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RESUMO

Apresenta-se uma metodologia de célculo utilizada
para o projeto do trem de pouso da aeronave CEA-309
Mehari, baseada na utilizagdo do método de elementos
finitos. Foi desenvolvido um programa para a
automatizacdo dos procedimentos de calculo, através da
geracdo parametrizada da geometria, malha, condi¢des de
contorno e solucdo. Com este programa, para o calculo
estrutural de uma dada geometria, basta que sejam
fornecidas algumas dimensGes que caracterizam a
geometria do trem de pouso. Algumas peculiaridades
referentes a utilizagdo do método de elementos finitos em
material composto, como a orientacdo dos elementos e as
ndo linearidades envolvidas sdo analisadas e discutidas.
Este procedimento possibilitou uma reducdo no trabalho de
projeto, viabilizando alteracbes rapidas da geometria e
analises subsequientes. Uma geometria final é apresentada e
comparada com critérios de absorcdo de energia definidos a
partir dos requisitos apresentados pelo FAR Part23 [4].

INTRODUCAO

O trem de pouso da aeronave CEA-309 Mehari é do
tipo convencional (Figura 1).

Figural - Aeronave CEA-309 Merahi

O trem de pouso principal é constituido por uma
lamina fabricada em material composto (fibra de vidro
unidirecional em matriz epoxi), revestida com tecido
bidirecional (fibra de vidro em matriz epdxi), responsavel
por aumentar a rigidez torcional da lamina.

As dimensdes basicas de altura e bitola e do trem de
pouso séo definidas em seu projeto basico [1].

Objetivo deste trabalho é a determinacdo das outras
dimensdes necessarias para a construgdo do trem de pouso
principal (Figura 2): i) largura na raiz (bl); ii) largura na
ponta (b2); iii) espessura na raiz (t1); iv) espessura na ponta
(t2) e v) espessura da camada de tecido externa (t).

Figura2 - Variaveis do programa

Como ndo existe solucdo analitica para a
determinacdo das cinco dimensdes ndo conhecidas, é
desejavel a construcdo de um modelo parametrizado, o qual
permite analises rapidas de varias configuracdes, bastando
que sejam informadas as dimens6es bl, b2, t1,t2 e t.

MODELO PARAMETRIZADO
De forma a gerar um modelo parametrizado, foi

criada uma rotina interna para uma plataforma comercial de
elementos finitos capaz de criar o modelo, gerar a malha,



aplicar as condi¢des de contorno e apresentar os resultados
de uma configuracdo escolhida, tendo como entrada as
dimensdes ndo conhecidas do trem de pouso.

A estrutura légica da rotina implementada €
apresentada na Figura 3.
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Figura 3 - Estrutura do programa construido
CONDIQ@ES DE CONTORNO
CARREGAMENTO

As cargas a serem aplicadas foram calculadas por
Iscold [1], segundo a regulamentacdo apresentada pelo
FAR (Federal Aviation Regulations) - Part 23 [4].

Os fatores de seguranca e de qualidade do material
adotados, ainda em concordancia com o regulamento FAR-
Part23 [4] foram: i) 1,5 como fator de seguranca e ii) 1,15
como fator de qualidade de material (material composto).

Tabelal - Cargas atuantes no trem de pouso
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O fator de carga no solo, é determinado através de
uma procedimento iterativo que depende da rigidez do trem
de pouso e das caracteristicas de pouso. Um detalhamento

deste procedimento foge ao escopo deste artigo. Para este
trabalho seré considerado fator de carga no solo igual a 3.

As cargas finais a serem aplicadas no trem de pouso
sdo apresentadas na Tabela 1.

A Figura 4 apresenta 0 modelamento para a aplicacdo
das cargas. Note que as cargas sdo aplicadas nos pontos de
contato entre 0s pneumaticos e o solo e sdo transferidas a
estrutural principal do trem de pouso através de elementos
rigidos.

Figura4 - Ponto de aplicagéo da carga
CONDIQOES DE APOIO

Foram analisadas, a principio, duas condigdes de
apoio diferentes: lamina engastada e lamina bi-apoiada,
como pode ser observado na Figura 5.

Figura5 Comparacéo entre as condigdes de apoio adotadas

A Tabela 2 apresenta uma comparagdo dos resultados
de deslocamento da ponta da ldmina do trem de pouso
obtidos com as duas condi¢des de apoio. Pode-se notar que
com a condicdo bi-apoiada, o deslocamento observado é
86% maior que aquele obtido com a condi¢do engastada.
Sendo a absorcdo de energia proporcional ao deslocamento



do trem de pouso, pode-se admitir que a condicdo de apoio
ideal para este projeto sera a bi-apoiada.

Tabela 2 Variacao nos resultados com o tipo de fixa¢do

Deslocamento méximo (mm)

Engastado 150
Bi-Apoiado 279
ELEMENTOS

LAMINA - Para a representacdo da lamina adotou-se
elementos cubicos com 8 n6s (um nd em cada vértice)
conforme mostrado na Figura 6. Este componente requer
uma modelagem tridimensional devido a esperada variacdo
de tensdo ao longo da sua espessura, 0 que ndao recomenda a

utilizacdo de elementos planos.
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Figura6 - Elemento cubico [5]

REVESTIMENTO - Como a espessura do revestimento
deve ser pequena (< 2mm), serd utilizado, para a sua
representacdo, um elemento plano, com 4 nos, conforme

apresentado na Figura 7. Com este elemento € necessario
pré-definir um estado para as variagbes de tensdo ou
deformacéo ao longo da sua espessura. Neste trabalho sera
considerado, para estes elementos, um estado plano de
tensdes, ou seja, a tensdo ao longo da sua espessura sera
considerada constante.
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Figura7 - Elemento de casca [5]

COMPATIBILIDADE DOS ELEMENTOS (MALHA
SOBRE MALHA) — Como em uma mesma geometria sdo
aplicadas duas malhas distintas (uma representando a
lamina e outra representando o revestimento), faz-se

necessario observar a compatibilidade de deslocamentos
entre os elementos.

De acordo como a formulagdo dos elementos
utilizados, pode-se  garantir esta compatibilidade
simplesmente pelo fato de se ter coincidéncia entre os nos
dos elementos tridimensionais e dos elementos bi-
dimensionais (Figura 8). Para isto deve-se ter malhas com
mesma discretizacdo idéntica para os dois tipos de
elemento.
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Figura8 - Malha sobre malha

ORIENTACAO DOS ELEMENTOS - Como as
fibras unidirecionais estdo dispostas ao longo do
comprimento da ldmina, acompanhando suas curvaturas, e
0 tecido que reveste o trem de pouso esta a 45° em relacéo
as fibras unidirecionais, é necessaria a orientacdo dos
elementos através de sistemas de coordenadas locais. Deve-
se notar também que por se tratar de materiais compostos as

anisotropias devem ser consideradas.

Pode-se observar pelas Figura 9 e Figura 10, a
diferenca entre os sistemas de coordenadas dos elementos
quando alinhados ou ndo com a direcéo das fibras.
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Figura9 - Elementos orientados

A Tabela 3 apresenta, resultados de deslocamento da
ponta da ldmina do trem de pouso quando se utiliza ou ndo
sistemas de coordenadas locais para os elementos. A
diferenga entre os resultados pode chegar a quase 300%,
comprovando a importancia de se orientar as propriedades



mecénicas dos materiais com as correspondentes direcdes
da geometria.

Figura 10 - Elementos sem orientagéo

Tabela3 - Variacdo dos resultados com o tipo de orientacdo dos
elementos

Deslocamento méaximo (mm)
Com orientacgéo 21
Sem orientagao 65

PROPRIEDADES DOS MATERIAIS

As fibras de vidro, unidirecionais ou bidirecionais, em
matriz epdxi, podem ser consideradas como materiais
ortotropicos. As caracteristicas mecanicas adotadas foram

obtidas na literatura [3], e sdo apresentadas na Tabela 4.

Tabela4 - Propriedades dos materiais

unidirecional bidirecional
Ex (GPa) 8.6 29.7
Ey (GPa) 39 29.7
E; (GPa) 8.6 8.6
PRxy 0.06 0.06
PRyz 0.06 0.17
PRyz 0.28 0.17
Gyy (GPa) 6 8
Gyz (GPa) 6 5.3
Gxz (GPa) 3.8 5.3

Na Tabela 4, E, PR, G, representam, respectivamente,
0 moédulo de elasticidade, o coeficiente de Poison, e o
mdbdulo de cisalhamento, nas direcdes indicadas.

NAO LINEARIDADE

Devido aos grandes deslocamentos envolvidos, foi
necessaria a utilizagdo de um método ndo linear para a
solucdo deste problema.

Para ilustrar a necessidade de solucdo ndo linear neste
problema, foi obtida uma solugéo linear do mesmo modelo
estando os resultados apresentados na Tabela 5. Nota-se
que, a diferenca observada no resultado de deslocamento é
proxima a 100%, comprovando a importante influéncia da
solucéo néo linear do problema.

Tabela5 - Variagéo de resultados de acordo com o tipo de modelo

Modelo Deslocamento (mm)
Linear 147
N&o linear 279

INFLUENNCIA DA DISCRETIZACAO E DO TIPO DE
SOLUCAO NO TEMPO DE PROCESSAMENTO

A fim de obter uma malha que garanta resultados
precisos (convergéncia dos resultados), foram realizados
testes com diversos tamanhos de elementos. A Tabela 6 e a
Figura 11 apresentam uma comparacgdo entre os resultados
obtidos com um processador Athlon 1.5 GHz com 512Mb
de memoéria RAM operando em ambiente Windows XP.

Tabela 6 - Influencia do tamanho dos elementos e tipo de analise no
tempo de processamento e resultados

tamanho do tempo de
tipo elemento processamen deslocamento
(mm) to

50 7s 291

. 25 13s 292
linear

15 23s 292

10 42s 292

50 2me20s 677

ndo linear 25 7m45s 703

15 23 m 30s 703

Inflencia do tamanho dos elementos e tipo de anélise no tempo
de processamento

1600 -

1400 |
1200 Vs
3 800 4 -
E 600 4 —=— N&o Linear
400
200 —
o ‘ ‘ .
50 25 15 10

Tamanho (mm)

Figura 11 Influencia do tamanho dos elementos e tipo de anélise no
tempo de processamento.

Para este trabalho, adotaram-se elementos com
tamanho maximo de 25 mm, assegurando, de acordo com a
Tabela 6, boa precisdo dos resultados sem, no entanto,
aumentar demasiadamente o tempo de processamento.

ABSORCAO DE ENERGIA

Segundo Pazmany [2], o deslocamento da ponta da
lamina necessario para que o trem de pouso seja capaz de
absorver a energia associada ao pouso pode ser obtida, de
forma simplificada, através da seguinte equacao:



W L
— —dt x[(Kt x Nz) + (— —-1)]
ds = 0.3 x S Lil

(Ks x Nz)+(WL—1)

onde, W denota o peso da aeronave em Ibf, S a area
alar em ft?, dt a deformagdo do pneu [2] em ft, Kt a
eficiéncia de absorcdo de energia do pneu, Nz o fator de
carga no solo durante a condicdo em estudo, L a
sustentacdo da aeronave na condi¢do em estudo em Ibf e Ks
a eficiéncia de absor¢do de energia do trem de pouso.

Para a aeronave CEA-309, considerando peso de
projeto de 11521bf e fator de carga no solo maximo igual a
3, tem-se:

L5245 1060, 1(0,42x3) + (1033031 oy
72,3334 1152,45

ds =0.3x =

(0,5x3) + (768, 3031 _1)
1152,45

=0,8874 ft = 270,5mm

ou seja, para que a energia de pouso com fator de
carga no solo igual a 3 seja absorvida, a ponta da ldmina do
trem de pouso deve ter um deslocamento aproximado de
270 mm.

CONFIGURACAO ADOTADA
Utilizando a metodologia apresentada neste trabalho

determinou-se a configuracdo para a construcdo do
protétipo do trem de pouso da aeronave CEA-309

MEHARI, conforme apresentado na Tabela 7.

Tabela 7 Configuragéo adotada

Variavel Valor (mm)
bl 120
b2 80
tl 32
2 24
T 0,73

A configuracdo mais favordvel é aquela que possui
altos valores de deslocamentos (alta absorcdo de energia e
baixo fator de carga na fuselagem), porém com baixos
valores de tensdo (maior confiabilidade estrutural). No
entanto é conveniente lembrar que tanto o valor do
deslocamento, quanto os valores de tensdo aumentam com a
diminuicdo das dimensdes geométricas, ou seja, caso seja
necessario aumentar o deslocamento maximo da ponta da
lamina do trem de pouso (a fim de melhorar a absorcdo de
energia), aumenta-se consequientemente também os valores
de tenséo.

DESLOCAMENTOS

Pode-se observar pela Tabela 8, que, segundo o
M.E.F, a ponta da ldmina tem um deslocamento 3,1%
superior do que a necessaria para absorver a energia do
pouso da aeronave, 0 que atende aos requisitos descritos
segundo Pazmany[2].

Tabela 8 Deslocamentos

Deslocamento necessaria
(Segundo Pazmany, mm)

Deslocamento em Y
(resultado do M.E.F. , mm)

279 270,5

Assim, pode-se se assegurar que a configuracdo
adotada atende plenamente os requisitos referentes a
absorcéo de energia impostos pelo FAR Part-23 [4].

Figura 12 - Niveis de deslocamentos da roda

A Figura 12, mostra os diferentes niveis de
deslocamentos a qual a ponta da lamina do trem de pouso
da aeronave podera estar submetida. E importante notar que
0 deslocamento maximo é suficiente para garantir uma
folga de hélice em relacdo ao solo, garantindo assim sua
integridade mesmo em situagdes criticas para o trem de
pouso.

TENSOES

Além de ser capaz de absorver a energia associada ao
pouso da aeronave, o trem de pouso deve apresentar
também resisténcia suficiente para evitar falhas mecanicas.
Para esta analise foi avaliado o nivel de tensdo a qual a
Iamina de fibra de vidro estard submetida, utilizando tenséo
equivalente de von-Mises. Os resultados estdo mostrados na

Figura 13 e na Figura 14, e resumidas na O.

Tabela 9 Tensdes atuantes para varias condicdes de pouso

Resultados para Nz = 3 e elemento de
25 mm
Tensdo no roving | Tensdo no tecido
(Mpa) (Mpa)

voo nivelado 689,3 272,2

cargas laterais 513,0 237,2




E importante notar que apesar dos niveis de tensdo
estarem muito abaixo dos limites de ruptura do material
(1000 Mpa para o roving e 360 Mpa para o tecido), ndo se
pode diminuir as dimensdes do trem de pouso, pois isso
aumentaria os deslocamentos ao qual ele estaria submetido
(diminui a rigidez), tornado inviavel do ponto de vista de
projeto, pois a hélice tocaria o solo.

CONCLUSOES

O projeto de um trem de pouso que atenda
simultaneamente requisitos de rigidez e resisténcia, s6 é
com a aplicacdo de uma metodologia de calculo como a
sugerida neste trabalho.

As rotinas de automatizacdo do calculo através da
geracdo parametrizada do modelo se mostraram eficientes,
permitindo a agilizagdo da andlise de diferentes
configuracoes.

Como ficou ilustrado neste trabalho, a néo
observancia de técnicas de utilizagdo do MEF, como: forma

de orientacdo dos elementos, tipo de solucdo e formas de
aplicacdo das condi¢des de contorno, pode causar grandes
erros, comprometendo a analise em execucao.
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Figura 13 Tensé&o no roving e no tecido - Pouso em atitude de v6o nivelado
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Figura 14 Tensdo no roving e no tecido- Pouso com cargas laterais






