 2014

* Fase Matriz: Pode ser ceramica, polimérica ou metélica.

A matriz geralmente é um material continuo que envolve a fase dispersa. As propriedades do
compdsito sdo uma fungdo de fatores como a geometria da fase dispersa, distribuicao, orientacao e
também da compatibilidade interfacial entre os constituintes da mistura, mistura essa que pode ter as
suas propriedades mecanicas generalizadas pela lei das misturas abordada na se¢do [3.5] Em outras
palavras, para que se forme um compdsito € necessdrio que haja afinidade entre os materiais que serao

unidos.
* Dispersa: Pode ser particulas, fibras ou compdsito estrutural.

Segundo [William 2014 a fase dispersa dos materiais compdsitos s@o classificadas em 3 diferentes
grupos: Reforgcados por particulas, refor¢cados por fibras e refor¢co por compdésito estrutural como

destacado nalFigura 7
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Figura 7 — Tipos de materiais compdsitos.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Um exemplo de compédsito com particulas dispersas é o concreto, enquanto que um compoésito
reforcado com fibras € ilustrado pela As fibras podem ser do tipo continuas (tramas em
carbono), ou descontinuas (mantas). A resisténcia mecanica das tramas € maior que a das mantas, ja que
hd uma desorientacdo e aleatoriedade da disposi¢do das fibras na manta; na trama hd um ordenamento
e direcionamento das fibras podendo ter disposi¢c@o unidirecional ou bidirecional (0°-90°).

O Laminado é um material estruturado em laminas, e junto com um ntcleo forma o compdsito
estrutural sanduiche. As fibras e o nicleo de cada sanduiche podem estar em diferentes orientagcdes
e configuracdes a fim de se atingir diferentes propriedades. Pode-se observar na[Figura 8uma vista
explodida de um laminado assimétrico, ja na[Figura 9| vislumbra-se um compésito sanduiche.

Figura 8 — Laminado e suas layers de orientacdo [-45°,0°,+45°,90°,-45°, 0°,+45°,90°].
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Fonte: I]Chantrait 2014|]

Figura 9 — Tipica estrutura sanduiche com nucleo de honeycomb.
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3.2 NUCLEOS ESPONJOSOS E ESTRUTURAS SANDUICHE

Os nucleos esponjosos sdo geralmente espumas que possuem um custo atrativo e quando associadas
a uma fase constituinte de refor¢o, promovem um aumento de rigidez da estrutura comparado ao
material de refor¢o sozinho. Além disso, o nicleo pode fornecer boas propriedades ao painel sanduiche
como, por exemplo, isolamento térmico ou actstico. Nucleos esponjosos sdo indicados para aplicacdes
onde existe a necessidade de resisténcia estrutural com leveza ou para aplicagdes que necessitem de
isolamentos térmico ou acustico. Nucleos esponjosos sdo bons elementos aumentadores de inércia
em estruturas sem no entanto onerar o peso da mesma, uma vez que quando associado a fases de

reforco o niicleo esponjoso confere aumento da resisténcia estrutural, protagonizando o aumento das
propriedades de resisténcia a flexao da estrutura [Gibson 1994].

Figura 10 — Nucleo esponjoso.

Fonte: Site e-composites

As estruturas sanduiche consistem em duas camadas ou layers (uma superior outra inferior) separa-
das por um nicleo [William 2014]], podendo ser celular ou esponjoso (material rigido e leve apresentado
na forma de espuma). As estruturas sanduiche combinam uma alta relacdo resisténcia/rigidez tendo no
entanto baixa densidade. Os tipos comuns de nticleo sdo espumas poliméricas rigidas (PVC), madeiras
de baixa densidade e estruturas em favo de mel (Honeycomb). A construcdo do Airbus A350 abordado
na|Figura 1|usa materiais compoésitos de baixa densidade, ou seja, estruturas sanduiche com fibra de
carbono laminada (CFRP) com algum nicleo. Na[Figura TT] vislumbra-se uma estrutura sanduiche de

um esqui.

Figura 11 — Estrutura sanduiche.
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3.3 ESTRUTURAS CELULARES E CELULAS UNITARIAS

Os materiais celulares sdao materiais promissores levando-se em consideragcdo projetos futuros
que envolvam leveza e eficiéncia estrutural, podendo ser usados isoladamente ou em combinacao
com outros materiais (compodsitos). Para isso, hd a necessidade de se avaliar a resposta mecanica
desses materiais sob diferentes condi¢des de carregamento para que se entenda seu comportamento
de deformagio [Gladysz 2015]]. As células unitdrias sdo a menor estrutura representativa possivel
dentro de um material celular periddico, e cada geometria de célula unitdria possui uma caracteristica
boa para algum esfor¢o em especifico como demonstrado na olhando o grafico radar
vislumbra-se que as células simple cubic (a) e FCC (c) possuem melhores caracteristica quanto a tensiao
de escoamento e possuem maior médulo de Young, enquanto a célula unitaria BCC (b) € melhor para

esforcos cisalhantes.

Figura 12 — Exemplos de células unitarias e suas caracteristicas no diagrama radar.
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Com o surgimento de técnicas de manufatura aditiva (impressao 3D) facilitou-se a fabricacao de
materiais celulares com uma distribui¢do ordenada das lacunas (Figura 13). A distribui¢do ordenada
das lacunas também ¢ inspirada pelo arranjo da rede de dtomos e sua cristalografia, logo, esses
materiais celulares ordenados podem ser chamados de reticulados por possuirem uma repetibilidade.
As propriedades mecanicas dos materiais celulares podem ser expressas em fungdo da sua porosidade

e do empilhamento das células unitarias (RVE), nesse sentido, a possibilidade de variar o tamanho, o
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tipo e a porosidade da RVE espacialmente, permite o design de materiais com propriedades mecanicas

distintas.

Figura 13 — Exemplos de RVE “s com varia¢do espacial de tamanho e porosidade celular.

Unit cell size variation Porosity variation

Fonte: [Gladysz 2015]]

3.4 HOMOGENEIZACAO ASSINTOTICA

Os materiais compositos apresentam heterogeneidades e quando estdo sujeitos a campos de
tensao ou deformacdo, apresentam uma resposta de acordo com as propriedades eldsticas que os
caracterizam [Amiano 2015]], sendo possivel através de modelos analiticos ou por meio de modelos
numéricos se determinar essas propriedades. Para a resolu¢@o de problemas simples modelos analiticos
sdo mais utilizados, ja para materiais com geometrias complexas (de dificil resolu¢do analitica) é
comum recorrer-se a simulagdes e modelos numéricos (por exemplo métodos de elementos finitos)
para efetuar o cdlculo das propriedades eldsticas. De forma a ultrapassar as limitagdes dos cdlculos
analiticos e numéricos € usual recorrer-se a metodologias de homogeneizagdo. Estas metodologias sdo
utilizadas para transformar um meio heterogéneo em um meio homogéneo com propriedades elasticas
equivalentes.

Segundo [Nasirov 2020] e [Liu An Liu 2021]] devido a natureza periddica das estruturas celulares,

pode-se utilizar o método de modelagem multiescala (consiste num método de homogeneizagdo),

que visa encontrar propriedades materiais eficazes substituindo uma parte heterogénea por uma
parte homogeneizada equivalente. Exemplos de diferentes métodos de homogeneizacao incluem
homogeneizagao estatistica, método multiescala heterogéneo (HMM) e métodos assintdticos.

Entre os métodos de homogeneizacdo, a homogeneizacao assintética (AH) revela-se a mais
indicada devido a sua extensdo para multiplas escalas. Além disso as equagdes diferenciais parciais
provenientes da andlise assint6tica podem ser resolvidas usando o método de elementos finitos podendo
ser aplicada em geometrias complexas. A AH prevé propriedades homogeneizadas de partes hete-
rogéneas, usando para isso as propriedades materiais dos constituintes RVE (Representative Volume
Element) da geometria. Na teoria dos materiais compoésitos, RVE é o menor volume sobre o qual
pode ser feita uma medi¢do que produzird um valor representativo do todo, no caso de materiais
com periodicidade, basta escolher uma célula unitaria periédica. Por conta disso, tensdes e

deslocamentos em micro escala podem ser previstas em pontos especificos por meio de integracdo no

dominio em macro escala [[Gladysz 2015]).
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A homogeneizacao assintética é uma teoria matematica inicialmente discutida por Guedes e
Kikuchi (1990) e Sanchez-Palencia (1986). E com base na expansao assintética do campo primario
(campo de deslocamento em casos de elasticidade) sobre dominios macroscépicos e microscopicos. O
campo de deslocamento, u$(x), € expandido sobre €2 x © como mostrado a seguir:

us(z) = ule,y) = ul” (z,y) + eul” (z,y) + Eul? (2, y) + HO.T (1)

(2
Onde x € vetor de posi¢do macroescala definido sobre o dominio macroescala homogeneizado
. .. . . , - . ~
2, y € vetor de posi¢ao microescala definido sobre o dominio RVE O, e ¢ € a razdo —. Observe-se

Y
que o sobrescrito € representa o dominio composto. O dominio composto §2¢ € separado em dominio
homogéneo de macroescala €2 e dominio de microescala RVE O. A equagio [I]é conhecida como
homogeneizacdo ansatz onde x € a varidvel de mudanca lenta, e y a varidvel de mudanca répida. Os

dominios macro e micro, bem como as varidveis lentas e rapidas sdo apresentados na|Figura 14

Figura 14 — Dominios macro e micro.
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Fonte: [Nasirov 2020]

Todas as fun¢des dependendo de y sdo periddicas com respeito a y. Em seguida, inserindo o campo
de deslocamento expandido nas equacdes de strain e stress e aplicando a regra de cadeia, t€ém-se que:
1

i(ey) = —ely V() + e (0,9) + el (0.) + e (@,y) + HOT @)

Onde os componentes subsequentes de strain (e§;1) = uggj) e (egj) = ug]) existemV s =0,1,....
Além disso o stress é dado pela equacao|3, (Vs =0,1,...):

01} = CW)igra * 3)

Ciji € o tensor de rigidez de quarta ordem que é uma fungdo de (y), o € o tensor de tensdes de Cauchy

e € é o tensor de deformacdo. Ao inserir as equagdes constitutivas e de deslocamento/deformacao

nas equagodes anteriores, bem como usando o método de separacdo de varidveis, pode-se escrever as

propriedades em macroescala partindo das propriedades em microescala, usando a técnica de média

(simplificagdo de Hill) como demonstrado a seguir:

oo = &[] apas o
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1 )

G =5 // /@ €T de (5)
1 )

o= 5 // /@ (S (©6)

3.5 LEIDAS MISTURAS

Segundo [Mauricio Soares Gustavo 2012]] materiais celulares podem ser distinguidos de materiais
esponjosos através de sua densidade relativa (p,;), que € o quociente da densidade do material celular
(peer) com o sélido base (ps). De acordo com [[Ashby 2010, para densidades relativas (p,.; < 0, 3),
o material é classificado como uma estrutura celular, caso contrario o material é considerado um
material poroso. Tendo em vista que a espuma PVC utilizada nesse trabalho possui (p,.; < 0, 3),
pode-se classificad-lo como um material celular e, portanto pode-se fazer uma correlagcdo entre as células
impressas em manufatura aditiva polimérica e a espuma PVC. Ambos os materiais apresentam lacunas
internas e assim como o laminado em CFRP, podem ter suas propriedades generalizadas no plano de

tensdes por uma regra das misturas ( [Vasiliev 2001]).
* Modelo de Voigt e Reuss

Voigt [W. 1889] adotou a hipdtese de isodeformacdo para obter a estimativa do médulo de Young
efetivo longitudinal £, enquanto que para a razao de Poisson efetiva v15 definiu como sendo a média
volumétrica ponderada das matrizes de rigidez das fases constituintes, ou seja, conforme apresentado
nas equagéese onde, oy, E¢,Vp,V5,Um,Vy, s30 0s modulos de Young, as razdes de Poisson € 0s
volumes das fragdes da matriz e da fase dispersa, respectivamente. Observe que: v, + vy = 1

Com base na hipétese de isotensdo, Reuss [A. 1929] estimou o médulo de Young transversal efetivo
E5 e o médulo de cisalhamento no plano (G5, escritos como a média ponderada do volume das matrizes

de conformidade das fases constituintes, como nas equagdes [9]e

_ E.FE
Ey = Envm + Evy (7) B, — f )
VfEm + VmEf
GGy
Gop=—-—"7"—— 8
12 VG + v, G ®) Vig = VfUf + VU, (10)
Onde:
Ey E,,
Gy=—""— 11 Gp=——— 12
T 2(1+wy) an 2(1 +vy,) (12)

* Modelo de Hill e Hashin

Hill [R. 1964] e Hashin [Z. 1966| propuseram um campo de tensdo/deforma¢do macroscopica-
mente homogéneo afim de representar o elemento de volume para calcular as propriedades efetivas

longitudinais, escritas nas equacoes [13] e [[4}
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40,0 (Vs — Vi )* G

E{ = vnEp + v By + —5 e (13)
i "éf+ TZ: +1
K — K,, -
1t 3
V(Y — V) Cm Cm
mUf\Ff =™ Ym G- G
Knt 55 P+
Uiy = UV + Upvf + e e (14)
i "é ! 7& +1
K+ g 4+2m
13 T3
Onde:
EdG
K=——_- 15
353G — ) (15)

No presente trabalho, as propriedades longitudinais efetivas sdo calculadas pelo préprio software
Ansys, que utiliza as formulagdes de Voigt e Hill-Hashing, no entanto a formulacdo Reuss ¢ utilizada
por [Mauricio Soares Gustavo 2012] para a obtencao das propriedades transversais homogeneizadas

da espuma PVC utilizada no presente trabalho.

3.6 ESTADO PLANO DE TENSOES

Segundo [Hibbeler 2014]] o estado plano de tensdes em um ponto pode ser representado por
uma combinag¢do de duas componentes de tensdo normal, o, e 0, € uma componente de tensdo de

cisalhamento, o, que agem nas quatro faces do elemento, conforme demonstrado pelaFigura

Figura 15 — Estado plano de tensdes em um ponto.

oy

Estado plano de tensdo
Estado plano de tensio (visao bidimensional)

Fonte: [Hibbeler 2014]].

Partindo do estado plano, foram formuladas essas mesmas tensdes em outros planos com um
angulo 6 de inclinagdo, conforme apresentado na e pelas equacdes[16]e[T7}
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Figura 16 — Estado plano de tensdes num plano adjacente.
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Fonte: [Hibbeler 2014]].
Onde:
Or +0y  Op — 0y
O = —— + 5 cos(20) + T4y sen(26) (16)
Ty = —% + Tyycos(26) (17)

Entretanto, na pratica da engenharia, muitas vezes se faz necessario determinar a orientacao dos
planos que fazem com que a tens@o normal seja mdxima e minima bem como a orientacio dos planos
que fazem com que a tensdo de cisalhamento seja maxima, sendo assim, pode-se transformar as

equacoes |16/ e (17| em tensOes principais no plano principal de tensoes, como demonstrado pela

e pelas equagdes [I8]e[I9]

Figura 17 — Estado plano de tensdes principais.

Tensdes principais no plano

Fonte: [Hibbeler 2014]].

Onde:

Oz + 0O P
012 = % + —\/(%> + (Tay)? (18)
P
T2 = \/( = 9 y) + (Txy)2 (19)
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3.7 CRITERIOS DE FALHA

Para se averiguar a integridade das camadas do laminado frente aos esfor¢os aplicados, faz-se
necessdrio calcular as margens de seguranga das mesmas, € comum se utilizar os critérios de falha de
Von-Mises e de Tsai-Hill, ambos em sua forma no estado plano de tensdes. Os dois critérios de falha
preveem falha estrutural caso a margem de seguranca (MS) seja negativa [Vasiliev 2001].

O critério de falha escolhido para o dimensionamento do nucleo do laminado da longarina foi o
critério de Von-Mises, uma vez que esse critério € capaz de analisar a mdxima energia de distor¢ao
presente no plano de tensdes, prevendo assim a falha do material quando este escoa. Por sua vez, o
critério de falha escolhido para o dimensionamento das outras camadas do laminado da longarina foi
o critério de Tsai-Hill, uma vez que esse critério € capaz de analisar as interacdes entre as tensoes
presentes no plano de tensdes da lamina [Gibson 1994].

Assim como o critério de Von-Mises, o critério de Tsai-Hill avalia a energia de distor¢do. Entretanto,

Tsai-Hill é equacionado para materiais ortotropicos.

o Tsai-Hill

2 2 2
fo=(5) (%) (&) - ()= @

—1>0 (21)

Como pode-se notar na equacao 20, o critério de falha abrange todos os esforcos pertinentes a um
material ortotrépico. (Se f(o) < 1 entdo o laminado ndo falha). As tensdes sdo comparadas com suas
respectivas tensdes de ruptura no seu sentido e direcdo. Em outras palavras a tensdo oy, por exemplo,
é comparada com a tensao de ruptura sob tracio se estiver sendo tracionada, € 0 mesmo acontece
se estiver sendo comprimida (é comparada com sua tensdo de ruptura compressiva). E adotado o
método de first ply failure, no qual se hd um elemento cujo f(o) estd acima de 1, entdo a estrutura
falha. Segundo [Gibson 1994] esse critério destina-se aos materiais compdsitos por conseguir prever
falhas tanto por ruptura do material (falha por tracdo) quanto por cisalhamento.

Das equagdes [20|e 21| tém-se que M S é a margem de seguranga, o a tensdo maxima principal, o
a tensdo minima principal, 715 a tensdo cisalhante no plano 1-2, X1 € a tensdo de ruptura do laminado
na direcdo X, Y7 € a tensdo de ruptura do laminado na dire¢do Y e por fim, 512 € a tensdo cisalhante de

ruptura do laminado no plano 1-2.

* Yield Criteria (Equivalente de Von-Mises)

0, = \Jot — 0101 + 03 + 37 22)

Ms=2"_1>0 (23)

Oy



32

Segundo [Hibbeler 2014 esse critério pode ser aplicado quando se prevé falha por maxima energia
de distor¢do (yield criteria), € um critério que se aplica bem aos nticleos 3D printed cell e a espuma de
PVC. Das equagdes [22]e 23| tém-se que M S é a margem de seguranga, o a tensdo maxima principal,
05 a tensdo minima principal, 715 a tensdo cisalhante no plano 1-2, o, € a tensdo dltima e o, a tensdo

equivalente de Von-Mises.

3.8 CARGAS

Na visualiza-se um modelo de asa simulado no XFLRS5 [DRELA 2000]], onde é possivel

extrair os coeficientes aerodinamicos para uma condi¢ao e transformé-los em forcas e momentos.

Figura 18 — Modelo de asa no XFLRS.

Fonte: Elaborado pelo autor.

Segundo a teoria cldssica de asas, a distribui¢do de sustentac¢ao é proporcional a corda para cada
secdo da envergadura [Wright e Cooper 2008]]. Para uma asa eliptica, a distribuicdo de carregamento

¢ eliptica, ja para uma asa ndo eliptica a distribuicdo de carregamento € dada pela aproximacao de

Schrenk da

Figura 19 — Representagao da distribuicdo de Schrenk.

Fonte: [Rodrigues Ricardo Matos 2015]].
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Com a distribui¢do fornecida pelo XFLRS, € possivel entdo plotar uma distribuicdo continua da

forca aerodinamica de sustentagdo, assim como os diagramas de esfor¢o cortante e momento fletor,

como exemplificado pela[Figura 20}

Figura 20 — Exemplos distribui¢cdes continuas: sustentacdo, cortante € momento fletor.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

3.8.1 XFLRS - VLM2 method

Para a extracdo dos coeficientes aerodinamicos e posterior calculo das cargas € utilizado o software
XFLRS, que por meio de métodos numéricos computacionais € capaz de nos retornar os coeficientes
aerodinamicos para uma condi¢do de carga desejada. O método numérico utilizado para a aquisi¢ao
dos dados aerodinamicos foi o VLM?2 (Vortex Lattice Method 2), que se utiliza de vortices anel (na asa)
e ferradura (na esteira) para emular os efeitos aerodindmicos de um escoamento sobre uma asa finita

(Figura 21). O método VLM2 calcula o n-ésimo vetor influéncia do vortice (C’;fn) sobre um ponto
P(x,y,z) se utilizando da lei de Biot-Savart (Figura 22)).

Figura 21 — Esquematiza¢do do método VLM2.

o y Ponto de colocacao
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Fonte: [Katz 1991].
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Figura 22 — Vetor influéncia de um vértice anel dado pela lei de Biot-Savart.
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Fonte: [Katz 1991].

3.8.2 Diagrama V-n

O diagrama V-n é utilizado para se definir os parametros do projeto de cargas, o mesmo € responsa-
vel por definir as velocidades e fatores de carga aos quais a aeronave poderd ser submetida, bem como
o envelope de cargas possiveis. Na[Figura 23| estdo presentes os diagramas de manobra e de rajada,

que foram construidos com base na norma aerondutica JAR-VLA adotando-se os valores de fatores de

carga maximos: n., =2.5emn, = —1.

Figura 23 — Diagramas V-n e de rajadas.

Diagrama V-n completo

3 T T
Envelope de Voo
25 |— — —Rajada 3 m/s .
— — —Rajada 6 m/s
9 | [=_— —Tragos de Manobra | _. -~ ) i
g 151 - - a
o3 - =
[t 1 -
© -
(] ~ T =
] ~ e
T 05f ~<7 1
S e -
© - T = _
w0 = = =
~<.
05 F - - .
.
T
“
-k .
_-1 5 1 1 1 1 1
0

Velocidade (m/s)

Fonte: Relatério de cargas Adelphi 2019.
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3.8.3 Cargas em Manobras

Para os célculos de cargas em manobras, foi considerado uma aeronave rigida. No presente trabalho

foi avaliada a situacdo em que a aeronave apresenta cargas longitudinais de equilibrio e inerciais.
* Cargas de Equilibrio

Partindo do diagrama V-n para calcula-se as condi¢cdes de voo da aeronave, encontrando os angulos de
ataque e a deflexdo do profundor necessarios para manter a aeronave equilibrada [Wright e Cooper
2008]]. Os valores de sustentacdo sobre a asa e empenagem para cada condi¢c@o de equilibrio podem ser

calculadas pelas equagdes 24 e [25]

_ Mow +nW ly cos @
n lw + Ir

L (24)

Ly =nW cosf — Lr (25)

Os angulos de ataque e deflexdo sdo obtidos resolvendo a equagdo [26|para cada ponto do envelope
de voo [Wright e Cooper 2008]]. Para tanto, a velocidade de arfagem da aeronave foi considerada nula,
(g = 0). Os termos Z; e M; sdo as derivadas aerodindmicas em relacdo a um eixo inercial fora da

aeronave. O ponto escolhido para o cdlculo foi V4 para 1,4,

Zy  ZLa n cos 6 Zy 2o
— =4q nW + q+ (26)
M, M,| |« sin 0 M, M

 Cargas Inerciais

Ao substituir o carregamento continuo por forgas € momentos pontuais nos cruzamentos nervura-
longarina, a discretizag@o favorece a captura dos fendmenos fisicos atuantes, bem como a obtencao
dos niveis de tensdo reais na estrutura. Com o objetivo de determinar as forcas aerodinamicas
pontuais atuantes no centro aerodinamico de cada plano bem como as cargas inerciais, a semi-asa
deve ser dividida num nimero de intervalos igual ao nimero de nervuras, calculando-se em seguida os
centroides de cada intervalo. O cdlculo das cargas inerciais atuantes no CG de cada plano se utiliza da
mesma metodologia, calculando-se a integral entre os centroides das nervuras e utilizando a densidade

dos materiais e a drea de se¢do transversal de cada elemento ’i’, conforme as equagdes [27] e 28]

Wily) = pi* g * Asi(y) 27
Winercial = Y _ Wily) (28)
=1

 Cargas Totais

Segundo [RAYMER 2018]] as cargas totais numa asa finita podem ser discretizados por esta¢do da

mesma, tomando como base a distribui¢io continua das forcas € momentos aerodindmicos, onde por
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meio de ferramentas como regressdo polinomial e integracdo numérica integra-se o carregamento num
determinado intervalo concentrando-o num ponto. As cargas totais nos cruzamentos foram calculadas
assumindo-se que o centro aerodinamico e o centro de gravidade estavam dispostos a uma mesma
altura, e o sistema de isostatico foi resolvido substituindo as forcas € momentos por um par € um bindrio
equivalente; o modelo utilizado para o célculo das cargas totais pode ser visto na[Figura 24} onde D,
Dac e Dcg sao as distancias do bordo de ataque ao ponto de discretizagdo, centro aerodinamico e
centro de gravidade respectivamente. J4 as equagdes resultantes dessa discretizacao, F'z, Fx e My
,podem ser vistas no sistema de equagdes [29H34]], e sdo resultado da transferéncia (translagdo) das
for¢as e momentos atuantes no centro aerodindmico e centro de gravidade para o ponto de aplicacdo

da forca (cruzamento nervura-longarina).

Figura 24 — Diagrama para célculo das cargas totais.

Fz

;
My -
— S ?N
Fonte: Relatério de cargas Adelphi 2019.

[ K1(i) = Ly (i) cos a + Dy (i) sin (29)
Ks(i) = —Lw (i) sina + Dy (7) cos a (30)
K;3(i) = My (7) 31
Fz(i) = Kq1(i) — nx W(i)cosf (32)
F.(1) = Ky(i) + n % W(z) sin 6 (33)

| My (i) = —K3(i) — K1(i)[Dac(i) — Dp(i)] + n o« W (i) cos 0[hy, + Dac(i) — Dp(i)] (34)
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4 MATERIAIS E METODOS

Neste capitulo foram abordados as atividades realizadas, metodologias para a aquisicdo dos
coeficientes aerodinamicos, computo das cargas, aquisicao dos dados de propriedades de material e as

configuracdes da analise MEEF, algoritmos, etc.

4.1 ORGANOGRAMA

A metodologia adotada para andlise da longarina seguiu o organograma presente na
onde percebe-se de inicio a correlag@o de uso entre os softwares bem como onde cada qual se situa no

processo; destaque para o cardter iterativo do dimensionamento da longarina, que serd abordado na
se¢do[5.1]

Figura 25 — Organograma do processo.
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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4.2 XFLRS

Utilizando o diagrama V-n da escolhendo o ponto para n,,., = 2,5, velocidade de
manobra V, = 17,6 m/s e resolvendo o sistema proposto na se¢io (3.8.3] foi possivel se chegar aos

seguintes valores de pardmetros a serem imputados no XFLRS5, presentes na tabelal[I]

Tabela 1 — Condig¢des de decolagem em equilibrio longitudinal.

Velocidade [m/s] Fatordecarga Ly (N) Lr(N) a(°) n(°)
17,6 2.5 508,14 -17,64 14,18 -10,54

Fonte: Elaborado pelo autor.

Da tabela[T] desprende-se que o angulo de ataque para a velocidade critica de manobra V4 e fator
de carga n,,., € a = 14,18°. Nesse sentido, com os parametros geométricos da asa bem como os
parametros de andlise em maos, foi possivel fazer uma simulacdo no XFLRS para a condig@o desejada.

Os dados com as propriedades da asa bem como os pardmetros da simulagéo encontram-se na tabela 2]

Figura 26 — Simulacdo realizada no XFLRS para a obten¢ao de coeficientes aerodinamicos.
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Fonte: Elaborado pelo autor.
A . ~ e
Tabela 2 — Parametros da simulagdo e dados geométricos da asa.
Dados S Cr A b/2 AR  Rey, Reyw V. alpha p v
[¢]
m?2 m/m m/m m m?%m? * * [m/s] [°] [kg/m3] [m?s]

Asa 1,14 042 04762 1,6 8984 378000 180000 17,6 14,18 1,079 1,6e-5

Fonte: Elaborado pelo autor.
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A simulagdo foi realizada com um nimero de 6800 painéis, niimero esse que demonstrou con-
vergéncia para o0 método VLM2, numa faixa de Reynolds entre 180000 e 378000 para angulos de
ataque variando no intervalo (-10°:20°) com passo de 0,5°; ressalta-se que a simulag¢do ocorreu para
regime permanente e escoamento incompressivel dentro do envelope de voo definido em [3.8.2]Em
posse dos coeficientes aerodinamicos provenientes da simulacio, passou-se entio para o tratamentos
dos dados simulados, onde desdobrou-se os mesmos em cargas aerodinamicas atuantes e somou-se

com os carregamentos inerciais discutidos na se¢do [3.8.3] resultando por fim nas cargas totais.

4.3 MATLAB

Como discutido na secdo 23] a discretizagdo do carregamento aerodindmico foi calculado por
integracdo numérica da distribui¢do de sustentacdo de schrenk. O limite superior e inferior de cada
integracdo para cada forca € a metade da distancia da nervura onde ela € aplicada, até o perfil

imediatamente anterior e posterior, respectivamente, como demonstrado pela [Figura 27/

Figura 27 — Discretizacao das cargas aerodindmicas por nervura.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Logo em seguida o carregamento aerodindmico discretizado € somado com as cargas inerciais. Da
mesma forma, as cargas inerciais foram calculadas pela integral do peso entre os centroides de cada
intervalo. O resultado pode ser visualizado graficamente na[Figura 28]

Figura 28 — Discretizacao das cargas inerciais ao longo da semi-envergadura.
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Fonte:Elaborado pelo autor.
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O resultados das cargas totais discretizadas para a condi¢ao de decolagem € apresentado a seguir
na[Figura 29] onde nota-se que os cruzamentos mais solicitados estdo préximos a raiz da semi-asa, o

algoritmo de discretizacdo € apresentado no anexo [B|

Figura 29 — Discretizacao das cargas totais na semi-asa.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

4.4 COLETA DAS PROPRIEDADES DOS MATERIAIS

O tipo de nucleo celular impresso escolhido para a andlise foi o 3D printed FCC cell, analisado

por [Liu An Liu 2021]], esse tipo de célula ctbica de face centrada apresenta boas caracteristica quanto

a sua compressibilidade e resisténcia mecanica, nesse sentido, outras disposi¢des geométricas (tipos de
estrutura celular impressa) podem ser confeccionadas conforme esforco predominante. Cada célula
FCC possui dimensdes 10 mm x 10 mm x 10 mm, onde o preenchimento da célula é equivalente a
10% da densidade do material de impressao, que no caso € a grey resin. Ja o nicleo em espuma PVC
escolhido foi Divinycell H60 que tem densidade de 60kg/m3, o mesmo € vendido pela e-composites em
placas de 80cm x 60 cm em diversas espessuras, conforme mostrado pela [Figura 30

Figura 30 — 3D printed FCC cell e Divinycell H60.

Fonte: [Liu An Liu 2021] | Site da e-composites.
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A coleta das propriedades dos materiais se utilizou de duas fontes: Ansys e artigos cientificos.
Considerou-se o nticleo celular isotropico e o Divinycell bem como o laminado CFRP transversalmente
isotrépicos, vale salientar que para o computo das propriedades das estruturas sanduiche o Ansys se
utiliza da lei das misturas abordada na se¢do [3.5] Os artigos cientificos foram usados para a aquisi¢ao
de propriedades especificas dos compdsitos bem como para a aquisi¢do dos dados relativos aos ensaios
em tracdo e compressao dos nucleos (dados que a biblioteca do Ansys nao possui), os dados fornecidos
por [Liu An Liu 2021] sobre o ensaio de compressao da célula FCC foram digitalizados pelo algoritmo

‘image-digitizerm’ de dominio publico presente no anexo [A]

Tabela 3 — Materiais e propriedades do nicleo celular FCC - Isotrépico.

Material p E v G oy Ou Tu
glem* MPa m/m MPa MPa MPa  MPa

FCCcell 0,1009 54,72 0,235 22,15 1,8038 1,8202 0,632

Fonte: Elaborado pelo autor | [Liu An Liu 2021].

Tabela 4 — Materiais e propriedades do DivinycellH60 - Tranversalmente Isotropico

Material Oy1) Oy2) Oyi3) Oul) Ou@) Ou®)
MPa MPa MPa MPa MPa MPa

Divinycell H60 04 04 0,76 0,408 0,408 0,76

Fonte: Elaborado pelo autor | [Mauricio Soares Gustavo 2012].

Tabela 5 — Propriedades CFRP - Ortotrépico | Divinycell H60 - Tranversalmente Isotrépico

Propriedades Unidade Laminado CFRP Divinycell H60

p g/cm? 1,451 0,060
Ey GPa 59,16 0,022
Ey GPa 59,16 0,022
Es GPa 7,5 0,053
20 m/m 0,04 0,24
V93 m/m 0,3 0,3
V13 m/m 0,3 0,3
G2 GPa 33 0,0089
Gas GPa 2,7 0,0085
Gi3 GPa 2,7 0,0085

XT | YT MPa 513 -
X0|YC MPa -437 -
Zr MPa 50 -
Zeo MPa -150 -
512 MPa 120 -
523 MPa 55 -
813 MPa 55 -

Fonte: Elaborado pelo autor | [Inc 2021].
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4.5 ANSYS

Software de simulacdo por elementos finitos, por meio dele modela-se a estrutura da asa e da
longarina, para simula-las conforme as condi¢des de contorno e carregamentos adequados. Para as
simulagdes utilizou-se o método dos elementos finitos (MEF), que apresenta uma solu¢ao para um
sistema com um nimero infinito de varidveis, substituindo-o por um modelo com um ndmero finito de
elementos (varidveis) com comportamentos conhecidos. Ao adotar um dominio discreto para a solugdao
de um sistema continuo, pode-se fazer com que uma estrutura submetida a carregamentos e restri¢coes
seja discretizada em elementos de uma malha, onde entdao pode-se resolvé-lo numericamente.

O software de simulacdo por elementos finitos escolhido foi o Ansys, que possui um moédulo de
pré-processamento de materiais compositos sanduiche chamado ACP Pre o qual atribui ao elemento as
propriedades mecanicas de cada camada do laminado. Além dele hda o ACP Post que é o médulo de
pOs-processamento na qual € feita a andlise de tensdes no laminado e em sequéncia afere-se o plot de

tensoes e das respectivas margens de seguranga associadas.

Figura 31 — Workflow para as simulagdes.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

As simulagdes estruturais seguiram o manual/guia do usuério do Ansys [Inc 2021]], onde os inputs
do Engineering Data sdo coletados da propria biblioteca do Ansys e de artigos publicados; tipicamente
simulacoes estruturais estaticas sao suficientes para a averiguacdo das margens de seguranca de uma
estrutura, e seguem usualmente o workflow da vale ressaltar que uma estrutura aerodinamica
como a asa também deve ter seus componentes dimensionados sob a dtica da aeroelasticidade, apesar

de ndo ser abordada nesse trabalho.

4.5.1 Modelo da Asa e Longarina

O modelo de asa-longarina foi feito em elementos bidimensionais (2D) do tipo shell (Figura 32)),
onde ha nervuras, bordos de ataque, e bordos de fuga confeccionados em madeira balsa, enquanto que
a longarina € resultado de um empilhamento de camadas de CFRP com nucleos de Divinycell ou FCC,

configurados no médulo ACP pre.
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Figura 32 — Modelo de semi-asa e longarina.

Fonte: Elaborado pelo autor.

4.5.2 Carregamento Adotado

Para a simulac@o foi considerado a condigdo de carregamento critico explicitada na Tabela [ As

esforgos foram discretizados conforme discutido na se¢io[3.8.3]

Tabela 6 — Cargas totais - Condicao critica (V = 17,6 m/s |n = 2,5 | o = 14, 18°).

Nervura 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

F7 [N] 14.699 25.769 24.180 23.509 24.181 25.277 25.690 25.438 21.826 7.243
Fx [N] 0979 1975 2015 2048 2.139 2130 1917 1723 1.844 1.210
My [Nam] -2.175 -4311 -4.218 -4.132 -4358 -4.793 -5245 -5742 -5.7761 -2.478

Fonte: Elaborado pelo autor.

4.5.3 Condicoes de Contorno

A condi¢do de contorno adotada foi a de engaste na raiz da longarina; ja os esforcos foram

discretizados em cada estacdo da asa (cruzamento nervura | longarina) aplicando-se um carregamento
composto pelas cargas totais, explicitados pela[Figura 33| e tabela [6]

Figura 33 — Condi¢des de contorno.
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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A andlise de convergéncia da malha (Figura 34)), se utilizou de um método iterativo onde se

variou o tamanho do elemento base e, através da averiguacio da tensdo e do deslocamento num ponto

determinado, estimou-se que com 2 x 10° elementos j4 havia condi¢do de convergéncia no modelo.

Figura 34 — Convergéncia de malha.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

4.6 EXCEL

Software utilizado para a organizacdo dos dados das simulagdes e para o calculo das margens de

seguranga por lamina (Figura 35). O Excel serviu também como imputador dos carregamentos no

Ansys e como local de concentracdo de todos os dados relativos as simulag¢des, como as referéncias das

propriedades dos materiais, seus valores e custos. As propriedades dos materiais foram retirados do

Ansys, com 0s seus custos e propriedades especificas tendo sido retirados de artigos e da internet.

Figura 35 — Planilha utilizada.
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5 RESULTADOS E DISCUSSAO

5.1 DIMENSIONAMENTO DA LONGARINA

A metodologia de desenvolvimento e dimensionamento da longarina de asa foi do tipo iterativa,
onde por meio da variacdo das espessuras e do empilhamento das 1aminas, foi possivel chegar a um
modelo que atendesse aos requisitos conceituais e estruturais necessarios. Para garantir uma boa
otimizagdo da longarina de asa, realizou-se um estudo paramétrico do laminado, onde variou-se a
espessura das camadas bem como a composi¢ao e combina¢gdo dos mesmos com o intuito de receber
como output deslocamentos e as MS “s, obedecendo aos critérios de falha abordados no capitulo (3.7
Como pode ser visto na as células em azul claro representam a layer correspondente ao
nucleo e para cada design point (coluna) t€ém-se uma alteracdo do nimero de layers em CFRP bem
como um aumento da espessura do ntcleo, até que todas as margens de seguranca alcancem valores

positivos aceitaveis, como vislumbra-se no design point 4.

Figura 36 — Andlise paramétrica para o laminado da longarina.

) Design Point 1 Design Point 2 Design Point 3 Design Point 4
tongarina Espessura [mm] MS Espessura [mm] MS Espessura [mm] MS Espessura [mm] MS
Layer 1 025 -0,9004 025 -0,6460 0,25 -0,0810 0,25 0,1105
Layer2 ‘ 025 -0,3927 025 -0,2405 025 -0,0452 0,25 0,1013
Layer 3 0,25 -0,5155 025 -0,3898 0,25 -0,1035 0,25 0,1041
Layer 4 — -0,2139 0,25 -0,0852 025 0,0472 0,25 0,1069
Layer 5 0,25 -0,4457 | o115 0,25 0,0512 0,25 0,1097
Layer 6 025 0,0900 025 00246 |IINEI o410 0,25 0,1126
Layer 7 0,25 0,0393 0,25 0,1405 0,25 02507 [ 15473
Layer 8 - - 025 0,1390 0,25 0,2537 0,25 03134
Layer 9 - - 0,25 0,0852 025 0,2568 0,25 03171
Layer 10 - - - - 0,25 0,2598 0,25 0,3209
Layer 11 - - - - 0,25 0,2629 0,25 0,3248
Layer 12 - - - 0,25 0,3286
Layer 13 - - - - - - 0,25 0,3325
[ LaverNicleo |

Fonte: Elaborado pelo autor.

Como pode-se notar, nos dois primeiros design points o nicleo e as camadas anteriores falharam,

apds aumentar a espessura do nicleo e o nimero de camadas de CFRP, obteve-se margens de seguranga

positivas, culminando no design point 4 (Figura 37).

Figura 37 — Design point 4 configurado no Mechanical.

ANS

100,00 (mm)

Fonte: Elaborado pelo autor.
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5.2 TENSOES, DESLOCAMENTOS E COMPARACOES

Simulando-se ambas as configuragdes no Ansys (com ntcleo de Divinycell H60 e nicleo celular

FCC), chega-se aos seguintes plots de tensdes presentes na|Figura 38

Figura 38 — Tensoes encontradas:Nucleo FCC e nucleo Divinycell H60.

B: Static Structural
Equivalent Stress
Type: Equivalent {von-kdises) Stress - Top/Bottorn - Layer 7
Unit: MPa
Tirne: 1
2711042022 1445

Nucleo - FCC

0,63928 Max
056825
049722
042619
035516
0284113
021309
014206
Q.071031

0 Min

000 250,00 300,00 {rrirm) 7 ¥
T ]

125,00 375,00

B: Static Structural

Equivalent Stress

Type: Equivalent {von-kdises) Stress - Top/Bottorn - Layer 7
Unit: bPa

Tirme: 1

09/11,/2022 1404

0,59339 Max
052746
046153
0,39559
032966
026373
01973
013186
0065932

0 Min

Nucleo - Divinycell H60

000 250,00 500,00 {rrirm) 7
| T ]

125,00 375,00

Fonte: Elaborado pelo autor.

Das imagens desprende-se que o estado geral de tensdes sdo muito similares para ambos os niicleos
analisados, possuindo a configutacdo com nicleo FCC uma ligeira maior solicitagdo na parte superior

da longarina (regido préxima a raiz). Das simula¢des foi possivel se extrair também os seguintes plots

de deslocamentos presentes na[Figura 39]
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Figura 39 — Deslocamentos encontradas:Nucleo FCC e nicleo Divinycell H60.

B: Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 1

271072022 14:39

r
e Nucleo - FCC
60,564
51,912
43,26
34,608
25,956
17,304

g 652
0 Min

0,00 250,00 500,00 (rrirn) 7 ¥
[ EE—— E—

125,00 375,00

B: Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mim

Tirne: 1

0971172022 14:00

76,085 Max Nucleo - Divinycell H60

60,400
60,733
52,057
43,301
34,705
6,028
17,352
56761
0 Min

0,00 250,00 500,00 {rarr) 7 %
L I ]
125,00 375,00

Fonte: Elaborado pelo autor.

Das imagens desprende-se que os deslocamentos também sdo muito similares para ambos 0s
nucleos analisados, sendo a diferenca entre ambos menor que 1mm; além disso o peso total das
estruturas também sao muito similares mesmo com a densidade do Divinycell H60 sendo cerca de

metade do nicleo FCC impresso. Na tabela [7] vislumbra-se um resumo das informagdes.

Tabela 7 — Resultados do modelo.

Longarina Peso [g] Deslocamento [mm]
Nucleo FCC 348,72 77,868
Nucleo Divinycell 312,25 78,085

Fonte: Elaborado pelo autor.
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Por fim, sobrepondo as margens de seguranca por layer do laminado, tanto para a longarina com
nucleo FCC impresso quanto para a longarina com nucleo de Divinycell H60, chega-se a Os
pontos em vermelho sdo as MS “s das layers da longarina com nicleo FCC, enquanto que os pontos
em azul s@o as MS “s das layers da longarina com nicleo em Divinycell H60, o plot foi feito na mesma
figura visando a comparagdo gréifica entre as margens de seguranga e, como percebe-se a ordenada esta

em escala logaritmica.

Figura 40 — Comparacgdo entre margens de seguranga por layer.

MS's x Layer
|
* 20 rived PG ool _ Layer MSDivinycell MSFCC Diferenca [%] FCC/Div_
o0 1 0,0933 0,105 15,5907
2 0,0961 0,1013 5,1635
3 0,0989 0,1041 5,0147
4 0,1017 0,1069 48729
" 5 0,1045 0,1097 47377
» 6 0,074 0,126 14,6086
= 8 0,3093 03134 1,3000
e o o o o o 0 9 0,3131 0,3171 1,2757
10 0,3169 0,3209 12519
1 0,3208 0,3248 12283
12 0,3247 0,3286 12051
13 0,3286 0,3325 11822
7 0,3064 1,8473 83,4139
107! g s 8 8 s i
0 5 10 15
Layer

Fonte: Elaborado pelo autor.

Da|[Figura 40| desprende-se que o uso do nicleo celular impresso aumenta ligeiramente as margens
de seguranca das layers de CFRP, enquanto que quando comparado ao nucleo de Divinycell H60, ele
¢é capaz de aumentar a margem em 83,4%, isso aumentando o peso total da estrutura em cerca de
11,68%.

Figura 41 — Diferencga porcentual entre as margens de seguranga por layer.

[%] diferenga MS's x Layer

102 T — — T
X7
Y 83.4139
X1
Y 15.5907
= 10"t I ;) diferenga MS's - FCC « Divinycell J

X13
Y 1.18222

1 2 3 4 5 6 7 8 % 10 11 12 13
Layer

Fonte: Elaborado pelo autor.
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Na[Figura 41]expde-se o ganho porcentual em termos de margens de seguranga por layer (compa-
rando o uso de nicleo FCC com nucleo em Divinycell H60), sendo notdvel que os ganhos sdo mais
expressivos para as camadas anteriores (mais préximas ao bordo de ataque) e para o nucleo (83,4%
maior.

Em resumo, a andlise em termos tensoriais, de deslocamento, bem como o cédlculo das margens
de seguranca intrinsecas via modelo em elementos finitos, permite inferir que os comportamentos
estruturais de ambas as configuragdes sao muitos similares. Quando o uso de nicleo impresso €
comparado ao uso de Divinycell H60, vislumbra-se um ligeiro aumento das margens de seguranga para
as layers em CFRP e um aumento significativo para a layer corresponte ao nucleo, sem no entanto
haver um aumento de peso significativo.

Além das vantagens acima descritas, ao avaliar os custos envolvidos na compra dos insumos,
equipamentos e fretes envolvidos, nota-se que a longo prazo (acima de 8 pedidos) € mais barato o uso
da manufatura aditiva frente aos custos de aquisicdo das placas de Divinycell H60, como demonstrado
pela Nesse sentido, pensando-se em escala industrial de producio seria justificavel
a realizacio de estudos mais aprofundados acerca da viabilidade do investimento inicial em
manufatura aditiva visando a producao de niicleos impressos 3D, ja que os estudos preliminares
indicam vantagens frente a aquisicao de placas de Divinycell H60; além disso os nicleos celulares
impressos podem também ter suas geometrias de célula unitdria otimizadas a depender do tipo de

esfor¢o atuante, como mencionado na se¢io[3.3]

Figura 42 — Diferenca de custos.

Manufatura Aditiva 3D printed FCCcell Divinycell H60 e-Composites
[ fem  Unidade  Custos[RS] |  tem  Unidade  Custos[RS] |
.Impressc.Jra HRE RS 1.570,14 Divinycell He0 - Placa RS/kg RS 281 95
Resina (1refil - 1kg)  RS/kg RS 160,00 (0,96m2- 0,886kg)

Frete RS RS22,73 Frete RS RS 87,38
Total - 1 Refil RS 1.752,87 Total - 1 Placa RS 369,33
Total - 2 Refis RS 1.912,87 Total - 2 Placas RS 738,66
Total - 3 Refis RS 2.072,87 Total - 3 Placas RS 1.107,99
Total - 4 Refis R$2.232,87 Total - 4 Placas RS 1.477,32
Total - 5 Refis RS 2.392,87 Total - 5 Placas RS 1.846,65
Total - 6 Refis RS 2.552,87 Total - 6 Placas RS 2.215,98
Total - 7 Refis RS 2.712,87 Total - 7 Placas RS 2.585,31
Total - 8 Refis RS 2.872,87 Total - 8 Placas RS 2.954,64

Fonte: Elaborado pelo autor.
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6 CONCLUSAO

Acerca da andlise de longarina de asa, bem como o seu dimensionamento e as ponderagdes sobre o
uso de nucleos celulares, pode-se concluir que a metodologia adotada para o estudo mostrou ser correta,
pode-se comparar de forma satisfatéria os dois materiais e apds os estudos realizados pdde-se ratificar
que h4 viabilidade, sobretudo em cima dos estudos preliminares realizados, acerca da utilizagcao de
nucleos celulares impressos como alternativa ao uso de espuma PVC, sendo também vidvel a utilizacao
em sinergia de ambos os materiais.

Avaliando-se os custos envolvidos na compra dos insumos, equipamentos ¢ fretes envolvidos,
nota-se que a longo prazo (acima de 8 pedidos) é mais barato o uso da manufatura aditiva frente
aos custos de aquisi¢do das placas de Divinycell H60, sendo altamente recomendavel a realizagao de
estudos detalhados a posteriori levando-se em considerag@o os bons indicadores e resultados trazidos a
tona pelo presente trabalho. Por fim destaca-se alguns pontos de vantagem da utilizagdo de ntcleo

celular impresso:

* Maiores MS “s sem no entanto aumentar significativamente o peso;

* Otimizacao do tipo de estrutura celular impressa conforme esfor¢o predominante;

* Custos de impressao vantajosos a longo prazo frente ao custo do Divinycell comercial;
* Possivel uso conjunto de ambos;

* Menos suscetivel a esmagamento de nicleo em juntas aparafusadas (quando comparado a

espuma de PVC -Divinycell).



51

REFERENCIAS

A., R. Berechnung der Fliefsigrenze von Mischkristallen auf Grund der Plastizititsbedingung fiir
Einkristalle. [S.1.]: ZAMM - Zeitschrift Fiir Angew Math Und Mech, 1929.

AMIANQO, L. D. A. Anélise e Otimizacao de Materiais Compdsitos de Microestrutura Periddica.
Lisboa - Portugal: [s.n.], 2015.

ASHBY, M. F. MATERIALS SELECTION IN MECHANICAL DESIGN. [S.1.]: Pearson, 2010.

CHANTRAIT, T. Approche multi “echelle en espace et en temps pour la pr evision des
endommagements dans les structures composites soumises ‘a un impact de faible “energie. Materials,
INSTITUT NATIONAL DES SCIENCES APPLIQUEES DE LYON, n. 3, p. French, 2014.

COMPOSITES e. e-composites. 2022. Disponivel em: <https://www.e-composites.com.br/divinycell_
h60_gsp/p#description>.

DRELA, M. Aerodynamics, computational fluid dynamics, design methodology. low order modeling
of aeromechanical systems. In: . [S.1.: s.n.], 2000. v. 1, p. 95.

GARAY, A. C. Propriedades Mecanicas de Compoésitos Estruturas Sanduiche Moldadas por
RTM Light e Simulacio Numérica da Infiltracao. Porto Alegre - Brasil: [s.n.], 2016.

GIBSON, R. PRINCIPLES OF COMPOSITE MATERIAL MECHANICS. Sao Paulo:
McGraw-Hill, Inc., 1994.

GLADYSZ, K. K. C. G. M. Cellular Material. [S.1.]: Elsevier, 2015.
HIBBELER, R. Resisténcia dos Materiais. Sdo Paulo: Pearson, 2014.

INC, A. Workbench user’s guide. In: INC, A. (Ed.). WORKBENCH USER’S GUIDE. [S.1.]: Ansys
Inc, 2021. Release R2, p. 3-22.

JHOU S.-Y.; HSU, C.-C. Y. J.-C. The dynamic impact response of 3d-printed polymeric sandwich
structures with lattice cores: Numerical and experimental investigation. Polymers 2021, v. 13, n. 13,
p- 4032, 2021.

KATZ, A. P. J. Low speed aerodynamics: Fromwing theory to panel methods. New York:
Mc-Graw-H 1ll Book Co, 1991.

LIU AN LIU, H. P. L. T.-J. L. L. L. P. Mechanical property profiles of microstructures via asymptotic
homogenization. Computers Graphics, v. 100, n. 3, p. 106-115, 2021.

MAURICIO SOARES GUSTAVO, A. R. C. R.-T. V.J. Study of an anisotropic polymeric cellular
material under compression loading. Materials Research, Materials Research 15, n. 3, p. 359-364,
2012.

NASIROV, I. F. A. Prediction of mechanical properties of fused filament fabricated structures via
asymptotic homogenization. Mechanics of Materials, v. 145, n. ISSN 0167-6636, p. 1030, 2020.

R., H. Theory of mechanical properties of fibre-strengthened materials: I. Elastic behaviour.
[S.1.]: J Mech Phys Solids, 1964.

RAYMER, D. P. Aircraft design: a conceptual approach. Reston, VA: American Institute of
Aeronautics and Astronautics,Inc, 2018.


https://www.e-composites.com.br/divinycell_h60_gsp/p#description
https://www.e-composites.com.br/divinycell_h60_gsp/p#description

52

RODRIGUES RICARDO MATOS,D.C.B.S.R.D.P.C.C.R.P.D. V.G. S. D. O. E. Cargas e
estruturas aplicados ao projeto aerodesign. CONEM, v. 1, n. 1, p. 13, 2015.

SAMLAL S.; SANTHANAKRISHNAN, R. Low-velocity impact behavior of foam core sandwich
panels with inter-ply and intra-ply carbon/kevlar/epoxy hybrid face sheets. Meio de divulgacao do
Artigo, Polymers 2022, n. niimero da pagina, p. 14 — 1060, 2022.

VASILIEV, V. V. Mechanics and analysis of composite materials. Kidlington, Oxford OXS5 1GB,
UK: Elsevier Science Ltd, 2001.

W., V. Ueber die Beziehung zwischen den beiden Elasticititsconstanten isotroper Korper. [S.1.]:
Ann Phys, 1889.

WILLIAM, D. C. Materials Science and Engineering. United States of America: Wiley, 2014.

WRIGHT, J. R.; COOPER, J. E. Introduction to aircraft aeroelasticity and loads. [S.1.]: John Wiley
& Sons, 2008. v. 20.

Z., H. Viscoelastic fiber reinforced materials. [S.1.]: AIAA J, 1966.



53

ANEXO A - ALGORITMO DE DIGITALIZACAO

% Andrea Baldi, 10/01/2015
clear all;

close all;

% Select the figure you want to digitize

filename = uigetfile(’strain_stress_datasheetos.PNG’); %open spec file
% Read image

image=imread (filename) ;

% Averages the RGB components of the image and plot
imageave=sum(image./size (image, 3), 3);

screen_size = get (0,’ScreenSize’);

f1l = figure(l);

imshow (imageave, []);

set (fl, "Position’, [0 O screen_size(3) screen_size(4)]1);

Qo

% Define your axes limits

prompt = {’Enter xmin:’,’Enter xmax:’,’Enter ymin:’,’Enter ymax:’};
dlg_title = ’'Input parameters’;
num_lines = 1;

defz{II,II,lI’II},.
answer = inputdlg(prompt,dlg_title,num_lines,def);

xmin=str2num(answer{l});

xmax=str2num (answer{2});

)
ymin=strZ2num(answer{3});
)

ymax=str2num(answer{4});

% Check if any axis is in log scale

buttonx = questdlg(’Is the x—-axis in log scale?’);
buttony = questdlg(’Is the y-axis in log scale?’);
% Select xmin, xmax, ymin, ymax

title ([’ Select xmin = ’,num2str(xmin)]);
[x0(1),y0(1)]l=ginput (1);

title ([’ Select xmax = ' ,num2str (xmax)]);
[x0(2),y0(2) ]=ginput (1);

title ([’ Select ymin = ' ,num2str (ymin)]);
[x0(3),y0(3)]=ginput (1);



title ([’ Select ymax = ' ,num2str (ymax)]);
[x0(4),vy0(4) ]=ginput (1);

title('Now click on the data points and press enter
% Select npoints on the plot

[x,y]=ginput (10000);

close

o)

% Coordinate transformations

54

when done’);

if strcmp (buttonx, 'No’)==1;
output (:,1)=[(x-x0(1))/ (x0(2)-x0(1))].* (xmax—xmin)+xmin;
else i1f strcmp (buttonx,’No’)==0;
output (:,1)=exp ([ (x-x0(1))/(x0(2)-x0(1))].*log(xmax/xmin)+1log (xmin)
end
end
if strcmp (buttony, "No’)==1;
output (:,2)=[(y-y0(3))/(y0(4)-y0(3))].*(ymax-ymin)+ymin;

else if strcmp (buttony, ’'No’)==0;

output (:,2)=exp ([ (y-y0(3))/(y0(4)-y0(3))].*log(ymax/ymin)+log(ymin)

end

end

% Plot result
figure
if strcmp (buttony, "No’)==1;
plot (output (:,1),output(:,2),’-0")
else if strcmp (buttony, ’'No’)==0;
semilogy (output (:,1),output(:,2),’-0")
end
end

o)

% Save results

button = questdlg(’Do you want to save the digitized data as a txt file?’)

if strcmp (button,’Yes’)==
prompt = {’Write file name without extension:’};
dlg_title = "'";
num_lines = 1;

def = {’'};

answer = inputdlg(prompt,dlg_title,num_lines,def);

dlmwrite ([answer{1l},’ .txt’],output,’ \t’);

end
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ANEXO B - ALGORITMO DE CARGAS

clear variables

close all

clc

tic

% Inputs:

v = 17.8;

B = 3.2;

rho = 1.225;

s = 1.140;
semi_env = 0.5%B;
corda_a = 0.323;

o\
|
\%

velocidade (m/s)

o\
|
\%

envergadura (m)

o\
|

dens do ar (kg/m3)

o\
|
vV VvV

drea alar (m?)

o\
|
\%

semi-envergadura (m)

o\

—-> corda aerodindmica (m)

Data_XF = load(’velo_17_6_alpha_14_0_MOD.txt’); %—> Dados da simulacao

F————= Slicing dos dados ————- %

b = Data_ XF (:,1); %—> y—-span (m)
Cl = Data_XF (:,4); %$-> Cl - asa
Cd = ((Data_XF(:,5))+(Data_XF(:,6))); %—> Cd - asa
Cm = ((Data_XF(:,7))+(Data_XF(:,8))); %—> Cm - asa

Qo

% Discretizacéao:

L local = 0.5 * rho = v"2 s = Cl;
D_local = 0.5 % rho * v*"2 % s % Cd;
M local = 0.5 » rho » v*2 % s *x corda_a * Cm;

o)

% Regressdo Polinomial:

w_L = polyfit(b,L_local,6)/B;
w_D = polyfit(b,D_local,6)/B;
w_M polyfit (b,M_local, 6) /B;

Qo

% Cédlculo da sustentacdo, arrasto e momento:

g L = polyint(w_L); %-> integral da funcédo w_L

g D = polyint(w_D); %-> integral da funcdo w_D

g M = polyint (w_M); %-> integral da funcdo w_M

Total Lift = diff (polyval(g_ L, [-B/2 B/2]1));



56

Total_Drag = diff (polyval(g D, [-B/2 B/21));
Total_Moment = diff (polyval (q_ M, [-B/2 B/21));

%% Esforcos Internos

%$Condigdes de Contorno para viga engastada:

RO = Total_Lift / 2; %$—> Forca de reagao no engaste
m = conv ([l O], w_L); $—> m = X * wW(X)

MO = diff (polyval (polyint(m), [0 B/2])); %—-> Momento de reacdo no engaste

%$Cortante ao longo da meia envergadura:
V = polyint (-w_L, RO); %—> Equacdo Cisalhamento
Forca_Cortante = diff (polyval(V, [-B/2 B/21));

%$Momento Fletor ao longo da meia envergadura:

M = polyint (-V, MO); %—> Equacdo do Momento Fletor
Momento_fletor = diff (polyval (M, [0 B/21));

%% Discretizacdo dos esforgos por nervura

nerv_remastered_ret = [0. 0.168 0.336 0.504 0.672];
nerv_rematered_trapz = [0.8576 1.0432 1.2288 1.4144 1.6];
nerv_remastered = [nerv_remastered_ret nerv_rematered_trapz];
y = nerv_remastered;

for i=2:1length(y)-1

J = (y(i+1)+y (1)) /2;

k = (y(1)+y(i-1))/2;

L_nervura(i) = diff(polyval(g L, [k J1));
end
L_nervura(l) = diff (polyval (q_L, [0 yv(2)/21));
L_nervura(i+l) = diff(polyval(g L, []J y(length(y))]));

clear 1 j k

for i=2:1length(y)-1
J = (y(i+1l)+y (1)) /2;
k = (y(1)+y(i-1))/2;
D_nervura (i) = diff (polyval (g D, [k j1));



end
D_nervura(l) = diff (polyval (g D, [0 yv(2)/21));
D_nervura (i+l) = diff(polyval (g D, []J y(length(y))]));

clear 1 j k

for i=2:length(y)-1

J = (y(i+1)+y (1)) /2;

k = (y(1)+y(i-1))/2;

M _nervura (i) = diff (polyval (g M, [k J1));
end
M_nervura (l) = diff (polyval (g M, [0 y(2)/2]1));
M_nervura (i+l) = diff (polyval(g M, []J y(length(y))1));

clear 1 j k

M _torsor = sum(M_nervura) ;
for i=2:length(M_nervura)
M_torsor = [M_torsor sum(M_nervura (i:length (M_nervura)))]l;

end

clear 1 j k

Y = 0:0.01l:semi_env; %$—> Meia envergadura

figure ()

subplot (3,1,1)

plot (Y, polyval(w_L,Y),’'m’, ’linewidth’,1);

grid on

title('Distribuicdao da Sustentacdo em meia envergadura’)
xlabel (' Semi-Envergadura [m]’)

ylabel (’ Sustentacao [N]')

subplot (3,1, 2)

plot (Y, polyval(V,Y),’m’”, ’'linewidth’,1);
grid on

title('Esforgco cortante em meia envergadura’)

xlabel (' Semi-Envergadura [m]’)
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ylabel ('Forca Cisalhante [N]’)

subplot (3,1, 3)

plot (Y, polyval(M,Y),’m’”, ’'linewidth’,1);
grid on

title (' Momento fletor em meia envergadura’)
xlabel (' Envergadura [m]')

ylabel (' Momento Fletor [Nxm]’)

%% Contribuigdo: Caregamento inercial + Carregamento Aerodindmico

load inertial loads

Load_X = D_nervura;

Load_Z = L_nervurat+W_p(l:length(L_nervura));
Moment_Y = M_nervura;
figure ()

subplot (3,1,1)

box on; hold on; grid on
title("Forgca em X por nervura")
ylabel ("Forgca [N]")
stem (y, ~Load_X)
xlabel (' Envergadura [m]’)
ylabel ('Forga [N]')

subplot (3,1,2)

box on; hold on; grid on
title("Forgca em Z por nervura")
ylabel ("Forca [N]")

stem(y, Load_2Z2)
xlabel (' Envergadura [m]')
ylabel ('Forca [N]’)

ylim ([0 1.2+max(Load_2Z)1])

subplot (3,1, 3)

box on; hold on; grid on

title ("Momento em Y por nervura")
ylabel ("Forca [N]")

stem (y, Moment_Y)
xlabel (' Envergadura [m]')

ylabel (' Momento [N.m]’)
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