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RESUMO

As industrias aeronautica e aeroespacial sdo as grandes impulsionadoras do
desenvolvimento dos materiais compoésitos, pois necessitam de componentes que
combinem elevadas rigidez e resisténcia com baixa densidade que atendam aos
requisitos de seguranca em servigo. E indubitavel a 1mportancia do aprendizado
acerca do calculo de elementos estruturais aeronauticos constituidos por materiais
compositos, ao aluno de graduacao em Engenharia Aeronautica. Este trabalho
apresenta contribuicdo para o ensino-aprendizagem de elementos estruturais
constituidos por materiais compoésitos, aos alunos que se graduam em Engenharia
Aeronautica pela UFU, pois tais contelidos nao fazem parte de disciplinas
obrigatérias do Projeto Pedagdgico deste Curso. E feita uma abordagem sobre a
composi¢do e caracteristicas dos materiais compodsitos, bem como suas
propriedades e comportamentos mecanicos, com apresentacao detalhada de
resolugdo de diversos exercicios de forma tedrica e numérica, via software
NASTRAN®, que utiliza o Método dos Elementos Finitos em andlises estruturais.
1D apresentado um procedimento em passo-a-passo para a modelagem numérica de
elementos de paredes finas, sob solicitacdo de cargas que geram tensées normais e
cisalhantes, e comparacao os resultados tedricos e numéricos cujos desvios foram
muito satisfatérios. Com isso, os autores dao oportunidade ao estudante que tenha
interesse pelo tema, realizar estudo autonomo, e agregar conhecimentos sobre
materiais compoésitos e sua aplicagdo em elementos estruturais de paredes finas,
utilizados em aeronaves.

Palavras-chave: materiais compdésitos, modelagem numérica, paredes finas.



SILVA, B.C.; OLIVEIRA, Y.A. Theoretical-Numerical Analysis of Aeronautical
Structural Elements of Thin Walls Composed of Composite Materials. 2019. 83 p.
Term Paper — Bachelor of Aeronautical Engineering, Federal University of Uberlandia,
Uberlandia, MG.

ABSTRACT

The aeronautic and aerospace industries are major drivers of the development of
composite materials as they require components that combine high rigidity and
low density resistance that meet in-service safety requirements. It is undoubtedly
the importance of learning about the calculation of aeronautical structural
elements composed of composite materials, to the undergraduate student in
Aeronautical Engineering. This work presents a contribution to the teaching and
learning of structural elements composed of composite materials, to students who
graduate in Aeronautical Engineering from UFU, since such contents are not part
of the compulsory subjects of the Pedagogical Project of this Course. It is made an
approach on the composition and characteristics of the composite materials, as well
as their mechanical properties and behaviors, with detailed presentation of several
theoretical and numerical exercises, through NASTRAN® software, which uses the
Finite Element Method in structural analysis. A step-by-step procedure is
presented for the numerical modeling of thin-walled elements, on request of loads
that generate normal and shear stresses, and comparison of theoretical and
numerical results whose deviations were very satisfactory. With this, the authors
give an opportunity to the student who has an interest in the subject, to perform
autonomous study, and to add knowledge about composite materials and their
application in thin-walled structural elements, used in aircraft.

Keywords: composite materials, numerical modeling, thin walls.
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CAPITULO |

INTRODUCAO

As industrias aeronautica e aeroespacial sdo as grandes impulsionadoras do
desenvolvimento dos materiais compositos, pois necessitam de componentes que
combinem elevadas rigidez e resisténcia com baixa densidade que atendam aos
requisitos de seguranca em servico.

E indubitavel a importancia do aprendizado acerca do calculo de elementos
estruturais aeronauticos constituidos por materiais compositos, ao aluno de
graduacdo em Engenharia Aerondutica.

Os autores deste trabalho tiveram despertada a importancia de somar contribuicido
aos estudantes Curso de graduacdo que realizam, no ambito da Faculdade de
Engenharia Mecanica da Universidade Federal de Uberlandia. Haja vista que o
conteudo sobre aplicacao de materiais compdsitos em estruturas de aeronaves nao
esta contemplado em disciplinas obrigatérias prescritas pelo Projeto Pedagoégico
deste curso, ambos se preocuparam em que seus conhecimentos adquiridos por
escolha prépria, tanto do curso de componente curricular optativo, como por
estudos independentes, sob a supervisio da professora orientadora deste Projeto
de Conclusao de Curso sejam disseminados, ao dominio publico.

Registram-se, no propoésito supracitado, dois aspectos que merecem destaque:
primeiro, que se trata de uma colaboracdo que corresponde a um inicio, que
desperte em outros alunos, o incremento de agoes nesta vertente, ou seja, com a
humildade de que ndo se abarque em completude, mas que corresponda a alguns
passos iniciais; segundo, que se espera que, com a reforma curricular do Curso de
Graduacdo em Engenharia Aerondutica da UFU, tais contetidos se tornem
obrigatdrios, mas, se espera também, que esta semente aqui germinada sirva de
potencial auxilio aos alunos, independentemente de o escopo ser pertinente a
componente obrigatério ou nao.

Os alunos-autores se valem de aplicagoes didaticas para o ensino-aprendizagem de
paredes finas compoésitas propostas pelo Megson (2013) para apresentarem as
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resolucoes tedricas, bem como numéricas, via software NASTRAN®, apresentando
um passo-a-passo instrucional das modelagens numéricas realizadas,
notadamente a estudantes, com visualizag¢ao das telas e comandos utilizados nesta
plataforma de calculo estrutural via Método dos Elementos Finitos.

Destaca-se a abordagem abrangendo as quatro possibilidades de esforgos possiveis
de ocorrerem em secoes de elementos estruturais aeronauticos de paredes finas:
carga axial, momento de flexao, carga cisalhante, momento de tor¢cao, com analise
de tensdes e também deslocamentos e taxa de torcao.

Sao mostrados os desvios dos resultados obtidos com as formulagées apresentadas
por Megson (2013), e aquisitados via programa computacional NASTRAN®, donde
se conclul serem pequenos, validando as analises numéricas efetuadas.
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CAPITULO Il

REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 Introdugao

Neste capitulo, é apresentada uma abordagem de Materiais Compositos, em
nivel de sua composic¢ao, segundo Gay (2015); como Compoésitos Laminados, com
analise de suas propriedades mecanicas; e também o calculo de Elementos
Estruturais Compoésitos de Paredes Finas, sob as possiveis solicitacées. A
segunda abordagem é fundamentada em Megson (2013) e Gay (2015), e a terceira,
em Megson (2013).

2.2 Materiais Compoésitos

As industrias aerondutica e espacial sdo as grandes impulsionadoras do
desenvolvimento destes materiais, pois necessitam de componentes que combinem
elevadas rigidez e resisténcia com baixa densidade que atendam aos requisitos de
seguranca em servico. Assim, esse setor da industria nucleou o surgimento de
compoésitos de plasticos reforcados com fibras de alta resisténcia, também
denominados compdsitos estruturais.

Os compositos sao considerados materiais heterogéneos e multifasicos, onde um
dos componentes fornece a resisténcia ao esforco (fibras) enquanto o outro é o meio
de transferéncia da for¢a (matriz). Eles podem ser obtidos de diferentes técnicas de
processamento, como por exemplo: laminacdo manual, moldagem por compressao
a quente, bobinagem, moldagem por transferéncia de resulta e pultrusao, entre
outras técnicas.

Entre as caracteristicas dos compdsitos poliméricos destacam-se a sua maior
resisténcia especifica, ou seja, sua elevada resisténcia aliada a uma economia de
massa, quando comparados aos materiais convencionais, além das suas atraentes
resisténcias a corrosao e a fadiga, expansao térmica controlada, moldagem de pecas
em formatos complexos e orientacao das fibras em diregoes desejadas. Estes tipos
de compoésitos reforcados com fibras unidirecionais ou tecidos oferecem uma
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combinacao de resisténcia e médulo superior aos materiais metalicos tradicionais.
Além disso, devido ao baixo peso dos compoésitos poliméricos, as suas relacoes
resisténcia-peso e modulo-peso sdo notadamente superiores as dos materiais
metalicos.

A ligacao entre fibras e matrizes é criada durante a fase de fabricagdo do material
compobsito. Isso tem influéncia fundamental nas propriedades mecanicas do
material composito.

2.2.1 Fibra

As fibras consistem de varias centenas ou milhares de filamentos, cada um deles
com um diametro compreendido entre 5 e 15um, o que lhes permite ser processavel
em maquinas téxteis. Por exemplo, no caso da fibra de vidro, dois produtos de fibra
semiacabados sao obtidos.

Essas fibras sao comercializadas nas seguintes formas:

= Fibras Curtas, com comprimentos da ordem de uma fracdo de milimetro a
alguns centimetros. Estes sdo feltros, mats e fibras curtas usadas na
moldagem por injecao.

» Fibras Longas, que sio cortadas durante o tempo de fabricagao do material
composito, sdo usadas como sao ou tecidas.

Os principais materiais de fibra incluem: vidro, Aramida ou KEVLAR® (muito
leve), Carbono (alto médulo ou alta resisténcia), Boro (alto médulo ou alta
resisténcia), Carboneto de Silicio (resistente a altas temperaturas), Polietileno de
alta densidade, fibras naturais (linho, canhamo, sisal, etc.).

2.2.2 Matriz
Muitos materiais sao usados como matriz dos compoésitos:

= Matriz Polimérica: Podem ser resinas termoplasticas (Polipropileno [PP],
Polifenileno Sulfona [PPS], Poliamida [PA], Poliéter Eter Cetona [PEEK],
etc.); ou resinas termofixas (poliésteres, fendlicos, melaminas, silicones,
poliuretanos, epoxis).

= Matriz Mineral: Carboneto de Silicio, Carbono. Eles podem ser usados em
altas temperaturas.

» Matriz Metalica: ligas de Aluminio, ligas de Titanio.
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2.3 Compdésitos Laminados

Uma proporc¢ao cada vez maior de estruturas de aeronaves modernas, fabricada
mundialmente, corresponde a materiais compoésitos. Esses consistem em laminas
nas quais o enrijecimento rigido e de alta resisténcia, por exemplo, a fibra de
carbono, é embutida em uma matriz como epo6xi, poliéster, etc.

O uso de um conjunto de placas pode influenciar o peso sobre as estruturas
metalicas convencionais. Eles também tém a vantagem de que a diregdo dos
filamentos em uma estrutura de varias laminas pode ser alinhada com a direcao
das principais cargas em um determinado ponto, resultando em um projeto mais
eficiente.

Assim, a primeira abordagem é a analise micromecanica, de materiais compoésitos,
em que os materiais constituintes, ou seja, as fibras e a resina (a matriz) sao
consideradas separadamente. As propriedades do compoésito irdo entao mudar de
um ponto para outro em uma determinada direcdo, dependendo se a fibra ou a
resina esta sendo examinada.

Na segunda abordagem, a macromecanica, o material compdsito é considerado
como um todo, de modo que as propriedades ndo mudem de um ponto para o outro
na direcdo de uma diretiva. Geralmente, o projeto e a analise de materiais
compositos baseiam-se na abordagem macro e nao na micro.

2.3.1 Constantes Elasticas de uma Lamina Compésita

Neste item sdo apresentadas as andalises das propriedades de laminas compésitas,
considerando seu comportamento estrutural sob tensao e deformacgao em regime
elastico-linear.

As determinacoes das propriedades dessas laminas sdo apresentadas por Megson
(2013), sob uma o6tica bastante didatica, que permite o entendimento com facilidade
por parte do aluno. As analises sdo feitas considerando a direc¢do longitudinal das
fibras compoésitas (I) bem como transversal ().

e Moédulo de Elasticidade Longitudinal E;:

Na Figura 1, uma placa de aluminio contendo um tnico filamento é submetida a
um esforco oy, na direcio longitudinal que produz uma deformacao Al.



CAPITULO Il — Revisao Bibliogréafica 6

—— ——
|
Matrix ! -
] |
e —— i ——
/, o, Filament : o
- | —-
!
- Matrix T
- ———— ____; —l
|
/ Al

Figura 1 — Esquema das solicitagoes e deslocamento na direcao longitudinal (1)
do elemento laminar compésito. Fonte: Megson (2013).

E assumido que a secado plana permaneca plana constante durante a deformacao,
e, assim, a deformacao ¢; correspondente a tensao og; é dada por:

Al
& = T H (1)

g = El &l (2)

em que E; é o modulo de elasticidade da lamina na dire¢ao do filamento.

Além disso, usando os indices f e m para designar os parametros mecanicos das
fibras e matrizes, tém-se:

o = Ef g; e oyn=En¢. 3)

Se A é a area total da secdo transversal da lamina esquematizada na Figura 1, Af
é a area da secao transversal correspondente a fibras, e A,, é a area correspondente
a matriz, entdo, para equilibrio na direcado das fibras, escreve-se:

0 A = 0rAr + Ay
Substituindo as Equacgées (1) a (3) na expressao supracitada, tem-se:

ElglA = EfoAf + EmelAm .
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Assim, equaciona-se o Modulo de Elasticidade compésito, na direcao longitudinal
(Ey):

A A
E, =Ef7f + En " (4)

Escrevendo Af/A = v e A, /A = vy, sendo vy e v, denominados fragoes de area,
que correspondem também a fracoes de volume do material compdsito em analise,
tem-se, também, a seguinte expressao para a determinacdo do Moddulo de
Elasticidade compésito, na dire¢ao longitudinal (E;):

El = Efvf + Emvm . (5)

e Modulo de Elasticidade Transversal E::

Outra propriedade de interesse do compdésito é o Modulo de Elasticidade na direcao
Transversal (E;).

Na Figura 2, a extensao total na diregao transversal é produzida por o; e é dada

por:
Etlt = Emlm +gflfr
ou
O Ot Ot
— 1, =—1 —1f
E, " E,™ +Ef f

Remanejando, escreve-se a expressao para a obtencao do Mddulo de Elasticidade
composito, na direcado longitudinal (E;):

EnE;

E¢
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BN
KB Matrix ra\/z
N o A
“““““ S (R A
. . 1
A
0

1
Figura 2 — Esquema das solicitagoes e deslocamento na direcao transversal (t) do
elemento laminar compoésito. Fonte: Megson (2013).

e Mobdulo de Cisalhamento Gi: (ou Ga):

Segunda Gay (2015), para se obter o mdédulo de rigidez ao cisalhamento pode se
utilizar a seguinte expressao:

1
Gie = Gy

—
(1-v)+ ol (7)

e Coeficiente de Poisson vy, :

O coeficiente de Poisson representa a variagao ocorrida transversalmente quando

ocorre uma carga detracao longitudinal. De acordo com Megson (2013), esta

propriedade mecanica do material compdsito pode ser obtido a partir da expressao:
Vit = Vme +Vfo (8)

e Coeficiente de Poisson v,;:

Segundo Gay (2015), essa quinta constante elastica pode ser obtida a partir das

outras quatro, através da relacdo valida para materiais anisotropicos, sendo para
caso:x =tey =1:
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Ey
Vay = Vyx 5o 9)
y

e Mobdulo de Elasticidade para uma inclinacao qualquer E, :

E possivel avaliar o médulo de elasticidade para uma dire¢do que faga um angulo
de 6 em relagio ao eixo das fibras a partir da expressio apresentada pela Equacao
10, Gay (2015).

Por ocasidao da orientacdo das fibras, de maneira inclinada em relacdo a uma
direcao de interesse de se analisar o comportamento estrutural de determinado
elemento composito, nessa direcdo, denominada, por exemplo de x, tal calculo se
faz necessario, para corrigir o médulo de elasticidade do material compésito.

Nota-se que este mdédulo diminui rapidamente quando x se afasta da direcido da
fibra.

L

Figura 3 — Visualizacao da inclinacio das fibras compédsitas em relacdo a uma
direcao de interesse x em projeto. Fonte: Gay (2015).

1
E, = ,

c*  s* s af 1 Vg
E+E—t+2C S (_ZGlt_?l)

(10)

Sendo c e s os valores do cosseno e do seno do angulo 6, respectivamente.

¢ Formas especialmente ortotrépicas

A Figura abaixo mostra um elemento de uma camada especialmente ortotropica.
Os eixos de referéncia da tela sdo longitudinal (sufixo l) e transversal (sufixo t). E
claro que estes eixos nio tém o mesmo significado para uma camada tecida como
para uma camada unidirecional, mas os eixos de referéncia devem ser especificados
e estes sao tao convenientes como qualquer outro. Também especificamos os eixos
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de carga, x e y, que, para uma camada especialmente ortotropica, coincidem com
os eixos de referéncia da camada.

Oy

Tyy

Txy

Oy

= ¥

Ty

Exj-"

Tyy

{'J’jlr

Figura 4 — Representacao das tensoes positivas segundo a teoria da elasticidade.
Fonte: Megson (2007).

Suponha que a camada seja submetida a tensdes diretas oy e 0, cisalhamento e
tensoes de cisalhamento complementares 7,, e que as constantes elasticas para a
camada sao El, Et, GLt(= Gtl),vlte vtl. Note que, ao contrario de um material
isotropico, o modulo de cisalhamento Glt ndo estda relacionado com as outras
constantes elasticas. Assim, as deformacées nas direcées longitudinal e transversal
sao dadas por:

1 vtl 1 1
S11 =E S12 = “Et S22 =E $33 =m
_ Oy thO'y
“=ETR
1 t
. _ Oy ViOx
‘" E K
Txy
O

2.4 Vigas Compésitas de Paredes Finas

Observa-se que alguns componentes estruturais em diversas aeronaves modernas
sao fabricados a partir de materiais compoésitos. Esses componentes sdo geralmente
constituidos na forma de laminados.

Com referéncia a Megson (2013) faz-se, aqui, uma abordagem sobre o calculo de
tensoes normais e de cisalhamento, e de deslocamentos que ocorrem em elementos
estruturais de paredes finas, com secdo transversal aberta e fechada, sujeitos aos
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seguintes esforcos: carga axial (P), momento fletor (M), carga cisalhante (S) e
momento de torcao (7).

A conveccao considerada por Megson (2013), para os sinais positivos dos esforcos
em analise é representada pela Figura 5. Destaca-se que os eixos globais do
elemento estrutural sao expressos com letras maitsculas XYZ e os locais do
laminado compdsito, com minusculas xy.

/& e
b, A
\H\

Wl a

\k

Sx

P

Figura 5 — Convencéao positiva de sinais dos esforcos atuantes em elementos
estruturais compositos de paredes finas. Fonte: Megson (2013).

241 Carga Axial (P)

Considere-se uma segao transversal de elemento estrutural sob carga axial de
compressao ou de tracdo denominada P. Suponha-se que a porc¢ao da carga axial P,
absorvida pelo i-ésimo laminado, seja P;.
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A deformacao longitudinal €, ; ocorrida no laminado compdsito é igual a deformacao
longitudinal ¢, ocorrida na viga, uma vez que uma das suposi¢oes basicas desta
analise, é que as secOes planas permanecem planas apods a carga ser aplicada.

Sendo assim, escreve-se:
Py = g,bitiEy;,
sendo:

e b;: largura de cada trecho de parede compésita do elemento estrutural;
e t;: espessura correspondente a cada parede composita.

A carga axial total P sobre a secdo transversal de um elemento estrutural,
constituida por n laminas, pode ser obtida pela seguinte expressao:

n
P = &, z bitiEx,i .
i=1

Portanto, a deformacado linear especifica longitudinal (g,) que ocorre na viga é
obtida por:

n
g, = P/Z bitEy; .
im1

Observe que o moddulo de elasticidade da lamina corresponde a orientagao local x,
podendo este estar inclinado com relacdo aos eixos compositos. Assim, havendo
inclinacao (6) entre o eixo x e a dire¢ao longitudinal compdsita, o valor do médulo
de elasticidade da lamina (E,;) serd obtido a partir da Equacdo (10) tratada

anteriormente.
2.4.2 Momento de Flexao (M)

Megson (2013) deduz a expressdo genérica para a obtencio de tensdes normais
atuantes na secdo transversal de uma viga de paredes finas, constituida por
material isotrépico, sob momentos de flexdo My e My:

Myl — M, I M,I,, — M,I
o_z=<yxx xxy) x+< xXyy ny/>y,

Ixnyy - IJ%_‘V Ixxlyy - I%y

onde:
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E sena E cosa
sz—fxydA+ fysz,
p A A
E sena ) E cosa
yz—fx dA + fxydA.
A A

Sendo as paredes finas constituidas por materiais compositos, em que o médulo de
elasticidade E nao é o mesmo em todo o elemento estrutural, serdo incorporados os
moédulos de elasticidade E;; = E,; das laminas que compdem cada elemento
bidimensional de paredes finas, na dire¢ao longitudinal Z do elemento linear (viga,
por exemplo) sob flexdo (constata-se que o referido autor apresenta os eixos
coordenados compdésitos globais com letras maitsculas):

sena cos a
My = fEZ,iXYdA+—fEZ,i Y2dA,
p A Y A

sena cos a
MX: p fEZ,iXZ dA+
A

f E;; XY dA.
A

Assim, os momentos de inércia serao calculados com os moédulos de elasticidade
compositos Ez; = E,; introjetados as respectivas formulagoes:

Iix :fEZ,i Y2 dA ; lyy = sz,iXZ dA; Iy =fEZ,L-XYdA.
A A A

Explicitando as fragoes para serem substituidas na expressao da tensao normal:

sena cosa

My = Y + P Iy ,

sen«a cos a
Yy = }”Y+—I)’(Y'
p p

Finalmente, escreve-se a expressdo para a determinac¢io da tensao normal que
solicita a secao transversal compodsita de paredes finas, solicitada por momento de

flex3o:

G, = E - MYI,XX _MXIIXY X + MXI,YY_MYI,XY Y
Z Z,l IIXX IIYY _ Il)z(y I,XX I,YY _ I’)Z(y .
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Tal expressao é valida para paredes abertas ou fechadas, revelando que ao se
calcular a tensao normal de um ponto ou trecho na sec¢ao, além das coordenadas X
e Y, ha que se considerar o médulo de elasticidade da parede fina compoésita E;; =
E, ; referente ao local em que se estd determinando o valor da tensdo normal, na
secao transversal sob analise.

2.4.3 Carga Cisalhante (S)
o Viga com sec¢ao transversal aberta
Megson (2013) obtém a expressao genérica para o fluxo de cisalhamento (q,) para

a secdo transversal aberta de uma viga de paredes finas, constituida por material
1sotropico, solicitada por forgas cortantes S, e S, conforme:

Sely — sylxy> fs <sy1yy - lexy> s
qs = — | ———— txds — | ————— ftyds.
* < Ixx]yy - Isgy 0 Ixx]yy - Ia%y 0

No entanto, em se tratando de materiais compoésitos, semelhantemente ao que foi
realizado para a flexdo, serdo incorporados, nessa expressido, os moédulos de
elasticidade, ja tratados, bem como o indice em letras maitsculas, com alusao aos
eixos coordenados globais da estrutura compésita:

Syl'sywy — Syl' s Syl'yy — Syl s
g = _EZ'iKX' X Yf)J tide+<f L X,f‘)f tl-Ydsl.
IXXIYY_IXY 0 IXXIYY_IXY 0

o Viga com secao transversal fechada

Analogamente, obtém-se a expressao para a viga com secio transversal fechada:

Sel'vw — S, I S Sol'vy — Sy I’ S
qs = _EZ'iKX XX Xy)ftide+< vy -x XX)ftinSlJrqs,o,
0 0

I,XXI,YY_I),(%’ I,XXI,YY_I,}Z(Y

para a qual o fluxo cisalhante g5, é obtido por (equacionamento de momentos das
cargas cisalhantes e dos fluxos cisalhantes gerados por estas, em qualquer ponto
que se escolha, contido no plano correspondente ao da secdo transversal em
analise):

SxNo — Syép = fPCIb ds + 24Aqs ,

sendo:
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24.4

No: distancia entre a carga cisalhante Sy e o ponto escolhido para montar a
expressao do momento;

&,: distancia entre a carga cisalhante Sy e o ponto escolhido para montar a
expressdo do momento;

qp: fluxo da secdo transversal fechada, considerada aberta, por corte
realizado na mesma, denominado q basic. Vide detalhamentos em Megson
(2013);

p: distancia de cada parede em que se calcula o fluxo, até o ponto eleito para
a determinacao do momento. Vide detalhamentos em Megson (2013);

A: area interna a secao transversal fechada de paredes finas.

Momento de Torgao (T)

Em Megson (2013), foram deduzidas as expressoes para a obtencido do fluxo de

cisalhamento (q), da taxa de torcao (d6/dz) e do empenamento (w) para a secao

transversal de uma viga de paredes finas, constituida por material isotrdpico,
solicitada pelo momento de torcao Ty .

Em se tratando de material compodsito ocorrera a inser¢cdo do moédulo de

cisalhamento do mesmo.

A seguir sao apresentadas todas as formulagoes extraidas desta literatura em

apreco, tanto para segoes transversais de paredes finas fechadas como abertas.

o Viga com secao transversal fechada

o Fluxo de cisalhamento:

_ T
1=32a
o Taxa de torcao:
a T ds
dZ 442 ) Gy it;’
sendo:
* Gxy; = mobdulo de cisalhamento no trecho de parede fina
considerado;

» t; = espessura da parede fina em alusao.
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o Rigidez torcional:

4A%
O =—a—
9 Gxy ;i ti

o Empenamento:

T fs ds Ay ds
Vs W0 =5a\), Goiti A JGyiti)’

sendo:

* w, = empenamento em qualquer ponto da seg¢do transversal (obs.:
destaca-se que empenamento é deslocamento perpendicular a secio
transversal, ou seja, com relacao a direcao Z);

" W, =empenamento em um ponto inicial em que se conheca tal valor,
para depois percorrer a se¢ao transversal fechada;

» Ay = area da sec¢ao transversal correspondente apenas ao trecho
percorrido para o calculo do empenamento, desde o ponto inicial até
o ponto de interesse para o calculo deste empenamento.

o Vigas com Secao Transversal Aberta

o Taxa de torcao

T = 1f Gyy i3 d i
B 3 estr. X * dZ’

o Rigidez torcional

N st 1 3
Gj:ZGXYl_=_f GXYiti dS
i=1 ' 3 3 sect ’

o Tensao de cisalhamento:

doe
T = GXY,i ti ﬁ,
o Empenamento:

do
WS = _ZAR ﬁ .
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CAPITULO Il

MATERIAIS E METODOS

A partir da abordagem tedrica apresentada, sdo analisadas diversas aplicacgoes
tanto no tocante a laminas compoésitas, para obtencao das propriedades mecanicas,
como de problemas que abarcam a existéncia das quatro possibilidades de
solicitacdo da secao transversal compoésita de paredes finas: carga axial, momento
de flexao, carga cisalhante e momento de tor¢ao.

Sao detalhadamente apresentadas as resolucgdes tedrico-analiticas supracitadas e
é registrado um passo-a-passo com instrucéo de como o aluno modela cada situacao
de elemento estrutural de paredes finas, constituido por material compdsito.

Para as situacoes modeladas, faz-se uma comparacao dos resultados teodricos e
numeéricos.
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CAPITULO IV

DESENVOLVIMENTO TEORICO-ANALITICO DE APLICACOES

4.1 Apresentacgao

Elencam-se, neste capitulo, diversas aplicacoes didaticas que possibilitem ao
estudante depreender bem os conceitos tedricos abordados no capitulo precedente.

Sao perfilados diversos problemas extraidos de Megson (2013), com apresentacao
de resolugao pormenorizada e completa, que oportunize o estudo independente e
individual discente. Os autores buscam uma espécie de intera¢do remota com o
aluno, semelhante a roteiros de estudos ndo presenciais, de ensino a distancia.

A proposito, ha que se registrar que ambos os autores acreditam que possam
também contribuir neste sentido, haja vista a tendéncia de que parcelas de
componentes dos Cursos de Engenharias sejam, em um futuro a médio prazo,
propostas para serem desenvolvidas com Educacgao a Distancia, realidade atual de
algumas institui¢ées de ensino superior.

4.2 Aplicagdoes com Resolugao Teoérico-Analitica

A seguir sao apresentadas resolucoes detalhadas de aplicagoes sobre estruturas
compositas laminadas extraidas de Megson (2013).

EXEMPLO 25.1

[Constantes elasticas de uma lamina simples]

Uma barra laminada cuja secao transversal é mostrada na figura abaixo possui
500 mm de comprimento e compreende a uma matriz de resina epé6xi reforcada
por um filamento de carbono tendo médulos de elasticidade longitudinais iguais
a 5000 N/mm? e 200000 N/mm? respectivamente. Os valores correspondentes do
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coeficiente de Poisson sao 0,2 e 0,3. Se a barra for submetida a uma carga de
tracao axial de 100 kN, determine o alongamento da barra e a reducao de sua
espessura. Calcule também as tensées que solicitam a resina epoxi e o filamento
de carbono.

Epoxy 20 mm
Carbon 10 mm
Epoxy 20mm
80 mm
Resolucao:
Com o auxilio da Equacao (4):
A A
f m
E, =Er— +E,,—,
P2 qg TTmog

é calculado o Médulo de Elasticidade Longitudinal, em direcéo as fibras:

E —200000><80X10+5000><80><40
L= 80 x 50 80 x 50’

isto é:
E; = 44000 N/mm?.
A tensido normal, g;, na direcéo longitudinal é dada por:

_100><103_250N )
%= goxs50 ~ >>0N/mm”

Portanto, a deformacéao longitudinal ocorrida é:

_ ] _ 25,0

“ = E, T 24000
O alongamento, A;, da barra é entao:

= 5,68 % 10"* mm/mm .
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Alz &g X L = 5,68 X 10_4 x 500 f

ou seja:
A; = 0,284 mm.

O coeficiente de Poisson ¢é obtido pela Equacéao (8):
Vit = Vme +Vfo,

80 x 40 80 x 10

=mx0,2+mxo,3=0,22.

Vit

A deformacao na barra em relacao a sua espessura ¢, entao:
g =-022x%x568x%x10"*=—-1,25x 10"*mm/mm.
A reducgao na espessura, A;, é obtida por:
A,=1,25x 107* x 50,
ou seja:
A= 0,006 mm .

As tensbGes que ocorrem na matriz e nas fibras, epéxi e de carbono,
respectivamente, podem ser obtidas evocando a Equacao (3):

or = Ef €;; e om=Ene¢.
Assim, obtém-se:
o,,(ep6xi) = 500 X 5,68 X 10™* = 2,84 N/mm?,

or(carbono) = 200000 x 5,68 X 10~* = 113,6 N/mm?.

EXEMPLO 25.2
[Relacoes tensao-deformacao para uma camada ortotropical

Uma lamina composita esta sujeita a uma tensao normal longitudinal e
transversal de 50 e 25 N/mm?, respectivamente, junto com uma tensao cisalhante



CAPITULO IV — Desenvolvimento Tedrico-Analitico de Aplicagdes 21

de 40 N/mm? As constantes elasticas da fibra sio E; = 120000 N/mm?, E, =
80000 N/mm?, G;,= 5000 N/mm? e v;,= 0,3. Calcule as deforma¢ées normais nas
direcoes longitudinal e transversal e a tensao cisalhante na fibra.

Resolucgao:

O valor do coeficiente de Poisson, v;;, é calculado de acordo com a Equacao (9):

Vil = Vit E,’ 9)
_ Et_OSX 80000 o2
Va = Vi = 52 100000 L
Portanto, das Equacoes abaixo:
_ & _ th()'y
9T E T E
e = & _Vlto_x
" E. E
Txy
Tw =g
50 O'ZXZ5—354><10‘4‘
&= 7120000 80000 ’
25 0'3X50—188x10‘4
% = 80000 120000 ’
e da Equacao (6.3):
Yie = 80,0 X 107%.

~ 5000

EXEMPLO 25.3
[Relacoes tensao-deformacao para uma camada ortotropical

Uma fibra comumente ortotropica é submetida a tensoes normais de 60 N/mm?
paralela ao eixo de referéncia x e 40 N/mm? perpendicular ao eixo de referéncia
x. Se as fibras longitudinais estao inclinadas em um angulo de 45° em relacao ao
eixo x e as constantes elasticas forem E; = 150000 N/mm?, E, = 90000 N/mm?, G,, =
5000 N/mm?* e v;,= 0,3. Calcule as deformacoes normais paralelas as direcoes x e
y e a deformacao por cisalhamento referente aos eixos xy.

Resolucgao:



CAPITULO IV — Desenvolvimento Tedrico-Analitico de Aplicagdes 22

Nota-se que nao existe tensao cisalhante aplicada, entao é desnecessario calcular
os termos da terceira coluna da matriz das equacgoes abaixo. Logo:

1 vtl 1 1
S11 :E S12 = _E S22 :E S33 :Et
511=1= =6,7X10_6;
E; 150000
So2 :l:—: 11,1)(10_6}
E, 90000
Vit 0.3 _
=—— = =—-20x%x10"°;
12 = T T 150000
1 1

=—= =200x107°,
%33 = 6.~ 5000

Além disso:

cos @ = sen @ = cos 45° = sen45° = 1/V/2,

de modo que:

m? =0,5 =n?, m*=n*=0,25 m?n?=0,25, etc.

Substituindo estes valores nas Equacoes abaixo tem-se:

o — & _ thO'y
""" E, E
& = & _ V1 0x
‘" E E
_ Ty
Ex 53,45 —46,55 —-1(60
{gy } = [—46,55 53,45 —] {40},
Vxy 2,2 —-2,2 —1\0

0 que resulta em:

£, = 1345 x 1075,
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g, = —655 x 1075,

Yy = —220 X 1075,

EXEMPLO 25.4

[Vigas mistas de paredes finas]

Uma viga possui a secao transversal simétrica e é constituida por paredes finas
compositas, como mostra a figura a seguir. Os laminados das mesas sdo idénticos
e possuem um moédulo de Young, E,, de 60000 N/mm? enquanto o trecho vertical
da secao possui um modulo de Young, E,, de 20000 N/mm?. Se a viga esta sujeita
a uma carga axial de 40 kN determine o carregamento axial em cada trecho
linear da secao transversal.

100 mm

.

TE.U mm

—==— 1.0 mm
150 mm

100 mm

Resolucao:

Para cada flange, escreve-se:

bit;E;; = 100 X 0,2 X 60000 = 12 X 10°,
E para o trecho vertical, tem-se:

bit;E;; = 150 x 1,0 X 20000 = 3 x 10,

Portanto:
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bit;Ez; = 2 X 12 X 10° + 3 x 10° = 27 x 106,

n
=1

Entao, da expressao:

n
&7 = P/z bitEy;,
im1

obtém-se:
40 x 103
€2 = 5> 106 = 148X 1077,
E, finalmente, a partir da expressao:
Py = gbitiEz;,

chega-se a:
P(mesas) = 1,48 x 1073 x 12 x 10® = 17760 N = 17,76 kN ;
P(trecho vertical) = 1,48 x 1073 x 3 x 10® = 4440 N = 4,44 kN .

Percebe-se que 2 X 17,76 + 4,44 = 39,96 kN, e a discrepancia de 0,04 kKN deve-se a
arredondamentos.

EXEMPLO 25.5

[Vigas mistas de paredes finas]

Uma viga de parede fina possui a secido transversal em compoésito apresentada
na figura abaixo e esta sujeita a um momento fletor de 1 kN/m aplicado no plano
vertical. Se os valores dos modulos de Young para os laminados das mesas sao
50000 N/mm? cada e para o trecho vertical é 15000 N/mm? determine o valor
maximo da tensao normal que ocorre na secao transversal da viga.
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Y
» 50 mm a
2 l 1
T 2.0 mm
1.0 mm
C
=¥ 100 mm
2.0 mm
4 # 3
“ 50 mm B

Resolucao:

A partir das expressoes analisadas, para o calculo das propriedades de inércia,
escrevems-se:

Ly = f E;; Y*dA ; lyy = f Ezi X*dA; Iy = f E;; XY dA.
A A A
Considerando o somatorio discretizado para cada trecho retangular que compdée a

secao transversal, tém-se:

3

10
I'yy =2 % 50000 X% 2,0 x 50% + 15000 x 1,0 X = 2,63 x 101 Nmm?;

3

10
I'yy = 50000 X 2,0 x = 0,83 x 101° Nmm?;

12

I'yy = 50000 % 50 X 2 X (—25) x (=50) + 50000 x 50 x 2.0 X (25) x (50)
= 1,25 x 10 N mm?2.

Além disso, desde que My = 1 kNm e M, = 0, a expressio:
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o = E. Myl'xx — MyI'yy ¥+ MyI'yy — Myl'yy v
VA Z,i IIXX IIYY _ 112 IIXX IIYY _ IIZ
XY XY

se torna:

e —1x 108 x 2,5 x 101° X 1x 106 x 0,83 x 101° v
92 = B2i17020(2,63 x 0,83 — 1,252) ' 1029(2,63 x 0,83 — 1,252) |’

1sto é:
0z = E;;(=2,015 X 107X + 1,338 x 1074Y).

Na mesa superior 12, E;; = 50000 N/mm? e Y = 50 mm de modo que a expressdo
acima se torna:

oz = —10,075X + 334,5

e
0z max = 334,5 N/mm?,
entao:
0z1 = —10,075 X 50 + 334,5 = —169,25 N/mm?
e

O-Z,Z = +169,25 N/mmz

No trecho vertical 23, E;; = 15000 N/mm? e X = 0. A tensdo normal, desta feita,
fica redigida como:

07 = 2,07Y,

O-Z,Z = 100,35 N/rnn"l2

A distribuicdo restante segue da antissimetria de modo que a maxima tensio
normal na secio transversal da viga seja + 334,5 N/mm?.
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EXEMPLO 25.6
[Vigas mistas de paredes finas]

A secao compdsita triangular da viga de parede fina apresentada na figura
abaixo possui um carregamento cisalhante vertical de 2 kKN aplicado no seu
apice. Se os trechos 12 e 13 tém um médulo de Young laminado de 45000 N/mm?
enquanto que o do trecho vertical 23 é 20000 N/mm? determine a distribuicao do
fluxo de cisalhamento na secéo.

3
1
2.0 mm
1.5 mm / 2 kN
1
300 mm -
X
S
_1
Resolucao:

O eixo X é um eixo de simetria de modo que I'yy = 0 e, sendo Sy = 0, a expressio:

Syl'yx — Syl’ s Syl'yy — Syl s
qs = _EZ,i [( XXX L XY)J tiX dS + < L4 X XX)j tiY dSl + qS,O
0 0

1 ! 12 14 14 2
IXXIYY_IXY IXXIYY_IXY

se reduz a:
Sy

S
QS:_EZi_f tYds+qg,.
:IIXX 0 )

O momento de inércia I'yy em relacido ao eixo x:
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2 x 45000 x 2,0 x 2503(150/250)> 20000 x 1,5 x 3003
XX = 12 + 12 -

4

= 15,2 X 101 Nmm?.
Cortando a sec¢ao transversal no ponto 1, tem-se:

45000 x 2 x 10?
b1z = = 5551010

S1
J 2,0(—s;sena)dsy,
0

na qual sena = 150/250 = 0,6. Portanto:
qp12 = 3,6 X 107*s7,
de modo que:
qp2 = 22,2N/mm .
Além disso:

20000 x 2 x 10?
23 = =15 5% 1010

S2
f 1,5(—150 + s,)ds, + 22,2,
0

do qual:

qp23 = 0,06s; — 1,95 X 107*s5 + 22,2

Equacionando os momentos sobre o ponto médio do trecho 23 (ou sobre o ponto 1)
tem-se:

250

300
2x 103 x 250cosa = —2[ qp12150cosa ds, + 2 X - X (250 cosa)qsy,
0

0 que resulta em:
dso = 14,2 N/mm (sentido antihorario).
A distribuicéo do fluxo de cisalhamento é, entao:

Gsq1z = 3,6 X 107*sf — 14,2
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Assim:
ds512(s1 = 0) = —14,2 N/mm ;

s12(s1 = 250) = 8,3 N/mm ;
g3 = —1,95 X 10~ *s2 + 0,065, + 8,0;
qS,23(52 =0) =8N/mm;
qs,23(s2; = 300) = 8 N/mm .
Para encontrar a tensao cisalhante maxima tém-se:

dqs,s  0.06
ds,  2(1,95)

= 150 mm;

q5,23(5'2 = 150) = 11,83 N/mm,

q 11,83 )
Tmax =? T= 7,88 N/mm H

14,2
T, = — = 7,1 N/mm?;
8 2
12_15=5,3N/mm ;
_8 )
T3 = G = —5,3N/mm*;
11, 5
T,3 (5, =150) = 15 = 7,88 N/mm~ ;

,2
T13 = T12 (SZ = 125) = T = —4‘,58 N/mmz

EXEMPLO 25.7
[Vigas mistas de paredes finas]

A secao retangular, de composito e parede fina, da viga apresentada na figura
abaixo esta sujeita a um momento de torcao de 10 kN m. Se o moédulo de
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cisalhamento dos trechos horizontais é 20000 N/mm? e dos trechos verticais é
35000 N/mm? determine a distribuicio do fluxo de cisalhamento na secio e
empenamento.

LY
2.0 mm l 1
100 mm - X
1.0 mm
3 4
200 mm

Resolucgao:

A distribuicao do fluxo de cisalhamento pode ser obtida a partir da expressao:

q:ﬂ'

resultando em:

_10x10°
"~ 2%x200x% 100

q =250 N/mm.

A distribuicao de empenamento é dada pela equacao:

T js ds Aps ds
Vs W0 = oA\, Goiti A J Gyiti)

na qual:

= 0,0157.

jg ds B 2% 200 N 2 x 100
Gxy it "~ 20000 x 2,0 35000 % 1,0

Assim, tem-se:

AOs

S ds
— wo = 250 - X 0,0157 |,
s~ Wo <f0 Gur it 200 X 100 )
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ou seja:

$ ds
Wy — Wqo = 250 - — 0,785 X 10_61405 .

o Gxyiti

Viu-se no Exemplo 18.2, que a distribuicdo do empenamento numa viga de segao
retangular de parede fina é linear com valores nulos no ponto médio dos trechos
horizontais e verticais. A mesma situacao se aplica neste exemplo no qual é apenas
necessario calcular o valor do empenamento no vértice 1. Entao:

wy = 250( — 0,785 X 107° x 100 x 50) ,

35000 x 1,0
que resulta em:
W, =—-0,62 mm.

A distribuicao restante segue da simetria.
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EXEMPLO 25.8
[Vigas mistas de paredes finas]

A secao transversal em compodsito possui as dimensoes apresentadas na figura
abaixo e esta sujeita a um torque de 10 Nm. Se as mesas possuem um médulo de
cisalhamento laminado de 20000 N/mm? e o do trecho horizontal é 15000 N/mm?
determine a tensao cisalhante maxima na secido da viga e a distribuicao do
empenamento assumindo que a viga é forcada a torcer em torno de um eixo
através do ponto médio do trecho vertical.

1.5 mm
’ -—--—5‘2 I
2 *T 1 —
sy 4
50 mm
!-'——.-\.4_4._'._4 s ot —— e — i e - e———
siRy O
* —ate—2.5mm
!

25 mm

Resolucao:

A rigidez torcional da sec¢ao é obtida com:

- st 1 s
G]:ZGXYi_:_f Gxy it ds,
i=1 ' 3 3 sect '

resultando em:

1,53 2,53
Gl =2 x20000x25xT+15000 x50xT= 5,03 X 10 N mm?.

Entao, a taxa de torcao é obtida por:
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d6 10 x 103

4z =503 x 106 - 99 x 107

E, assim a tensao cisalhante maxima é calculada por:

do

T:GXY,iti ﬁ,

ou seja:
Tmax(12) = 20000 X 1,5 x 1,99 X 103 = 59,7 N/mm?
Tmax(23) = 15000 x 2,5 X 1,99 x 1073 = 74,6 N/mm?.

Portanto o maximo valor de tensdo cisalhante ocorre no trecho vertical e vale
74,6 N/mm?.

A secdo é obrigada a torcer em torno de um eixo através do ponto médio do trecho
vertical de modo que w é zero em todo o trecho vertical. Ent&o:

do
WS = _ZAR E )

1
W1=—2><§><25><25><1,99><10‘3=—1,24mm.

O empenamento é linear ao longo da mesa 12, e 0 empenamento ao longo da alma
23 segue pela simetria.

Nota-se que se o eixo de tor¢do nio tivesse sido especificado, a posi¢cao do centro de
cisalhamento da secdo teria que ter sido encontrada usando o método descrito
anteriormente.

PROBLEMA 25.1

Uma barra cuja secao transversal é mostrada na figura abaixo, compreende uma
matriz de poliéster e filamentos de KEVLAR. Os respectivos moédulos de
elasticidade sao 3000 e 140000 N/mm? com os correspondentes coeficientes de
Poisson de 0,16 e 0,28. Se a barra tiver 1 m de comprimento e for submetida a
uma carga axial de compressao de 500 kN, determine o encurtamento da barra,
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o aumento de sua espessura e as tensées normais que solicitam o poliéster e o

KEVLAR.

Polyester 15mm
Keviar —| 5mm
Polyester 15mm
Keviar — r 5mm
Polyester l 15mm
i 100 mm

Resolucgao:

O Moédulo de Elasticidade Longitudinal é dado pela Equacao (4):

A A
f m
E, =Er— +E, —
ou seja:
E, = 140000 x 100 x 10—|—3000 X 100 x 45
L 100 x 55 100 X 55°

E; = 27909,1 N/mm?2.
A tensao na direc¢ao longitudinal é dada por:

500 x 103

2 _ 90,9 N/mm?.
100 X 55 /rom

o =

Portanto, a deformacéao longitudinal é:

90,9

& =m= 3,26 X 1073 mm/mm,

e, assim:
Al = 326 X 1073 x 1 x 10 = 3,26 mm.

O coeficiente de Poisson principal para a barra é obtida usando a abaixo
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Vie = ViV +veVr
temos:

100 x 45 100 x 10

e O 0164+ —— " %028 =018.
Vie= 700 x 55 < 910t 100 x 55 X028 =018

Dai a deformacgao ocorrida através da espessura é:
& = 0,18 x 3,26 X 1073 = 5,87 X 107* mm/mm,
de modo que o aumento na espessura da barra é:
At = 587 x 107" x 55 = 0,032 mm.
As tensodes no poliéster e no KEVLAR sao encontradas evocando a Equacao (3):
or = Ef & e om = Ep &1
Consequentemente, tém-se:
o, (pol Ester) = 3000 x 3,26 X 1073 = 9,78 N/ mm?;

or(Kevlan) = 140000 X 3,26 x 1073 = 456,4 N/ mm>.

PROBLEMA 25.2

Uma viga-caixao tem a sec¢ao transversal composta por paredes finas conforme
mostra a figura abaixo. Os laminados horizontais sao idénticos e tém um médulo
de Young de 20000 N/mm?, enquanto os verticais possuem moédulo de Young de
60000 N/mm?. Se a viga for submetida a uma carga axial de 40 kN, determine a
forca axial em cada laminado.

2.0 mm

100 mm

l 1.0 mm

150 mm
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Resolucgao:
Para cada laminado horizontal, escreve-se:

bit;E;; = 150 x 1,0 X 20000 = 3 x 10°.
E para cada laminado vertical, calcula-se:

bit;E;; = 100 X 2,0 X 60000 = 12 x 10°.
Assim, tem-se:

bitiEz; =2 x3x10° +2 x 12 x 10° =30 x 10°.
1

n
1=

Com a expressao a seguir, calcula-se a deformacgao longitudinal:

n
& = P/z bit;E,; ,ou seja,
i=1

40 x 303
€2 = 3050106 = 1,33 x 1073
Assim,
P(mesas) = 1,33 x 1073 x 3 x 10° = 4000N = 4kN,
P(almas) = 1,33 x 1072 x 12 x 10° = 16000 N = 16 kN.
PROBLEMA 25.3

Se na viga caixao de parede fina da figura acima for aplicado momento de flexao
de 1 kN m em um plano vertical, determine a tensao direta maxima na secao
transversal.

Resolucao:

Desde que Ixy’= 0 e My = 0, a Equacao abaixo

g, = E. - MYI,XX _MXI,XY X + MXI,YY_MYI,XY %
Z Z,i I,XX I,YY _ I,}Z(y I,XX I,YY _ Ilg(y

se reduz a
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Mx
oz EZ,i m Y
Onde
, 2.0 x 1003 )
I', = 2 x 60000 XT + 2 X 20000 x 1.0 x 150 x 50
I'y = 3.5 X 101°N mm?
Entao,
1 x 10° s
O; = EZ,L' X m Y = 2.86 x 10 EZ,iY

A tensdo serd maxima quando Y é um méximo. E,; para os laminados horizontais
maior do que para as laminados verticais, portanto

o,(max) = +2.86 x 107> x 60000 x 50

oz(max) = +85.8 N/mm?

PROBLEMA 25.4

Se na viga abaixo for submetida a um momento de fletor de 0,5 kN m aplicado
em um plano horizontal, calcule o valor maximo de tensao direta na secao da
viga.
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'|rl"l

1.0 mm

=X 100 mm

‘q 50 mm

Resolucao:

Do Exemplo 25.5, temos
I'yx = 2.63 x 101° N mm?
I'yy = 0.83 x 10'° N mm?
I'yy = 2.50 x 10*° N mm?

E também, Mx =0 e My = 0.5 kN m entao a Equacao

g, = E. - MYI,XX _MXI,XY X + MXI,YY_MYI,XY Y
Z Z,i I’XX I’YY _ I’)Z(Y I,XX I,YY _ Ilg(y

torna-se:
o7 = Ez; (—3.23 X 107> X + 3.07 x 107°Y)

Na parte superior, Ez,1 = 50000N/mm? e Y = 50mm, Assim, a equacio acima
torna-se

o, = —1,62X + 76.75
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No ponto 1, onde X = 50mm

0z, = —4.3 N/mm?®
No ponto 2, onde X = Omm

07, = 76.8 N/mm?
No laminado vertical, Ez,1 = 15000 N/mm?, X=0 entao:

o; = 0.46 N/mm?
Em 2,

0z, = —0.46 X 50 = 23.0 N/mm>

Logo, a tensdo maxima ¢é 76.8 N/mm?

PROBLEMA 25.5

A secao da viga composita de parede fina do Exemplo 25.5 possui um
carregamento cisalhante vertical de 2 KN aplicado no plano da secao vertical.
Determine a distribuicao do fluxo de cisalhamento.

Resolucao:

Do Exemplo 25.5, temos
I'yx = 2.63 x 101° N mm?
I'yy = 0.83 x 10'° N mm?
I'yy = 2.50 x 10*° N mm?

Nesse caso, Sy = 0,Sy = 2 kKN de modo que a equacgio abaixo
Sely — sylxy> JS <Sy1yy - lexy> s
qgs = —|————— tx ds — —jtyds
’ < Lex Ly — Ia%y 0 L Ly — Iﬁ%y 0

StiY ds> 0

se torna

S
s = —Ez; (1.15 X 107f t;X ds — 0.382 X 10-7J
0 0

No trecho horizontal superior, X = 50 — s3,Y = 50 mm, E;; = 50 000 N/mm?. A Eq.
(1) entao se torna
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S1 S1
qlz = _115 X 10_3.[- (50 - Sl)dsl + 190 X 10_3.[ d51
0 0

Que resulta em
(12 = 0.00575s2 — 0.385s,

Quando s; = 50 mm q, = —4.875 N/mm
No trecho vertical, X = 0,Y = 50 — s,, E;; = 15000 N/mm?. A Eq. (i) entéo se torna

S2
QZ3 = 573 X 10_4f (50 - Sz)dSZ - 4‘875
0

De modo que

qy3 = 0.0287s, — 2.865s2 — 4.875

PROBLEMA 25.6

A secao composita fechada, de parede fina, apresentada a seguir, esta sujeita a
um carregamento cisalhante vertical de 20 kN aplicado através do centro de
simetria. Se as propriedades elasticas do laminado sao: para os trechos
horizontais: E;; = 54100 N/mm?; para os trechos verticais: Ez; = 17700 N/mm?;
determine a distribuicdo do fluxo de cisalhamento em toda a parede fina que
compoe essa secao transversal.

4 20 kN
s Y
1 0 4
[ l

50 mm S C - X
i l 0.5 mm

o 2 3

T 1.0 mm
200 mm

Resolucao:

Referindo-se a figura a cima, se a origem de s é escolhida no eixo vertical de
simetria, qgo, em O, é zero.
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Além disso, desde que Sy =0 e I'yy =0, a equacido de uma viga com secao
transversal fechada

Sxl'yx — Syl s Syl'yy — SxI' s
o= | (S50 e as o (0 50000) Py a0
IXXIYY_IXY 0 IXXIYY_IXY 0

se reduz a
Sy (°
qs = —EZ‘i,—f tY ds
I'xx Jo
No qual
, 0.5 x 503
I'yy =2(54100 x 200 % 252) +2( 17700 x 1
Isto é
I'yy = 13.7 x 10° N mm?
Entao
54100 —20 x10° f511 0x25d
o1 13.7 x 10° J, .
Isto é

Go1 = —1.98s,
De modo que
g1 = —198x 100 = —198 N/mm
Além disso

20 x 103

1z = —17700 X 52— =45

S2
f 0.5(25 — s,)ds, — 198
0

Que resulta em
1, = 6.5 x 107352 — 0.325s, — 198
A distribuicao restante segue da simetria.

PROBLEMA 25.7
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A secao da viga apresentada abaixo esta sujeita a um torque anti-horario de
1KkNm. Se o modulo de cisalhamento laminado dos trechos horizontais é
20700 N/mm? e o dos trechos verticais é 36400 N/mm? determine a maxima tensio
cisalhante na secao, sua taxa de torcao e a distribuicao do empenamento.

T 20 kN
S-l L y
1 ~— 10 4
I

50 mm o C - X
. l 0.5 mm

o 2 3

T 1.0 mm
200 mm

Resolucgao:

O fluxo de cisalhamento pode ser obtido da equacéo abaixo,

q=ﬂ

1sto é

1 x 10°

= 2% 200x50 20 N/mm

q

A maxima tensao cisalhante ird ocorrer nos trechos verticais e é
50 5
Tmax — ﬁ =100 N/mm

Da equacao da rigidez torcional
44
G = $ ds
Gyy i t;

G] =4 x (50 X 200)2/[2 x 200/(20700 X 1.0) + 2 X 50/(36400 x 0.5)]

Isto é
G] = 1.6 x 10*° N mm?

Entao
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dg T 1 x 10°

ST " Tex100- 6.25 X 107° rad/mm

Finalmente, da Eq. (25.47)

1
Wy, 1x10° 100 §><100><50< 2x200 250 )
" 2x200x50(20700 X 1.0 50 X200 \20700 x 1.0 © 36400 X 0.5
Isto é
W, = —0.086 mm
PROBLEMA 25.8

A secao de uma viga de composito e parede fina mostrada na figura abaixo tem
o moédulo de cisalhamento laminado de 16300 N/mm? para as flanges e
20900 N/mm? para o trecho vertical. Se a viga estd sujeita a um torque de
0.5 kN mm determine a taxa de tor¢cao na secio, a maxima tensao cisalhante e o
valor de empenamento no ponto 1.

1.0 mm
0.5 mm

100 mm

50 mm |

Resolucao:

Da equacao rigidez torcional para uma viga de se¢io aberta
n
1

st} s
Gj:ZGXYL_z_f GXYiti dS
i=1 ' 3 3 sect ’

temos,
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13 53
G]=2><16300><SO><?+20900><100><T=6.E’>><105Nmm2

Entao, de taxa de torcao de uma viga de secao aberta

T = 1f Gy it3 d do
a 3 estr. XY‘i : * dZ

dé 0.5 x10°
dz 6.3 x103

temos,

= 0.8 X 1073 rad/mm

Da de taxa de cisalhamento

do

T=Gwili 37

temos,
1.0
Tmax(flanges) = +£2 x 16300 X - X 0.8x 1073
Isto é
Tmax(flanges) = +13.0 N/mm?
0.5
Tmax (trecho vertical) = +2 x 20900 X - % 0.8x1073
Isto é
Tmax(trecho vertical) = +8.4 N/mm?

Portanto

Tmax = £13.0 N/mm?

O empenamento em 1 é, pela equacao

dao
Ws = _ZAR ﬁ

1
W1=—2><Ex50><50><0.8><10_3=—2.Omm
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CAPITULO V

DESENVOLVIMENTO NUMERICO DE APLICACOES

Este capitulo contempla o passo-a-passo, contendo os procedimentos detalhados
para a realizacdo da modelagem para trés aplicacoes que tratam das diferentes
situacoes de solicitagées: momento de flexao, carga cisalhante e momento de torcao,
a saber, respectivamente: Exemplo 25.5 e Problemas 25.6 e 25.7.

5.1 Momento de Flexao (M)

EXEMPLO 25.5

[Vigas mistas de paredes finas]

Uma viga de parede fina possui a secao transversal em compoésito apresentada
na figura abaixo e esta sujeita a um momento fletor de 1 kN/m aplicado no plano
vertical. Se os valores dos modulos de Young para os laminados das mesas sao
50000 N/mm? cada e para o trecho vertical é 15000 N/mm? determine o valor
maximo da tensao normal que ocorre na secao transversal da viga.
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Y
50 mm |
|
2 l 1
T 2.0 mm
1.0 mm
|
C
X 100 mm
2.0 mm
4 * 3
| 50mm

Segue o passo-a-passo para a modelagem referente a resolugao desta aplicagao, via
software NASTRAN®:

1) Geometria

Para criar a secao transversal da peca em analise.
Geometry — Curve Line — Project Points

L1: [P1 (50,50,0); P2 (0,50,0)];

L2: [P2 (0,50,0); P3(0,-50,0)];

L3: [P3 (0,-50,0); P4 (-50,-50,0)]
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Para criar o corpo da peca no eixo Z.
Geometry — Surface — Extrude — Selecione L1, L2 e L3
Base (0,0,0) e Tip (0, 0, 1000).

2) Material
Para criar o material referenciado no exercicio
Model — Material — Title (Horizontal)
E=50000 N/mm?
v=20,3
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Model | Mesh  Modify

Coord Sys...
MNode... Ctrl+N
Element... Ctrl+E

A

X

H
| &% Material... |
1

=

Property...

Constraint 3
'ﬁ; Analysis...

Optimization...

Aeroelasticity r
&y Function...

Output 3

Layup... $
Load 3

Define Material - ISOTROPIC

ID| 1 | TlﬁE|Horizon13| | Color|55 |Palethe... Layer Type...

General Function References  MNonlinear  Ply/Bond Failure Creep  Electrical/Optical  Phase

Stiffness

‘Youngs Modulus, E | 50000 |

Shear Modulus, G o, |
Poisson's Ratio, nu 0,3 |
Thermal

Expansion Coeff, a a, |
Conductivity, k o, |
Spedific Heat, Cp a, |

Heat Generation Factor

Limit Stress
Tension
Compression
Shear

Mass Density
Damping, 2C/Co
Reference Temp

fey Load... SEVE... CopY... Cancel

Model — Material — Title (Vertical)

E=15000 N/mm?
v=0,3
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Define Material - ISOTROPIC

|2 |  Title| vertical | Color |55 | Palette...

General  Function References  Monlinear  Ply/Bond Failure  Creep  Electrical/Optical

Stiffness

Yaoungs Modulus, E | 15000 |

Shear Madulus, G | a, |

Poisson's Ratio, nu | a,3 |

Thermal

Expansion Coeff, a | a, |

Conductivity, k o, |

specficHeat, Cp [0, |
|

Heat Generation Factor | a,

tey Load... Save. .. Copy.

Layer Type...

Phase

Limit Stress

Tension | 0,

Compression | 0,

Shear | 0,
Mass Density | o,
Damping, 2C/Co | 0,
Reference Temp | o,
: cance

3) Propriedades

Model — Property — Title (Prop_Horizontal)

Ticknesses = 2
Element/Property type — Plate — OK
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Define Property - PLATE Elerment Type

>

" E
2. Horizontal w |l Ew

| Material

Elern/Property Type...

D | 1 | T|HE| Prop_Horizontal
Color Palette... Layer
Property Values Additional Options

Thicknesses, Tavgor T1 | 2
blankor T2 | O,
blankor T3 | O,

blankor T4 | O,

Bend Stiffness, 121/T=*3 |0, |

Tshear Mem Thickness, ts/t | o, |

Bending | 0..Plate Material w |
Transverse Shear | 0..Plate Material w |
Memb-Bend Coupling | 0..Mone - Ignare e |

Monstructural massfarea | O,

Mean Dilatational Formulation

MEi Nastran Tension Only...

Stress Recovery ( Default=T/2 )

[ ] Top Fiber 0, os AVE
[ | Bottom Fiber 0, Copy... Cancel
Model — Property — Title (Prop_Vertical)
Ticknesses = 1
Element/Property type — Plate —» OK
Define Property - PLATE Elerment Type x
D | 1 | Tlﬂe| Prop_Vertical | Material| 1..Vertical v | |6
Color Palette...  Layer Elem/Property Type...
Property Values Additional Options
Thicknesses, Tavgor T1 Bend Stiffness, 12173 | a, |
blank or T2 TShearMem Thickness, ts/t | a, |
blank or T3 Bending | 0..Plate Material ” |
blank or T4 Transverse Shear | 0..Plate Material o |
T mmme Memb-Bend Coupling | 0..Mone - Ignore v|
Mean Dilatational Formulation
MEi Mastran Tension Only. ..

Stress Recovery ( Default=T/2 )

Load... Save...

Cancel

[ Top Fiber a0,

[ ]Bottom Fiber 0, Copy...
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4) Malhar a estrutura

Mesh — Mesh control — Size along curve
Selecione todas as curvas [select all] — Ok
Element size: 5 — Ok

Entity Selection - Select Curve(s) to Set Mesh Size ? >

.

®@add  (ORemove (O Exclude R At Select all Reset Pigk @
.

D || |G o] bv|1 | Previous | | Delete

Mare Method Cancel

Mezch Size Along Curves X
Mesh Size MNode Spacing

(®) Equal (®) Parametric Resst

(®) Mumber of Elements () Biased (O Length

() Geometric Bias

() Blement Size -

Min Blem on Lines 1 I
=g o [ =)

Min Elem on Closed Edges 12 Small Elements at Start
Small Elements at End

Min Elem on Cther Edges 2 _OK
Small Elements at Center
Small Blements at Both Ends Cancel

Mesh — Geometry — surface — Selecionar as horizontais — Ok
Automesh surfaces — Property — 1. Prop_Horizontal — Ok

Entity Selection - Select Surfaces to Mesh ? >
@add  ORemove OExdude _ SelectAll || Reset || Pick~ | bR
¥
AT by[1 ] previous | | Delete
More Method Cancel
Automesh Surfaces ot

Mode and Element Options

Mode ID CSys |U--BESiE Rectangular  ~ | | Node Param... | | Elem Param...
Elem ID Property | v| 1

Mesher Mode Options
O ri ® Quad [ Midside Nodes
Subdivision Mapped Meshing Options More Options. ..
Auto Fast Tri

@ on off

30 Tri QK Cancel
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Mesh — Geometry — Surface — Selecionar a vertical — Ok
Automesh surfaces — Property — 1. Prop_Vertical - Ok

Entity Selection - Select Surfaces to Mesh ? ot
¥
@add  (ORemove O Exdude i SelectAl | | Reset || Pick~ | R
>
o[l [l by[1 ] previous | | Delete
Mare Method < Cancel

Automesh Surfaces it
Mode and Element Options
Mode ID | 8545 CSys | 0..Basic Rectangular ~ ~ | | Node Param... | | Elem Param...
EemID |8002 Property | ERER w | b d
Mesher Mode Options
O ri ® Quad [ ]Midside Modes
Subdivision . . )
Mapped Meshing Options Maore Options...
Auto Fast Tri

3D Tri @on - Oof Cancel

5) Condi¢ao de Contorno

Engastes
Model — Constraint — On Curve — Title (Engaste) — Ok
Selecionar as curvas L1, L2 e L3 em uma das extremidades da pegca — Ok

Title (Engaste) — Fixed — Ok
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Create Constraints on Geometry >
ConstraintSet 1 Engaste
Title | Engaste] |
Color Palette... Layer
Standard Types
(®) Fixed
() Pinned - Mo Translation
()Mo Rotation
Advanced Types
() Arbitrary in CSys -1..Modal Output CSys
TX Y Tz R RY RZ
Surface Indude Rotational DOF

Allow Sliding only along Surface (Symmetry)
Allow Movement Mormal to Surface (AntiSymmetry)

Allow Sliding only in Spedified Direction

Cylinder fHole
Constrain Radial Growth K
Constrain Rotation around Axis Cancel

Constrain Sliding along Axis

Forca

Model — Element — Type — Other Elements — Rigid — Ok

RBE2 — Dependent — Nodes — Methods — On Curve — Selecionar a
outra extremidade da peca.

Independent — New Node At Center — Ok
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Lerine nitallt

D Color Palette...

r Select with Cursor

| Element / Property Type X

Parabolic Elements

Layer Property

Type...
Line Elements Plane Elements
RBE1 RBE2Z  RBE3 (Interpolation ) ORod (C) Shear Panel
o
Dependent Independent O Tube () Membrane
Modes... 211 2
DOF 212 Oniode () Curved Tube (C)Bending Only
213
' B
T}( ax 513 (®) Mew Node At Center OBar OPlate
4o (215 OBeam O Laminate
Y RY . iig OLink (C)Plane Strain
17 nz Delete.., iig (O Curved Beam ) Axisymmetric Shell
Reset 220 hd 8 ErTm s () Plot Only
DOF Spring
Th 3 Volume Elements
ermal Expansion Single REE2 OGap
cosfcen oter. o Gnad || Olonly o eemere
Convert (O solid

Other Elements

(CIMass
(C) Mass Matrix (D) slide Line
(®) Rigid (O weld/Fastener
() stiffness Matrix
Element Material Orientation

Formulation...

(D) solid Laminate

Cancel

Model — Load — Nodal — Title (Momento) — Selecionar o elemento
independente criado no passo anterior no centro da se¢ao transversal.
Create Loads On Nodes — Title (Momento) — Direction — Components

MX: 1000000 Nmm

Create Loads on Modes

*
Load Set 2 momento
Title | Momento | Coord Sys | (,,Basic Rectangular w
Colar Palette. .. Layer
Force n Direction Method
{®) Components (®) Canstant
Displacement )
Enforced Rotation O vector O Variable
Velncity . (O alang Curve () Data Surface
EEEEQEL“;EIDDW ") Mormal to Plane
Rotational Acceleration (") Normal to Surface Specify... Advanced. ..
Temperature Load
P Value TimeFreq Dependence Data Surface
Heat Flux M 1000000| 0..Mone w 0..None
Heat Generation | || | "Y
Static Fluid Pressure
Total Fluid Pressure MZ 0..Mone
General Scalar
Steam Quality
Relative Humidity
Fluid Height Condition Phase | 0, || 0..Nane v ||y
Unknown Condition
Slip Wall Condition
Fan Curve v Cancel

6) Analise

Model —Analysis — New — Title (Analise) — 8 x Next —
Nastran Output Requests — Elemental — Force, Stress e Strain — Ok
Clique em Analyze

7) Model Info — Results — All Resuts — 1..NX NASTRAN Case 1
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5.2 Carga Cisalhante (S)

PROBLEMA 25.6

A secio compoésita fechada, de parede fina, apresentada a seguir, esta sujeita a
um carregamento cisalhante vertical de 20 kN aplicado através do centro de
simetria. Se as propriedades elasticas do laminado sao: para os trechos
horizontais: E;; = 54100 N/mm?; para os trechos verticais: Ez; = 17700 N/mm?;
determine a distribuicao do fluxo de cisalhamento em toda a parede fina que
compoe essa se¢cao transversal.

4 20 kN
51 [ Y
1 R 4
'y l
50 mm S0 C X
| | 0.5 mm
- 2 3
T 1.0 mm
200 mm
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Segue o passo-a-passo para a modelagem referente a resolucao desta aplicacao, via
software NASTRAN®:

1) Geometria
Para criar a se¢ao transversal da peca em analise.
Geometry — Curve Line — Project Points
L1: [P1 (-100,25,0); P2 (100,25,0)];
L2: [P2 (100,25,0); P3 (100,-25,0)];
L3: [P3 (100,-25,0); P4 (-100,-25,0)];
L4: [

: [P4 (-100,-25,0); P4 (-100,25,0)]

Para criar o corpo da peca no eixo Z.
Geometry — Surface — Extrude — Selecione L1, L2 e LL3
Base (0,0,0) e Tip (0, 0, 1000).

2) Material
Para criar o material referenciado no exercicio
Model — Material — Title (Horizontal)
G=207000 N/mm?
v=0,3
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Define Material - ISOTROPIC

1 1'IﬂE| harizontall | Color Palette... Layer Type...
General Function References  Monlinear  Ply/Bond Failure  Creep  Electrical/Optical  Phase
Stiffness Limit Stress
Youngs Modulus, E | 54100 | Tension 0, |
Shear Modulus, & | 0 | Compression | O, |
Poisson's Ratio, nu | a,3 | Shear aQ, |
Thermal
Expansion Coeff, a | a, |
Mass Density | 0, |
Conductivity, k | a, |
Damping, 2C/Co | 0, |
spedficteat, Cp [0, |
] Reference Temp | 0, |
Heat Generation Factor | a, |
hey Load... Save... Copy... oK Cancel

Model — Material — Title (Vertical)

G=36400 N/mm?
v=0,3
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Define Material - ISOTROPIC

)z 1'IﬂE|'Lfer1j|:aI| | Qﬂlur|55 | Palette. .. Layer Type...

Gereral  Function References  Morlinear  Ply/Bond Faiure Creep  Electrical/Optical  Phaze
Stiffness Limit Stress

Younags Modulus, E | 17700 | Tension | 0, |

Shear Modulus, G | | Compression | aQ, |

Poisson's Ratio, nu | 0,3 | Shear | 0, |
Thermal
Expansion Coeff, a | a, |
Mass Density | o, |
Conductivity, k | a, |
Damping, 2C/Co | 0, |
specfictieat, Cp  [a, |
) Reference Temp | o, |
Heat Generation Factor | a, |
ﬂq Load... Save... Copy... (] 4 Cancel

3) Propriedades
Model — Property — Title (Prop_Horizontal)
Ticknesses = 1
Element/Property type — Plate — OK
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Define Property - PLATE Elermnent Type x
ID | 1 | 1’|ﬂe| Prop_Horizontal | materiall 1..Haorizontal w | |85

Color Palette... | Layer Elem/Property Type...
Property Values Additional Options

Thicknesses, Tavg or T1 1| Bend Stiffness, 121/T**3 | a, |

blank or T2 TShear Mem Thickness, ts/t | o, |
blank or T3 Bending | 0..Plate Material “~ |
blank or T4 Transverse Shear | 0..Plate Material “ |

Memb-Bend Coupling | 0..None - Ignore o |

Monstructural massfarea | O,

Mean Dilatational Formulation

MEi Mastran Tension Only...

Stress Recovery ( Default=T/2 )

Load... £ ~oc oK
[ ] Top Fiber 0, — = =

[ ]Bottom Fiber 1, Copy... Cancel

Model — Property — Title (Prop_Vertical)
Ticknesses = 0.5
Element/Property type — Plate —» OK

Monstructural massfarea | O,

Define Property - PLATE Elermnent Type x

D | 2 | Tlﬂe| Prop_Vertical | Material| 2..Vertical | [ ah

Color Palette...  Layer Elem/Property Type...
Property Values Additional Options

Thicknesses, Tavg or T1 Bend Stiffness, 121/T**3 | a, |
blank or T2 Tshear Mem Thickness, ts/t | a, |

blank or T2 Bending | 0..Plate Material w |

blank or T4 Transverse Shear | 0..Plate Material w |

Memb-Bend Coupling | 0..Mone - Ignaore e |

Mean Dilatational Formulation

MEi Mastran Tensian Only...

Stress Recovery ( Default=T/2 )

[ ] Top Fiber 0, os AVE

[ | Bottom Fiber a0, Copy... Cancel
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4) Malhar a estrutura

Mesh — Mesh control — Size along curve
Selecione todas as curvas [select all] — Ok

Element size: 5 — Ok

Mesh Size Along Curves

Mesh Size

() Wumber of Elements I:I

® Sarer 5
Min Elem on Lines
Min Elem on Closed Edges
Min Elem on Cther Edges

Mode Spacing
(®) Equal (®) Parametric
(") Biased () Length

() Geometric Bias
Biaz Factor 1,

Small Elements at Start
Small Elements at End

Small Elements at Center
Small Elements at Both Ends

Fesst

Cancel

Mesh — Geometry — surface — Selecionar as horizontais — Ok
Automesh surfaces — Property — 1. Prop_Horizontal — Ok

Automesh Surfaces

Mode and Element Options

Mode ID CSys | 0..Basic Rectangular | Mode Param... || Elem Param...

Elem ID Property | 1..Prop Horizontal

v

Mesher Mode Options
O ri ® Quad [ ] Midside Modes
Subdivision Mapped Meshing Options More Options. ..
Auto Fast Tri
®n  Oof [T
3D Tri -

Cancel

Mesh — Geometry — Surface — Selecionar a vertical — Ok

Automesh surfaces — Property — 1. Prop_Vertical - Ok
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Automesh Surfaces

Mode and Element Options

Node ID CSys
Elem ID Property

Mesher
(T (® Quad
Subdivision
Auto Fast Tri
3DTr

| 0..Basic Rectangular v| Mode Param...

Elem Param...

2..Prop Vertical

V]|

Mode Options
[ ] Midside Modes

Mapped Meshing Options

(®0n off

Maore Options...

Cancel

5) Condicao de Contorno

Engastes
Model — Constraint — On Curve — Title (Engaste) — Ok

Selecionar as curvas L1, L.2 e L3 em uma das extremidades da pega — Ok

Title (Engaste) — Fixed — Ok

Create Constraints on Geometry >

Constraint5et 1 Engaste

Title | Engaste] |
Standard Types

(®) Fixed

() Pinned - Mo Translation

()Mo Rotation
Advanced Types

() Arbitrary in CSys -1..Modal Output CSys

TX Y TZ RX RY RZ

Surface Indude Rotational DOF
Allow Sliding only along Surface (Symmetry)
Allow Movement Mormal to Surface (AntiSymmetry)

Allow Sliding only in Spedified Direction

Cylinder f Hole
Constrain Radial Growth
Constrain Rotation around Axis Cancel

Constrain Sliding along Axis

Forcga

Model — Load — Nodal — Title (For¢ca) — Selecionar a aresta vertical da

direita
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Create Loads On Nodes — Title (Forga) — Direction — Components

FY: 20000 N
Editing Load Definition x
Load 5et 2 forca
Title | forca | Coord Sys | 0,,Basic Rectangular w
Color Falette... Layer
Direction Method
@ Components @ Constant
() vector (") Variable
(") along Curve () Data Surface
(") Mormal to Plane
() Mormal to Surface Spedfy... Advanced...
Load
Value TimeFreq Dependence Data Surface
Fx 0, || 0..None v| fy| | 0..None
Fy 20000, 0..None
Phase |0, || 0..Mone
Cancel
6) Analise

Model —Analysis — New — Title (Analise) — 8 x Next —

Nastran Output Requests — Elemental — Force, Stress e Strain — Ok
Clique em Analyze

7) Model Info — Results — All Resuts — 1. NX NASTRAN Case 1
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5.3 Torgao (T)

PROBLEMA 25.7

A secao da viga apresentada abaixo esta sujeita a um torque anti-horario de
1KkNm. Se o modulo de cisalhamento laminado dos trechos horizontais é
20700 N/mm? e o dos trechos verticais é 36400 N/mm? determine a maxima tensao
cisalhante na secao, sua taxa de torcao e a distribuicao do empenamento.

T 20 kN
S-l L Y’
1 -0 4
I

50 mm s C X
! l 0.5 mm

S 2 3

T 1.0 mm
200 mm

Segue o0 passo-a-passo para a modelagem referente a resolucio desta aplicacdo, via
software NASTRAN®:

1) Geometria
Para criar a secdo transversal da peca em analise.
Geometry — Curve Line — Project Points
L1: [P1 (-100,25,0); P2 (100,25,0)];
1.2: [P2 (100,25,0); P3 (100,-25,0)];
L3: [P3 (100,-25,0); P4 (-100,-25,0)];
L4: [

: [P4 (-100,-25,0); P4 (-100,25,0)]
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Para criar o corpo da peca no eixo Z.
Geometry — Surface — Extrude — Selecione L1, L2 e L3
Base (0,0,0) e Tip (0, 0, 1000).

2) Material
Para criar o material referenciado no exercicio
Model — Material — Title (Horizontal)
G=207000 N/mm?
v=0,3
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Define Material - ISOTROPIC =4

D1 Title | Horizontal | Cnlur|55 |Palette... Layer Type...

General  Function References  Nonlinear  Ply/Bond Failure  Creep  Electrical/Optical  Phase

Reference Temp | 0, |

Stiffness Limit Stress
Youngs Modulus, E | o | Tension 0, |
Shear Modulus, G | 20700 | Compression | O |
Poisson's Ratio, nu | a,3 | Shear o, |
Thermal
Expansion Coeff, a | a, | Mass Density | 0, |
Conductivity, k | o, | Do | 0 |
spedficHeat, o [a, | ng: 26a. L

|

Heat Generation Factor | a,

tey Load... Save. .. Copy... Cancel

Model — Material — Title (Vertical)
G=36400 N/mm?
v=0,3
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Define Material - ISOTROPIC

D 2 Title | Vertical | Color|55 |Palette... Layer Type...

General  Function References  MNonlinear  Ply/Bond Failure  Creep  Electrical/Optical  Phase

Stiffness Limit Stress
Youngs Modulus, E | a | Tension a, |
Shear Modulus, G | 35400| | Compression | O, |
Poisson's Ratio, nu | 0,3 | Shear o, |
Thermal
Expansion Coeff, a | a,

Mass Density | o, |
Conductivity, k o,

Spedfic Heat, Cp | a,

Reference Temp | 0, |

|
I Damping, 2C/Co |D,
|

Heat Generation Factor | a,

tey Load... Save. .. Copy... Cancel

3) Propriedades
Model — Property — Title (Prop_Horizontal)
Ticknesses = 1
Element/Property type — Plate — OK
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Define Property - PLATE Elermnent Type x
ID | 1 | 1’|ﬂe| Prop_Horizontal | materiall 1..Haorizontal w | |85

Color Palette... | Layer Elem/Property Type...
Property Values Additional Options

Thicknesses, Tavg or T1 1| Bend Stiffness, 121/T**3 | a, |

blank or T2 TShear Mem Thickness, ts/t | o, |
blank or T3 Bending | 0..Plate Material “~ |
blank or T4 Transverse Shear | 0..Plate Material “ |

Memb-Bend Coupling | 0..None - Ignore o |

Monstructural massfarea | O,

Mean Dilatational Formulation

MEi Mastran Tension Only...

Stress Recovery ( Default=T/2 )

Load... £ ~oc oK
[ ] Top Fiber 0, — = =

[ ]Bottom Fiber 1, Copy... Cancel

Model — Property — Title (Prop_Vertical)
Ticknesses = 0.5
Element/Property type — Plate —» OK

Monstructural massfarea | O,

Define Property - PLATE Elermnent Type x

D | 2 | Tlﬂe| Prop_Vertical | Material| 2..Vertical | [ ah

Color Palette...  Layer Elem/Property Type...
Property Values Additional Options

Thicknesses, Tavg or T1 Bend Stiffness, 121/T**3 | a, |
blank or T2 Tshear Mem Thickness, ts/t | a, |

blank or T2 Bending | 0..Plate Material w |

blank or T4 Transverse Shear | 0..Plate Material w |

Memb-Bend Coupling | 0..Mone - Ignaore e |

Mean Dilatational Formulation

MEi Mastran Tensian Only...

Stress Recovery ( Default=T/2 )

[ ] Top Fiber 0, os AVE

[ | Bottom Fiber a0, Copy... Cancel
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4) Malhar a estrutura

Mesh — Mesh control — Size along curve
Selecione todas as curvas [select all] — Ok

Element size: 5 — Ok

Mesh Size Along Curves

Mesh Size

() Wumber of Elements I:I

® Sarer 5
Min Elem on Lines
Min Elem on Closed Edges
Min Elem on Cther Edges

Mode Spacing
(®) Equal (®) Parametric
(") Biased () Length

() Geometric Bias
Biaz Factor 1,

Small Elements at Start
Small Elements at End

Small Elements at Center
Small Elements at Both Ends

Fesst

Cancel

Mesh — Geometry — surface — Selecionar as horizontais — Ok
Automesh surfaces — Property — 1. Prop_Horizontal — Ok

Automesh Surfaces

Mode and Element Options

Mode ID CSys | 0..Basic Rectangular | Mode Param... || Elem Param...

Elem ID Property | 1..Prop Horizontal

v

Mesher Mode Options
O ri ® Quad [ ] Midside Modes
Subdivision Mapped Meshing Options More Options. ..
Auto Fast Tri
®n  Oof [T
3D Tri -

Cancel

Mesh — Geometry — Surface — Selecionar a vertical — Ok

Automesh surfaces — Property — 1. Prop_Vertical - Ok
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on off
30T ® O

Autormesh Surfaces
Mode and Element Options
Mode ID | 16483 CSys | 0..Basic Rectangular ~ ~ | Mode Param... Elem Param. ..
ElemID | 15001 el Prop Vertical W | I
Mesher Mode Options
O ® Quad [ ] Midside Modes
Subdivision Mapped Meshing Cptions Mare Options. ..
Auto Fast Tri

Cancel

5) Condicao de Contorno

Engastes
Model — Constraint — On Curve — Title (Engaste) — Ok

Selecionar as curvas L1, L.2 e L3 em uma das extremidades da pega — Ok

Title (Engaste) — Fixed — Ok

Create Constraints on Geometry >

Constraint5et 1 Engaste

Title | Engaste] |

Colr Palete... | Layer

Standard Types

(®) Fixed

() Pinned - Mo Translation
()Mo Rotation

Advanced Types
() Arbitrary in CSys -1..Modal Output CSys
Tx TY TZ RX RY RZ
Surface Indude Rotational DOF
Allow Sliding only along Surface (Symmetry)
Allow Movement Mormal to Surface (AntiSymmetry)

Allow Sliding only in Spedified Direction

Cylinder f Hole
Constrain Radial Growth
Constrain Rotation around Axis Cancel

Constrain Sliding along Axis

Forcga

Model — Load — Nodal — Title (For¢ca) — Selecionar a aresta vertical da

direita
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Create Loads On Nodes — Title (Forga) — Direction — Components

FY: 10000 N

Create Loads on Curves >

Load Set 2 Torque
Title | Torque| | Coord 5ys | 0,,Basic Rectangular v

Color Palette. .. Layer
w || Direction Method
Force Per Length (®) Components (®) Constant
;c;rrcnz:f r Node (O Vector () Variable
Moment Per Length () Along Curve () Data Surface
E‘;;}:g;;rode (") Mormal to Plane
Enforced Rotation () Mormal to Surface Spedfy... Advanced...
Velocity
Rotational Velocity Load
Acceleration Value Time/Freq Dependence Data Surface
Rotational Acceleration FX | o, | | 0..None - | fey| | 0..None
Pressure

Fy 10000 0..None

Temperature

Element Temperature FZ 0..Nane

Heat Flux

Heat Flux Per Length

Heat Flux Per Node Fhase | o, | | 0..Maone ™ | by
Heat Generation

Element Heat Flux Midside Node Adjustment

Comecr o B cance

6) Analise

Model —Analysis — New — Title (Analise) — 8 x Next —
Nastran Output Requests — Elemental — Force, Stress e Strain — Ok
Clique em Analyze

7) Model Info — Results — All Resuts — 1..NX NASTRAN Case 1




CAPITULO VI — Analise de Resultados e Discussdes

CAPITULO VI

ANALISE DE RESULTADOS E DISCUSSOES

Sumarizam-se neste capitulo, os resultados obtidos a partir das analises tedrica e

numérica realizadas.

Na Tabela 6.1 sdo apresentadas as aplicacoes com os respectivos resultados obtidos
e os desvios mensurados das duas naturezas de analises realizadas.

Considerando os valores pequenos dos desvios, ressalta-se que as analises
numéricas apresentadas pelos autores deste trabalho sido validadas.

Torgao P.25.7

Taxa de tor¢do (d6/dz)

Resultados
— — — - - Erro %
Aplicagao Parametro Analitico Numerico
Flexdo Ex. 25.5 Tens3do normal (o) 334,5 (N/mm?2) 333,1 (N/mm?2) 0,42%
Cisalhamento | P.25.6 Tensdo cisalhante (t) 396 (N/mm?) 398 (N/mm?) 0,50%
6,25 x10° (rad/mm) 6,13 x10° (rad/mm) | 1,96%




CAPITULO VII — Conclusées

CAPITULO VI

CONCLUSOES

Acredita-se que com a publicagdo das paginas que constituem este trabalho, os
engenheirandos-autores do mesmo estejam contribuindo com o ensino-aprendizado de outros
estudantes que se interessem pelo entendimento acerca do calculo de propriedades e da
analise do comportamento de estruturas constituidas por material compésito. Aqui se faz a
abordagem de paredes finas aeronauticas, e se acredita no aumento cada vez maior da
utilizacdo dos materiais compdositos na industria da aviagao.

Com o enfoque instrucional didatico, acredita-se que os detalhamentos tanto para
célculos como para modelagens dos exercicios desenvolvidos contribuam com o aprendizado
de estudantes e sirva também como instrumento para docentes, como proposi¢cdes de
atividades realizadas extramuros, para confirmagdo e consolidagido do entendimento de
conteudos apresentados em sala de aula.

Com certeza, o ganho dos autores deste trabalho foi substancial, no sentido de
aprofundarem seu aprendizado em conteudos vistos na Academia, despertando interesse
maior pela aplicacdo de materiais compdsitos, haja vista a melhor compreensédo de suas
propriedades e das formulagdes depreendidas com a investigagao realizada.

Sugere-se, como estudos conseguintes, a realizagdo de analises estruturais com
idealizagao estrutural por Booms, conforme apresentado por Megson (2013), para materiais
isotropicos, e estudado pelos alunos do Curso em aprego, com a realizagado da disciplina
Estruturas de Aeronaves Il.

Finalmente, registra-se que, com a realizacao deste Projeto de Concluséo de Curso,
os autores adquiriram importantes conhecimentos que agregam competéncias valiosas ao
seu aprendizado especifico com relagdo a analise de propriedades mecanicas, tensdes e
deslocamentos, de elementos estruturais constituidos por materiais compésitos, colaborando
para a ampliacdo do seu potencial a desafios que se descortinem em sua futura atuagao

profissional como Engenheiro Aeronautico.
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