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RESUMO

O presente Trabalho de Graduacéo tem como objetivo analisar a distribuicdo de tensdes em um
painel reforcado de aluminio 2024-T3, submetido a carregamentos axiais, considerando o
fendmeno do shear lag. A pesquisa aborda trés frentes complementares: analise tedrica baseada
na teoria de difusdo de tensées, simulagdo numeérica por meio do Método dos Elementos Finitos
(MEF) e ensaios experimentais.

O estudo busca compreender o comportamento das tensées normais e de cisalhamento em
estruturas tipicas da engenharia aeronautica, onde a otimizacdo de peso e resisténcia sdo
essenciais.

A fundamentacdo tedrica foi desenvolvida com base em autores classicos da area estrutural,
como Megson e Goodier, apresentando a formulacdo matematica que descreve a distribuicao
ndo uniforme de tensdes em painéis reforcados. O Software FEMAP foi utilizado para modelar
e simular o comportamento estrutural do painel, possibilitando a visualizagdo das tensdes
normais e tensdes de cisalhnamento em diferentes regides da estrutura. Ja o ensaio experimental
de tracdo foi instrumentado por meio de extensémetros que forneceram dados reais para
validacdo dos modelos analitico e numérico.

Os resultados obtidos mostraram boa correlacdo entre as trés abordagens. As tensdes de
cisalhamento apresentaram comportamento maximo nas extremidades do painel, enquanto as
tensdes normais variaram ao longo do comprimento dos reforcadores, confirmando a influéncia
do shear lag na eficiéncia estrutural. Pequenas divergéncias entre os métodos foram atribuidas
a diferencas geométricas e simplificacGes adotadas nos modelos tedricos e computacionais.
Conclui-se que a integracdo entre analise experimental, teoria de difusdo e modelagem
numérica representa uma metodologia eficiente para compreender 0 comportamento mecanico
de painéis reforcados. Os resultados contribuem para o aprimoramento do dimensionamento de

estruturas aeronauticas, favorecendo projetos mais seguros, leves e otimizados.

Palavras-chave: Shear lag; Método dos Elementos Finitos; Estruturas aeronduticas; Painel

reforcado; Tensdes.



ABSTRACT

This Graduation Project aims to analyze the stress distribution in a reinforced aluminum 2024-
T3 panel subjected to axial loading, considering the shear lag phenomenon. The research
integrates three complementary approaches: theoretical analysis based on the stress diffusion
theory, numerical simulation using the Finite Element Method (FEM), and experimental testing
conducted in the laboratory. The study seeks to understand the behavior of normal and shear
stresses in typical aerospace structures, where weight optimization and strength are essential
factors.

The theoretical foundation was developed from classical structural authors such as Megson and
Goodier, presenting the mathematical formulation that describes the non-uniform stress
distribution in reinforced panels. Specialized software was used to model and simulate the
structural behavior of the panel, allowing visualization of normal and shear stresses in different
regions. Experimental tests using strain gauges provided real data for validating both analytical
and numerical models.

The results demonstrated strong agreement among the three approaches. Shear stresses reached
their maximum values at the panel edges, while normal stresses varied along the stiffeners,
confirming the influence of the shear lag phenomenon on structural efficiency. Minor
discrepancies between the methods were attributed to geometric differences and simplifications
in the theoretical and computational models.

It is concluded that combining experimental analysis, stress diffusion theory, and numerical
modeling provides an effective methodology for understanding the mechanical behavior of
reinforced panels. The results contribute to improving the design of aerospace structures,

enabling safer, lighter, and more optimized engineering solutions.

Keywords: Shear lag; Finite Element Method; Aerospace structures; Reinforced panel;

Stresses.
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1. INTRODUCAO

No setor aeronautico, a busca constante por estruturas cada vez mais leves, resistentes e
eficientes tem impulsionado o estudo de elementos estruturais otimizados. Entre esses
elementos, destacam-se os painéis reforgados, compostos por um revestimento (skin) e
reforcadores longitudinais (stiffeners), amplamente utilizados na construcéo de asas, fuselagens
e superficies de controle. O principal objetivo dessa configuracdo estrutural € maximizar a
resisténcia a tracdo, compressao e flambagem com o menor peso possivel, caracteristica critica
em aplicacdes aeroespaciais (MEGURO, 2007).

Apesar de sua eficiéncia, esses painéis apresentam um comportamento complexo na
distribuicdo de tensbes quando submetidos a carregamentos axiais. I1sso se deve,
principalmente, ao fendmeno conhecido como shear lag, que resulta na ndo uniformidade das
tensdes normais ao longo da secdo transversal. Esse efeito ocorre porque o carregamento axial
tende a ser absorvido preferencialmente pelos refor¢adores, enquanto o revestimento absorve o
esforco de cisalhamento necessario para garantir o equilibrio interno da estrutura (TSU, 2001).
Como consequéncia, as regides entre os reforcadores ficam sobrecarregadas, reduzindo a
eficiéncia estrutural total do painel.

A fim de compreender melhor essa distribuicdo de tensdes, este trabalho propde a andlise de
um painel de aluminio 2024-T3 - T6 reforcado, composto por trés reforcadores de area
constante e um revestimento de espessura uniforme. A abordagem sera realizada em trés
frentes: dados experimentais obtidos em laboratorio, analise tedrica baseada na teoria de difusdo
de tensBes (shear lag) e modelagem numérica utilizando o Método dos Elementos Finitos
(MEF). A comparacdo entre essas metodologias permitird validar os modelos adotados e
aprofundar a compreensédo sobre o comportamento mecanico do painel.

Essa andlise é fundamental para o dimensionamento seguro de componentes estruturais
aeronauticos e para o desenvolvimento de diretrizes mais precisas em normas de projeto. Além
disso, os resultados obtidos podem contribuir para a melhoria dos modelos computacionais
utilizados na industria e para a formagdo académica de engenheiros atuantes na area de

estruturas.
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1.1.  Objetivo Geral

O objetivo geral deste trabalho é analisar a distribuicdo de tensdes normais e de
cisalhamento em um painel reforcado composto por trés reforcadores de area constante e um
revestimento de espessura uniforme, considerando os efeitos do shear lag, por meio de dados

experimentais, teoria analitica e modelagem numérica com elementos finitos.

1.2.  Objetivos Especificos

A fim de alcancar os propositos deste estudo, foram definidos os seguintes objetivos
especificos:

) Acompanhar o ensaio mecanico de tracdo (realizado no laboratério de Estruturas
Aeroespaciais do ITA) para obtencdo de dados experimentais de tensdo — deformacéo;

° Aplicar a teoria de difusdo de tensdes para prever o efeito shear lag;

) Elaborar um modelo simplificado no software de elementos finitos;

) Validar os resultados numéricos com os dados teéricos e experimentais;
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2. FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1. Idealizacéo estrutural

A teoria da idealizagdo estrutural € um conceito utilizado na elaboracéo de estruturas
aeronauticas, ela nos diz que, em uma estrutura constituida de painéis e reforcadores, 0s
reforcadores sdo responsaveis por resistir as tensées normais que séo aplicadas a estrutura,
enguanto que as tensbes de cisalhamento séo resistidas pelo revestimento,

A figura 1 mostra a secdo transversal de uma asa e a sua respectiva se¢édo transversal

idealizada.

Figura 1 (a) Secao transversal de uma asa (b) Secdo transversal de uma asa
idealizada.

LD T

w (bl

Fonte: Megson (1999)
Essa idealizacdo permite que os calculos da posi¢do do CG e dos momentos de inércia

da estrutura sejam simplificados.

Na idealizacdo as tensGes normais sdo resistidas pelos booms e as tensbes de
cisalhamento séo resistidas pelo revestimento.

A Equacéo 1 pode ser considerada para a determinacdo das areas dos Booms:

By =22 (2+2) (1)

6 g1

O modelo do painel idealizado de acordo com a Figura 2.

Figura 2 Idealizacéo do painel

{a) Actual (b} Idealized

Fonte: Megson (2007).
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2.2. Difusdo de cisalhamento

De acordo com Megson (1999), as estruturas aeronauticas sdo formadas principalmente
por combinacdes de reforcos longitudinais, e revestimento.

Os reforcadores longitudinais s&o fabricados por extrusdo sélida ou usinagem, podendo
ter se¢fes em T, Z, canal ou top-hat “forma de chapéu”.

Assume-se ainda que as cargas axiais sdo suportadas pelos reforcadores longitudinais,
enquanto o revestimento atua exclusivamente em cisalhamento. A estrutura simplificada
apresentada na Figura 3 (a) consiste em um tnico reforgo conectado a uma fina chapa metalica
de secdo transversal, a qual esta solidamente fixada a uma base rigida. A carga direta P, aplicada
ao reforgo é transmitida por meio de tensdes de cisalhamento até a base, onde é equilibrada.
Assim, P, pode ser considerada como difusa na chapa sob a forma de fluxo de cisalhamento
(shear flow).

A condicao de equilibrio pode ser expressa pela seguinte Equacdo 1, em que q € o fluxo
de cisalhamento atuando em um elemento dz do reforcador.

A Equacdo 2 representa a condicdo de equilibrio de uma carga direta.

L
PO = fo q dz (2)
A Figura 3 mostra respectivamente um painel com reforcador e a difuséo do

cisalhamento através da chapa.

Figura 3 (a) Disposicao do reforc¢o e revestimento transportando a carga direta P. b)
Difuséo da carga direta na chapa como fluxo de cisalhamento

(a)

Fonte: Megson (1999)
A Equacao 2 admite infinitas distribui¢fes de cargas (q), exigindo uma condicédo adicional

para solucdo unica. Tal condicao decorre da compatibilidade de deslocamentos, a qual impde
que o deslocamento linear de um ponto no reforco seja igual ao deslocamento do ponto

correspondente na chapa.
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O atendimento simultédneo as condigdes de equilibrio e compatibilidade leva a uma
equacdo diferencial de segunda ordem, cuja solucdo fornece a distribuicdo do fluxo de
cisalhamento.

Esse raciocinio pode ser estendido para tipos mais praticos de estruturas.

A Figura 4, mostra uma combinacdo formada por dois reforgcos conectados por uma

chapa fina, responsavel por transmitir a carga Po.

Figura 4 Combinacéo de reforcadores e chapa fina suportando a carga direta Po.

Fonte: Megson (1999
A figura 4 ilustra uma estrutura formada por dois reforgadores (booms) ligados por

uma chapa fina (skin). Essa estrutura esta engastada em uma extremidade e submetida a uma
carga direta P, .

Ele considera que a chapa tem resisténcia infinita ao cisalhamento, ndo havera
deformacéo por cisalhamento.

Nesse caso, a carga direta P, aplicada em um dos reforcadores serd compartilhada
igualmente entre os dois refor¢adores. Ou seja, a chapa funciona como um meio de distribuir a

carga entre os reforcadores, equilibrando o esforco.

2.3. Distribuicdo das tenses normais

Para calcular a distribuicdo de tensdes ao longo do painel, sera utilizada a teoria da

difuséo (shear lag).

A Figura 5 mostra uma ilustracdo do painel com os reforgadores utilizado neste trabalho:
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Figura 5 llustracéo do painel com os reforcadores.

Fonte: Autores (2025)

A Equacdo 3 expressa a tensdo de cisalhamento (1), normalizada pela carga total

aplicada (P), descrevendo a forma como o cisalhamento se distribui ao longo do comprimento

do painel.
T k
= TGS D [A, .cosh cosh (kx) + A;.cosh cosh (L —x) | (3)
Onde:

e téaespessurada placa,

e A, e A, sdo éreas das secOes transversais dos reforgadores,
e k é um parametro que depende da rigidez da ligacéo,

e [ é o0 comprimento da ligacgéo,

e x € aposicao ao longo do comprimento.
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A Equacdo 4 representa a distribuicdo das tensbes normais da parte conectada de area

Ay
o1 __ 1 . . _ . . _
DRIk [A; .sinh sinh (kL) — A, .sinh sinh (L —x) +

A, .sinh (kx)] 4)

A Equacdo 4 representa a tensdo axial normalizada na parte 1 da ligacdo (o),
estabelecendo a relacdo entre a carga total aplicada P e a parcela efetivamente suportada pela
area A, . Observa-se que a carga axial ndo se distribui de maneira uniforme entre as areas A4, e
A,. Assim, a Equacdo permite calcular quanto da carga é efetivamente transmitida por A;.
Além disso, devido ao efeito de shear lag, verifica-se que parte da carga tende a se concentrar
nas bordas da ligacdo, o que reduz a eficiéncia estrutural global.

A Equagcdo 5 representa a distribuicdo das tensfes normais da parte conectada de area.

A,
oy 1 . . . . _ _
P T m A S D [A, .sinh sinh (kL) + A, .sinh sinh (L — x)
A, .sinh (kx)] (5)

A Equacgdo 5 representa a tensdo axial normalizada na parte 2 da ligacdo (o),
complementando a Equacdo 4 e mostrando como a segunda por¢do da secdo resiste a carga
aplicada. Assim como na Equacdo 4, a carga total P ndo se distribui de forma proporcional
direta entre as areas A, e A,.

O uso da equacao 3 reflete a redistribuicdo gradual da carga ao longo do comprimento
do reforcador. Esse comportamento é justamente caracteristico do fendBmeno conhecido como
shear lag,.

Segundo Megson (1999), o fenbmeno de shear lag ocorre quando a transferéncia de
cargas axiais ndo é uniforme ao longo dos reforcadores, devido as tensdes de cisalhamento
resistidas pelo revestimento. Esse fendmeno gera concentracfes de tensdes nas extremidades
dos reforgadores. As equacOes de equilibrio apresentadas para booms e stringers permitem
quantificar a redistribuicdo da carga e servem de base para compreender como a carga axial se

relaciona com o cisalhamento no revestimento da aeronave.

2.4 Difusdo em um painel idealizado

A Figura 6 mostra um painel reforcado e a difuséo do cisalhamento através do painel.
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Figura 6 Painel de difusdo simétrico

Fonte: Megson (1999)
A Figura 6 (Megson, 1999) apresenta um painel reto, simétrico, com dois reforgadores

(superior e inferior com area da se¢do B) e um boom central com area da se¢do A. O esquema
indica as dire¢bes assumidas para o fluxo de cisalhamento (q) nos revestimentos.

A figura 7 ilustra geometricamente que parte da carga aplicada nas extremidades (Po) é
transferida dos booms para os revestimentos e vice-versa. Esse processo ndo ocorre de forma
instantanea ao longo do painel, pois existe um efeito de difusdo ou atraso na transferéncia de
carga, conhecido como shear lag (GOODIER, 1951, p. 333).

Essa formulagdo conduz a uma equacao diferencial que descreve como a carga no boom
varia ao longo do comprimento do painel. A solucdo evidencia que a carga nao é transmitida
de forma imediata, mas redistribuida gradualmente, caracterizando o efeito de shear lag.

A Figura 7 (Megson, 1999) apresenta o equilibrio de um elemento de boom

Figura 7 Equilibrio de um elemento de boom

—2

9Py ) [
3 * = Az 1 Pa

Fonte: Megson (1999)
Um pequeno segmento submetido a forcas nas extremidades, além do termo (q)
representando o fluxo de cisalhamento por unidade de comprimento. A soma das forgas nesse
elemento leva a condicéo diferencial.

A Equag&o 6 representa a soma das forgas no elemento levando a condigéo diferencial.

0Pp

o5, = 4 (6)
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Ou seja: o gradiente da carga direta no boom ao longo de z é igual ao fluxo de
cisalhamento que entra ou sai por unidade de comprimento. Assim, o cisalhamento no
revestimento reduz (ou aumenta) a carga no boom.

A Figura 8 (Megson, 1999) apresenta um equilibrio analogo para o stringer, mostrando
que a variacao da carga direta no stringer é proporcional ao fluxo de cisalhamento nos dois

painéis (superior e inferior).

Figura 8 Equilibrio de um elemento do stringer

b 32 -
P —
aP.
Pe + a; 5z ——— Py
—
q

Fonte: Megson (1999)
A Equacdo 7 representa a soma das forcas no elemento levando a condicéo diferencial.
aPs
- = —2q ()
Z
O stringer recebe contribuicdo de ambos os revestimentos, por isso o fator 2
Onde:
Pg: carga direta no boom (funcéo de z).
Ps: carga direta no stringer.
g: fluxo de cisalhamento por unidade de comprimento (no revestimento).

z: coordenada ao longo do comprimento do painel.

2.4. Método dos Elementos Finitos — Formulacéo de Elementos de Placa

No estudo das andlises estruturais estdtica e dindmica, normalmente é focalizada a
atencdo na concepg¢do dos modelos de célculo lineares que permitem determinar 0s
deslocamentos, as deformacdes e as tensdes atuantes nos elementos de uma estrutura e nos
componentes mecanicos em geral. O conhecimento dessas respostas é fundamental para
avaliagédo da resisténcia mecanica da estrutura (ALVES FILHO, 2012).

O Método dos Elementos Finitos (MEF, ou FEM do inglés Finite Element Method) é
uma técnica numérica amplamente empregada na engenharia para a solucdo de problemas
estruturais complexos. Sua aplicagdo permite determinar deslocamentos, deformacdes e tensoes
em estruturas sujeitas a carregamentos diversos, fornecendo informacfes essenciais para a

avaliacdo da resisténcia mecanica e do desempenho estrutural (ALVES FILHO, 2012).
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A formulagdo do MEF baseia-se na subdivisdo do dominio em elementos finitos, nos
quais o campo de deslocamentos €é interpolado por fungdes de forma. De maneira geral, o
equilibrio estrutural pode ser escrito na forma matricial.

A Equacdo 8 representa a Equacéo de equilibrio

F=[K].u (8)
Onde:
K é a matriz de rigidez do sistema;
u € o vetor de deslocamentos nodais;

F é o vetor de forgas nodais equivalentes.

A Equacdo 9 representa o comportamento de uma placa (ALVES FILHO, 2012).

K, = [ BT DBtdA )
onde:
e K.~ matriz de rigidez do elemento de placa;

e B- matriz de deformagdes (relaciona deslocamentos nodais com deformacgdes);

e D— matriz constitutiva (define as propriedades do material, segundo a teoria da
elasticidade);

e t— espessura da placa;
e dA— irea do elemento.

Entretanto, a abordagem mais adequada para o presente trabalho é a teoria de placa
delgada de Kirchhoff.
Para uma placa delgada de Kirchhoff (teoria classica da flexdo), a Equacéo 10 representa

a matriz constitutiva e o comportamento de uma placa:

1 v 0
Et3
- 10
12(1-v?) v 1y (10)
00 ==

onde:
e E— moddulo de elasticidade;

e v— coeficiente de Poisson;

e t— espessura da placa.
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2.5. Medicdo de Deformacgtes com Extensémetros

A medicdo de deformacBes € uma etapa fundamental na analise experimental de
estruturas e materiais, pois fornece dados necessarios para validacdo de modelos tedricos e
numéricos, como aqueles obtidos pelo Método dos Elementos Finitos. Entre as técnicas mais
utilizadas, destaca-se o uso de extensdmetros elétricos de resisténcia, conhecidos como strain
gages. Esses sensores funcionam a partir da variacdo de resisténcia elétrica de um fio ou filme
qguando submetido a alongamento ou encurtamento (DALLY; RILEY, 2005).

O principio de funcionamento do extensémetro baseia-se na relacdo entre a variacao
relativa de resisténcia elétrica (AR/R) e a deformagao (€) a que o sensor esta submetido.

A Equacdo 11 representa essa relacdo que é expressa pelo fator de sensibilidade (ou

Gauge factor):
—=K.¢ (11)
em que:
e R éaresisténcia inicial do extensémetro;
e AR ¢ a variagdo de resisténcia;
® ¢ ¢ a deformacio;
e K é o fator de sensibilidade, caracteristico do extensémetro (DALLY; RILEY,
2005).

Na prética, a leitura de deformacdes € feita em conjunto com circuitos de compensacao
elétrica, geralmente utilizando a ponte de Wheatstone, que permite amplificar e medir pequenas
variacOes de resisténcia. Esse arranjo possibilita registrar deformacdes da ordem de 106, com
alta precisdo (COLLINS, 1993).

A figura 9 mostra uma ilustracdo de uma ponte de Wheatstone.
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Figura 9 Ponte de Wheatstone

+0

Fonte: Internet (2025)
Em aplicacBes estruturais, os extensdmetros podem ser colados diretamente sobre

superficies metalicas, comp06sitos ou outros materiais, permitindo monitorar a resposta sob
carregamento real. Tais medi¢cdes sdo fundamentais em estruturas aeronduticas, onde efeitos
como concentracdo de tensdes, flambagem e shear lag precisam ser avaliados ndo apenas
teoricamente, mas também experimentalmente, de modo a garantir seguranca e confiabilidade
(MEGSON, 2013,).

No campo aeronautico, a combinacdo entre andlise numérica pelo MEF e a
instrumentacao experimental com extensémetros € indispensavel. Enquanto a formulacéo de
elementos de placa permite prever o comportamento estrutural tedrico, 0s extensdmetros
fornecem dados reais que validam os modelos e permitem identificar fendmenos como
concentragOes de tenséo, instabilidade local e shear lag (MEGSON, 2013).

Dessa forma, estabelece-se um elo entre o célculo computacional e a resposta
experimental, garantindo maior confiabilidade na avaliagdo da resisténcia estrutural. (ALVES
FILHO, 2012).
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3. DESENVOLVIMENTO DO TRABALHO

Como exposto anteriormente no presente trabalho de pesquisa, busca-se comparar 0s
resultados calculados teoricamente e os obtidos via software com os resultados advindos do
experimento, no que tange as tensdes de cisalhamento e também verificar e compreender a
ocorréncia do fendmeno de shear-lag em painéis aeronauticos com reforcadores.

O fenémeno do Shear Lag, fundamental no estudo de estruturas de paredes finas, como
as abordadas por (Megson, 2013), descreve a distribui¢do ndo uniforme da tensdo normal (axial)
nos reforcadores de painéis estruturais. A andlise rigorosa desse fendémeno, conforme
preconizada por Megson, é essencial para garantir que a estrutura resista adequadamente as
cargas aplicadas, evitando falhas prematuras

A Tabela 1mostra as propriedades do aluminio 2024-T3, na condicéo cladeada, que € 0

material do painel e dos reforgadores.

Tabela 1 Propriedades do Aluminio Cladeado 2024-T3

Densidade 2,78 g/cm3
Resisténcia a tracdo 470 MPa
Tensdo de Escoamento 325 MPa
Mod. De elasticidade 73 GPa
Mod. De Cisalhamento 28 GPa

Fonte: Internet (2025

3.1. Método Analitico

Iniciou-se o desenvolvimento do presente trabalho de graduacéo, calculando os valores
tedricos das tensdes, de cisalhamento (t) e as tensdes normais nos reforcadores (61 e 62), sendo,
o1 a tensdo normal do reforgador de &rea menor e ¢2 a tensdo normal do reforcador central,
conforme a Figura 5.

Para executar os célculos teodricos utilizou-se as formulas de distribuicdo das tensoes,
Equagdes 2,3 e 4 essa teoria descreve como a tenséo axial se difunde de um elemento estrutural
para outro via cisalhamento na interface, as formulas abaixo foram utilizadas para gerar 0s
gréaficos, com os resultados obtidos.

Com isso posto, montou-se uma planilha, com as equacdes acima mencionadas, foi
possivel plotar os graficos que demonstram o comportamento dessas tensfes ao longo do
comprimento do painel e dos reforgadores.

A Figura 10 nos mostra o comportamento da tensdo de cisalhamento ao longo do

comprimento do painel.
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Figura 10 Grafico da distribuicdo da tenséo de cisalhamento

T/P

Fonte: Autores (2025)
Ao observar Figura 10 é possivel notar que o valor é maior nas extremidades do painel
e atinge seu valor minimo na metade do comprimento do mesmo.
A Figura 11 mostra o comportamento da tensdo normal ao longo do comprimento do

reforgador lateral

Figura 11 Gréfico da distribuicao tensdo normal no reforcador lateral
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Fonte: Autores (2025)
Ao observar a Figura 11 é possivel notar que a tensdo é crescente ao longo do
comprimento do reforgador, vamos ver a seguir que o inverso ocorre no reforgador central.
A Figura 12 mostra 0 comportamento da tensdo normal ao longo do comprimento do

reforcador central.
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Figura 12 Gréfico da distribuicao da tensdo normal no reforcador central
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Fonte: Autores (2025)
E possivel visualizar que no reforgador central, a tensdo é maior no inicio do

comprimento do mesmo e atinge o0 minimo ao final do comprimento do reforcador.

3.2. Método Computacional

Neste tdpico vai-se abordar a construcdo do modelo em software FEMAP e mostrar 0s
resultados obtidos.

Na construcdo do modelo utilizou-se um recurso de modelagem que utiliza simetria para
representar 0 experimento, por essa razdo, nas imagens a seguir vai-se ver apenas dois
reforgadores modelados.

A Figura 13 mostra o modelo em software FEMAP.

Figura 13 Modelo software FEMAP

Fonte: Autores (2025)
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3.2.1 Condig0es de contorno

As condigdes de contorno aplicadas ao modelo foram a carga aplicada no reforgador
central, apoio fixo na extremidade inferior esquerda do modelo e a condic¢do de simetria do
do modelo.

A primeira condicdo de contorno aplicada foi a carga de 2650lbs (metade da carga
real do experimento por causa da condic¢do de simetria do modelo).

A figura 14 mostra a carga e o local do onde foi aplicada.

Figura 14 Carga aplicada ao modelo

2650,

L.

Em seguida foi aplicado o apoio fixo no modelo, restringindo os trés graus de

Fonte: Autores (2025)

liberdade X, y e z, adicionando ainda a rotagdo no eixo x.
A figura 15 mostra a configuracao do apoio fixo.
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Figura 15 Configuracgéo do apoio fixo do modelo
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Fonte: Autores (2025)
Outra condicéo de contorno utilizada foi a condi¢do de simetria, que por sua vez

possibilita que seja modelada apenas uma parte da geometria e que essa seja considerada
simétrica através de um eixo selecionado pelo usuério.

A Figura 16 mostra o eixo de simetria atribuido ao modelo.

Figura 16 Eixo de simetria atribuido ao modelo

Fonte: Autores (2025)
3.2.2 Malha

A malha utilizada no modelo computacional possui tamanho 0.5” e é do tipo
quadratica.

A figura 17 mostra a configuracdo do tamanho dos elementos.
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Figura 17 Tamanho do elemento do modelo

7
Default Mesh Size 4
[ ] set Element Size on Next Use
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Fonte: Autores (2025)
A Figura 18 mostra os resultados da simulagéo das tensGes normais nos reforcadores

do modelo em software.

Figura 18 Resultado da simulagdo das tensdes normais

Output Set: Simcenter NASTRAN Case 1
Contour: Beam EndA Pt2 Comb Stress

Fonte: Autores (2025)
Acima pode-se ver de forma grafica, 0 comportamento das tensées hormais nos dois

reforcadores, sendo o reforgador inferior, o reforcador lateral e o superior, a metade do
reforcador central, conforme dito anteriormente.
Pode-se ver claramente que na simulacdo realizada as tensdes normais, nos

reforgadores variam de 17,763 psi até 4738,9 psi, também é possivel notar que a carga €
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transferida de forma integral e uniforme através do painel, com isso é possivel inferir que

existe uma condicdo de simetria que ocorre gracas ao painel.

Os dados apresentados acima foram obtidos a partir do contorno 3140, a figura 19

mostra a configuracdo do contorno.

Figura 19 Configuragdo do contorno 3140
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Contour Options. .. Contour Arrows...

Laminate Options...

Section Cut...

Fonte: Autores (2025)

Trace Locations...

Streamline Options...

[] Dynamic Max/Min

Program : Simcenter

Analysis Type ; Static

Set Value : 0,
Transform... Vector Info...
Transform... Vector Info...

Multiple Contour Vectors...

Complex Results. .. 0K

Cancel

A Figura 20 mostra o resulta da distribuicdo das tens6es de cisalhamento no painel

do modelo em software.
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Figura 20 Resultado da simulagdo da tens&o de cisalhamento

1310,4
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Elemental Contour: Plate Top XY Shear Stress

Fonte: Autores (2025)
Acima vé-se o comportamento do cisalhamento ao longo do painel, pode-se notar

que o resultado obtido no software corrobora os valores e os graficos, obtidos de forma
analitica.

E possivel notar que a tensdo de cisalhamento é transmitida do reforgador central
para o reforcador lateral, atingindo os valores maximos nas extremidades do painel, os
valores variam de 190,95 psi até 3773, psi.

Os dados apresentados acima foram obtidos a partir do contorno 3140, a figura 21

mostra a configuracdo do contorno.
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Figura 21 Configuragdo do contorno 7023.

Select PostProcessing Data x
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Fonte: Autores (2025)
3.3. Método Experimental

O experimento consiste em aplicar uma carga de 5300lbs em um painel com
reforcadores colados, o intuito é verificar a ocorréncia do fendmeno denominado shear lag,
o diagrama abaixo demonstra como o experimento é realizado.

A Figura 22 mostra um desenho 2D com as indicag¢Ges de posi¢Oes dos extensémetros

e Seus respectivos nimeros.



Figura 22 Desenho 2D da placa a ser analisada
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Fonte: ITA (2025)

Os tracos vermelhos orientados na vertical, sdo os strain gauges, que medem as
tensbes normais nos reforcadores, enquanto que os tracos orientados de forma inclinadas,
medem as tens@es de cisalhamento no painel, abaixo iremos ver o experimento montado.

A Figura 23 mostra o painel sendo ensaiado no Laboratoério de Estruturas

Aeronauticas do ITA.
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Figura 23 Painel montado para ensaio
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Fonte: Autores (2025)

O painel é fixado a uma célula de carga que por sua vez mede a carga aplicada ao
painel, e posteriormente esses valores sdo plotados num gréfico através do sistema de
aquisicdo de dados do experimento, o resultado obtido é um gréfico que relaciona a
deformac&o, em micro strain, e a carga aplicada, abaixo pode-se ver os graficos em questéo.

A Figura 24 detalham os raios mencionados acima.
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Figura 24 Modelo utilizado no experimento

Fonte: Autores (2025)
Esses raios tém o objetivo de evitar a concentracdo de tensbes em regides que

originalmente acumulariam essas tensdes, com 0s extensémetros foram posicionados na
regido dos filetes, o valor medido é consideravelmente maior do que os valores analiticos e
os valores em software, uma vez que 0 modelo computadorizado ndo contem esses raios e
que a formula analitica também ndo os comtempla.

Conforme o valor do comprimento aumenta nota-se a diminuicao da diferenca entre

os valores, sendo que na medida de 7” os valores experimentais e de software s&o
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praticamente iguais, ¢ na medida de 15 o valor experimental ¢ o mesmo que o valor
analitico.

A Figura 25 mostra os graficos do sistema de aquisic¢ao do laboratério do ITA.

Figura 25 Gréaficos do sistema de aquisicéo do laboratdrio do ITA
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Fonte: Autores (2025)
O sistema de aquisi¢do de dados retorna aos estudantes, planilha Excel, com os

valores de todos os extensdmetros, e todas as cargas aplicadas, durante todo o tempo de
aplicacdo de carga, para que seja possivel obter os valores das tensées em cada extensémetro,
deve-se multiplicar o valor das deformacdes pelo médulo de elasticidade do material (E), e
posteriormente dividir por 10°, por que a unidade de deformagcéo do sistema é (microstrain),
realizando esses calculos obtemos os valores das tensdes normais e cisalhantes em cada
conjunto de extensdémetros e com esses valores foi possivel realizar a confeccdo do grafico
abaixo.

Pode-se notar que os valores oriundos do experimento seguem 0 comportamento

esperado de acordo com os resultados obtidos anteriormente, via analitica e via software.



4. RESULTADOS E DISCUSSOES

4.1. Extracao dos dados
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Utilizando a ferramenta, show tooltips foi possivel realizar a extracdo dos dados de

deformacéo de acordo com a posicao dos Strain Gauges do experimento

A Figura 26 mostra a extracdo de dados através da ferramenta show tool tips.

Figura 26 Extracéo dos dados de deformacéao

Fonte: Autores (2025)
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Com a extragdo desses dados pode-se montar uma planilha com os dados e montar

os graficos com os respectivos valores, abaixo apresenta-se 0s gréaficos.

Com todos esses resultados, pode-se reuni-los e montar um estudo comparativo e

discutir as diferencas encontradas entre eles. Deste modo, apresentamos os graficos obtidos

Tabela 2 -Comparativo dos Resultados entre as metodologias

X (i) T (psi) o1 (psi) 62 (psi)
Analitico Software Experimental Analitico Software Experimental Analitico Software Experimental
3 1648,664 1854,003 2465,943 977,667 845,837 618,937 3651,586 3548,657 3406,697
7 817,278 1121,904 1271,778 1687,224 1129,699 1371,353 2991,490 2679,289 2678,974
15 231,197 490,680 235,135 2227,852 1718,123 1891,095 2488,547 2070,378 2066,810

Fonte: Autores (2025)
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4.2. Tensao de Cisalhamento no Painel
Atraveés do gréfico pode-se ver que hd uma distor¢cdo maior nos valores iniciais entre as
3 solucBes abordadas no presente trabalho de concluséo de curso, isso se deve ao fato de
que as trés solucBes usam modelos com diferencas relevantes entre si.
A Figura 27 mostra o gréfico comparativo das tensdes cisalhamento no painel, entre as

trés metodologias.

Figura 27 Gréfico de comparacao da tensdo de cisalhamento no painel
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Fonte: Autores (2025)
O modelo fisico utilizado no experimento possui raios de alivio, chamado de filetes.

4.2. Tensdo Normal no Reforgador Lateral

E possivel dizer que as tensdes normais dos reforcadores laterais se comportam de
forma mais previsivel nas trés formas de medicéo, destacando que os valores experimentais
e de software s@o ligeiramente menores que os valores analiticos e s&o muito proximos entre
si. Nas medidas 3” até as 15 do comprimento do painel, os valores sdo praticamente iguais,
mas com 0s valores analiticos sempre maiores.

Quando se olha para as tensdes normais no reforcador central, os valores em todas as
modalidades de medi¢do tém um comportamento mais constante do que os valores do

reforcador lateral.
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Figura 28 Gréfico de comparacdo da tensdo normal no reforgador lateral
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Fonte: Autores (2025)
4.3. Tensdo Normal no Reforcador Central

Através do grafico pode-se ver que os valores estdo mais agrupados, destacando 0s
valores em 17 e 3”, onde os valores do software estdo juntos com os valores analiticos e
posteriormente das 7" até 27 os valores experimentais e de software estdo agrupados sendo
gue os valdes experimentais sao sempre menores que os valores do software.

A figura 29 mostra os resultados obtidos pelas metodologias apresentadas no presente

trabalho para as tensdes normais no reforgador central.



Figura 29 Grafico de comparacdo da tensdo normal no reforcador central
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Fonte: Autores (2025)
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5. CONCLUSAO

Com base nas analises realizadas teoOrica, numérica e experimental foi possivel
compreender de forma clara o comportamento das tensdes normais e tensdes cisalhantes em
paineis reforcados de aluminio 2024-T3, bem como observar a ocorréncia do fenémeno de
shear lag.

Os resultados obtidos demonstraram coeréncia entre as trés abordagens empregadas. A
analise teorica, fundamentada na teoria de difusdo de tensdes, apresentou o comportamento
esperado para estruturas submetidas a esforcos axiais, evidenciando a concentragédo de tensoes
nas regides proximas a alma do painel e a consequente reducao nas regibes mais afastadas,
conforme descrito por Megson.

O modelo numeérico, desenvolvido no software FEMAP, reproduziu de maneira
satisfatoria, apesar de ser um modelo simplificado e com a aplicacdo de condicdo de simetria,
0 padrdao observado teoricamente, confirmando a validade das equacBes analiticas e
evidenciando a transferéncia de carga entre reforcadores e revestimento.

No experimento fisico, os resultados obtidos por meio dos strain gauges mostraram boa
concordancia com as analises tedrica e numérica, apresentando 0 mesmo comportamento de
variacao das tensdes ao longo do comprimento do painel e dos reforcadores.

As pequenas discrepancias identificadas se devem, principalmente, as diferencas
geométricas entre 0 modelo fisico e 0 modelo analitico como imperfeicdes geométricas, além
de fatores inerentes ao processo experimental, como posicionamento dos sensores e precisao
dos instrumentos de medicéo.

De modo geral, as trés metodologias confirmaram a existéncia e a influéncia do
fendmeno de shear lag nas estruturas estudadas. Verificou-se que as tensdes de cisalhamento
se concentram nas extremidades do painel e que as tensdes normais nos reforcadores
apresentam comportamento inverso entre o reforcador central e os laterais, tendéncia observada
de forma consistente em todas as etapas do estudo.

A comparacdo entre os métodos tedrico, numérico e experimental reforca a
confiabilidade dos modelos empregados e contribui para o aprimoramento do dimensionamento

e da seguranca de estruturas aeronauticas compostas por painéis reforgados.
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