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RESUMO: A industria aerondutica demanda cada vez mais materiais leves e com propriedades
mecanicas elevadas com a finalidade de melhorar o desempenho das aeronaves. A fibra de carbono
associada a resina epoxi gera um compdsito com alto desempenho estrutural e com valores de massa
inferiores quando comparado as ligas de aluminio. O objetivo deste trabalho é realizar um estudo
comparativo, por meio de elementos finitos, de uma nervura aeronautica, simulada em fibra de
carbono e em liga de aluminio 7075, expondo o comportamento mecanico de ambas as pecas e
comprovando que este componente, em fibra de carbono, apresenta tensdo de Von Mises similar &
peca em liga de aluminio 7075, sendo, aproximadamente, 50% mais leve, tornando a peca em
composito mais vantajosa para o setor aeronautico.
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COMPUTATIONAL ANALYSIS OF THE MECHANICAL BEHAVIOR FOR AIRCRAFT
RIB IN CARBON FIBER WITH EPOXY RESIN AND ALUMINUM ALLQOY 7075

ABSTRACT: The aeronautics industry increasingly demands light materials and high mechanical
properties in order to improve aircraft performance. The carbon fiber associated with the epoxy resin
yields a composite with high structural performance and lower mass values when compared to
aluminum alloys. The objective of this work is to perform a comparative study, using finite elements,
of an aircraft rib, simulated in carbon fiber and aluminum alloy 7075, exposing the mechanical
behavior of both parts and evidence that this component, in fiber of Carbon, presents Von Mises stress
similar to the 7075 aluminum alloy part, being approximately 50% lighter, making the composite part
more advantageous for the aeronautical sector.
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INTRODUCAO

A IndUstria aerondutica, devido & sua necessidade, desenvolve estudos que buscam materiais
mais leves e resistentes mecanicamente. O desenvolvimento de compdsitos a base de fibra de carbono
com resina epoOxi se torna interessante pois o produto final apresenta caracteristicas mecanicas
elevadas, excelente desempenho sob efeito de fadiga e baixo peso (BOTELHO et al. 2006). Esse
material surge como uma alternativa ao uso de materiais metalicos, como as ligas de aluminio 7075,
por exemplo, visando a reducéo de peso e otimizacdo do desempenho mecénico (TOTRY et al. 2010).
As nervuras utilizadas em aeronave tem a funcdo de dar forma ao perfil da asa e transmitir os esforgos
do revestimento para as longarinas, levando este componente & fortes solicitagdes de cargas. A liga de



aluminio 7075, muito utilizada na fabricacéo de nervuras, tem como principal elemento de liga o zinco
e apresenta médulo de elasticidade de 70 GPa (ODAGIRI et al. 2014), sendo uma liga eficiente
mecanicamente, entretanto, apresenta problemas como corrosdo e vida limitada sob fadiga (STARKE
e STALEYT. 1996). Uma das maneiras de se verificar o comportamento de uma peca é realizando
uma analise por elementos finitos, que consiste em submeter a peca simulada a uma determinada
carga, verificando-se onde ocorre as maiores solicitacdes de esfor¢cos (GRASSI e ZHANG. 2003). Este
trabalho tem como objetivo comparar o desempenho mecénico, pelo método de elementos finitos, de
uma nervura em fibra de carbono e uma nervura em liga de aluminio 7075, sob o efeito de uma carga
de 40.000 N aplicada no centro de massa da peca, possibilitando a identificacdo dos pontos com
maiores valores de tensdo de Von Mises, que é admitda como critério de falha, e por fim mostrando as
vantagens de se fabricar uma nervura e fibra de carbono em substituicdo da liga 7075.

MATERIAL E METODOS

Para desenhar e simular o sélido foi utilizado o programa Invetor 2016 da empresa AutoDesk.
Determinou-se o centro de massa para aplicagdo da carga de 40.000 N na posi¢do y sentido negativo
(para baixo) e os pontos de engastamento da nervura, que sdo respectivamente os furos presentes na
peca. Definiu-se entdo o materiais que foram simulados, sendo eles a fibra de carbono 45° com
modulo de elasticidade igual a 133 GPa, obtidos através de ensaio de tracdo e adicionado ao programa
e liga aluminio 7075 com modulo de elasticidade igual a 70 GPa. Para ambas as simulacfes a peca
apresentava area de total de 50647,7 mm?2 e volume de 322928 mms3, onde todos os dados citados
foram obtidos através do programa.

RESULTADOS E DISCUSSAO

A figura 1 mostra a simulagdo realizada para a nervura definida em fibra de carbono, onde é
possivel notar que o maior valor de tensdo de VVon Mises é 87,57 MPa e que a mesma se encontra nos
pontos de engastamento. A identificacdo dos valores de tensdo é definida pela variacdo de cores
representadas no sélido e apresentadas na escala de tensdes na lateral da imagem.
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FIGURA 1. Simulacdo realizada para a nervura em fibra de carbono sob carga de 40.000 N

A figura 2 apresenta a simulacdo realizada para a nervura em liga de aluminio 7075 também sob carga
de 40.000 N.
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FIGURA 2: Simulag&o realizada para a nervura em aluminio 7075 sob carga de 40.000 N



As tensdes de VVon Mises para a nervura em fibra de carbono e para a nervura em liga de
aluminio sdo similares sob a mesma carga, entretanto, a fibra de carbono apresenta massa de 0,461788
kg, dada pelo programa, enquanto a peca em aluminio apresenta massa de 0,907429 kg. A distribui¢éo
de carga em toda a peca também ocorre de modo similar, sendo os pontos de engastamento 0s mais
afetados. A tabela 1 apresenta valores de deslocamento e tensGes principais.

TABELA 1. Tensdes de tracdo, compressdo e deslocamentos para as nervuras em fibra de carbono e em
aluminio 7075 sob carga de 40.000 N

Caracteristicas Fibra de carbono com epoxi Aluminio 7075
Tensdo principal-Tracéo (MPa) 129,489 MPa 111,476 MPa
Tensdo de compressdo (MPa) 51,0087 34,959
Deslocamento Maximo (mm) 0,0511427 0,092282

Nota-se, com base nos dados apresentados na tabela 1, que a fibra de carbono tem uma relagéo
de peso e eficiéncia mecéanica superior a liga de aluminio, mesmo que a fibra apresentando valores de
tensdo pouco maiores, isso ndo interfere no desempenho da aeronave, sendo sua maior vantagem o
baixo peso, dando mais destaque a este material. Ressalta-se ainda, que o comportamento da fibra de
carbono esta condicionada ao processo de fabricacdo.

CONCLUSOES

Com base no estudo apresentado, é possivel afirmar que a fibra de carbono se torna mais
vantajosa por apresentar massa inferior a liga de aluminio e comportamento mecéanico relativamente
parecido com a liga metélica. As simulagcGes mostram que a fibra de carbono é resistente sob tracdo e
compressdo e possui pouco deslocamento sob efeito de carga, ao contréario da liga de aluminio que
apresentou deformacdo mais elevada, sendo, portanto, mais eficiente como componente estrutural em
uma aeronave.
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