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RESUMO

O trabalho de pesquisa realizado trata do comportamento dinamico e aeroelastico em com-
positos laminados de rigidez variavel (LCRV). Em virtude dos avangos das técnicas de manu-
fatura de laminados, este tema tem ganhado notoriedade internacional e sua importancia se
justifica pelo crescente niimero de trabalhos na area. Neste contexto, foram analisados dois
tipos distintos de LCRV: o primeiro diz respeito a laminados fabricados com espagamento
variavel entre as fibras paralelas; e o segundo trata de laminados fabricados com deposi-
¢do das fibras por caminhos curvilineos, termo em inglés tow steering. Com objetivo de
explorar as caracteristicas dos LCRV, foi desenvolvido um modelo aeroelastico baseado no
método dos modos admitidos (Rayleigh-Ritz), utilizando as hipdteses da teoria cldssica de
laminagao (TCL), e foi utilizado o modelo aerodindmico baseado na teoria das faixas quase
estacionaria para as analises em escoamentos subsonicos, e na teoria dos pistoes, para esco-
amentos supersonicos nas analises de flutter de painel. Assim, foi investigada a influéncia
do efeito de diferentes fungoes de distribuicao do volume de fibras no comportamento aeroe-
lastico e nas trés primeiras frequéncias naturais, constatando-se uma significativa influéncia
nos resultados, justificando um tratamento adequado para modelagem microestrutural dos
laminados com espacamento variavel. Por outro lado, com objetivo de analisar o efeito de
incertezas no processo de fabricagao nos LCRV fabricados com a tecnologia de tow steering,
foi desenvolvida uma estratégia de identificacdo de incertezas e sua propagacao no modelo
numérico, além da otimizagao para obtencao de um projeto robusto. Constatou-se que a me-
lhor configuracao obtida pela otimizacao deterministica apresentou grande dispersao quando
perturbado o angulo de definicao da trajetoria das fibras, diferentemente da configuracao se-
lecionada de maneira robusta, que apresentou resultados menos sensiveis a perturbagoes nos
angulos de deposicao das fibras. Foi investigada também a viabilidade da utilizacao de LCRV
do ponto de vista dinamico, visando aumentar a frequéncia natural fundamental, e com apli-
cacao em flutter de painel. Em ambas as aplicacoes foi otimizada a trajetoria da deposicao
das fibras, com base nos polinémios interpoladores de Lagrange, sendo encontrados ganhos
razoaveis quando comparados com os laminados de material composto tradicionais de rigidez
constante (LCRC). Adicionalmente, foi verificado que os resultados obtidos para o LCRC e
o LCRV analisados experimentalmente corroboraram os resultados obtidos numericamente

no que diz respeito as frequéncias naturais e aos modos de vibrar.
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GUIMARAES, T. A. M., Dynamic and Aeroelastic Study Contributions in the
Behavior of Variable Stiffness Composite Laminates. 2016. 134 f. Phd Thesis,
Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia.

ABSTRACT

The developed research work is related to the dynamic and aeroelastic behaviors of varia-
ble stiffness composite laminate plates (VSCL). Due to the advances in the manufacturing
techniques, this research theme has been gaining international relevance and its importance
is justified by the increasing number of research works in this area. In this context, two
different types of VSCL are analyzed: the first regards variable fiber spacing laminates, and
the second is manufactured using curvilinear paths (tow steering). In order to explore the
VSCL characteristics, it was developed an aeroelastic model based on the assumed modes
approach (Rayleigh-Ritz), using the hypotheses of “classical lamination theory” (CLT). Mo-
reover, it was used the aerodynamic model based on the quasi-steady strip theory in the
subsonic analyses, and the piston theory, for supersonic flows used in the evaluation of pa-
nel flutter. It was investigated the influence of different fiber volume distribution on the
aeroelastic behavior and on the first three natural frequencies; it has been found that those
influences are significant, which justifies the adequate treatment for the micro -structural
model of VSCL. Also, to cope with uncertainties during manufacturing of steered compo-
site laminates, it was developed a strategy for identification of those uncertainties and their
propagation through the numerical model; also, an optimization procedure was proposed
to achieve robust designs. It was noticed that the response of the optimal configuration
obtained from deterministic optimization presented a large dispersion when the tow steering
angles were perturbed, in contrast with the selected configuration obtained from robust op-
timization, in which the results were much less sensible to perturbations in the tow steering
angles. Also, it was investigated the viability to use LCRV from the dynamic standpoint,
aiming at increasing the fundamental frequency, and with application in flutter panel. For
both applications, the fiber placement trajectory was optimized based on Lagrange polyno-
mials. Reasonable gains were found with respect to constant stiffness composite laminates
(CSCL). Additionally, it was verified that the obtained experimental results for VSCL and
CSCL corroborate the counterparts obtained from numerical simulations regarding natural

frequencies and mode shapes.

Keywords: Variable stiffness composite laminate, Fiber spacing, Tow steering, Aeroelasti-

city, Dynamic analysis, Flutter
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CAPITULO I

INTRODUCAO

“Hope deferred makes the heart sick,
but a longing fulfilled is a tree of life.” Pv 153:12

O uso de compdésitos nao tem se restringido a aplicacoes em setores especificos.
Certamente, a industria aeroespacial é responsavel por uma parcela consideravel de sua
utilizagao. Trata-se de materiais com comprovados beneficios estruturais, como elevada razao
resisténcia/peso, comportamento favoravel a fadiga, bem como versatilidade para diversas
aplicagoes.

Constata-se, em projetos de aeronaves da atualidade, a tendéncia pela concepcao
de asas com maiores alongamentos, tornando-as cada vez mais leves e flexiveis. Em contra-
partida, os efeitos aeroelasticos sao amplificados, requisitando a busca continua e crescente
por solucoes tecnoldgicas inovadoras e de aprimoramento, para materiais e processos de
fabricagao.

A utilizacdo de materiais compostos em estruturas aeronauticas visando obter be-
neficios aeroelasticos nao é recente. Trabalhos relevantes foram produzidos na década de
1980, incentivados, essencialmente, pela NASA (National Aeronautics and Space Adminis-
tration) que financiou diversas pesquisas, com destaque para o desenvolvimento da aeronave

experimental X-29 (Fig. 1.1), conhecida como uma das aeronaves mais nao convencionais



da histoéria da aviagao.

Figura 1.1 — X29: Aeronave nao convencional experimental. Fonte: www.nasa.gov.

A arrojada configuragao de asas e empenagens do X-29 confere-lhe elevada mano-
brabilidade, desempenho eficaz em voo supersonico, além de contribuir para a sua leveza.
Além disso, o enflechamento negativo permite operagoes com elevados angulos de ataque, e
evita o estol, pois impede que o fluxo de ar reverso descole nas superficies de controle.

O projeto da aeronave X-29 possibilitou a investigacao e validagdo experimentais de
importantes tecnologias e conceitos, tais como o uso de flaperon em velocidades supersonicas,
eficiéncia de controle para elevados angulos de ataque e controle da aeronave sob condigoes
de extrema instabilidade. Entretanto, o arrasto total aerodinamico nao foi obtido de acordo
com as estimativas iniciais, o que decorreu, principalmente, por razoes de ordem estrutural.
A falta de rigidez torcional restauradora, em virtude do enflechamento negativo, ocasionava
problemas de divergéncia aeroelastica.

A solugao encontrada pelos projetistas fundamenta-se na utilizacdo das proprie-
dades acopladas de flexdo e tor¢do em laminados de material composto, controladas pela
sequéncia de empilhamento (lay-up) dos componentes principais da asa. Esta abordagem
de projeto é denominada aeroelastic tailoring, cuja definicao, segundo Shirk et al. (1986) é:
“adigao de rigidez direcional no projeto estrutural da aeronave para controle das deformagdes
aeroelasticas, estaticas e dindmicas, de tal maneira a afetar o desempenho aerodinamico e
estrutural da aeronave de forma benéfica”.

Recentemente, o aprimoramento de técnicas de manufatura tem viabilizado o de-



senvolvimento de processos eficientes para a deposicao das fibras em material composto,
com o objetivo de melhorar o laminado em nivel estrutural. Neste contexto, destaca-se o
processo conhecido por tow steering, que permite o controle da trajetéria de deposicao das
fibras curvilineas, resultando nos denominados laminados de material composto com rigidez

varidvel (LCRV).

1.1 Aeroelasticidade

Segundo Fung (1994), a aeroelasticidade é definida como: “o campo de estudo relacionado
com a interagao entre uma estrutura elastica deformavel e as forcas aerodinamicas atuantes
sobre o corpo imerso em um escoamento”.

A natureza multidisciplinar da aeroelasticidade, destacada por Yates (1971), é
ilustrada através do Diagrama dos Trés Anéis (Fig. 1.2), que mostra a interagao entre
as diferentes areas de estudo. O diagrama de Yates evidencia, de maneira simples, que
a aeroelasticidade envolve inter-relagoes entre forcas aerodinamicas, inerciais e elasticas.
Trata-se de um problema acoplado no qual as cargas aerodinamicas provocam deformagoes

na estrutura, acarretando alteracoes nas forcas aerodinamicas resultantes.

Forca
Aerodinamica

Figura 1.2 — Diagrama dos Trés Anéis. Fonte: (STRGANAC; MOOK, 1990).

O problema central da aeroelasticidade estatica é o efeito da deformacao elastica
na distribuigdo de sustentagao em superficies sustentadoras como asas e empenagens (FUNG,

1994). Para baixas velocidades este efeito é pequeno, mas em condic¢oes aerodindmicas se-



veras, pode causar danos desde a perda de aeronavegabilidade até falhas catastréficas. No
entanto, a rigidez elastica independe da condigdo aerodindmica, mas o momento aerodina-
mico ¢é proporcional ao quadrado da velocidade de voo. Logo, existe uma velocidade critica
tal que a rigidez elastica é apenas suficiente para suportar a asa, e qualquer condi¢ao infi-
nitesimal adicional produz um elevado angulo de ataque em torcao. Essa condicao critica é
denominada divergéncia, e a asa ¢ denominada torcionalmente divergente.

A divergéncia aeroelastica é uma condicao de instabilidade em que pequenas de-
formacoes oriundas de efeitos de tor¢ao podem acarretar significativos carregamentos aero-
dindmicos, inclusive, em regimes nao lineares.

No caso da aeroelasticidade dindamica, consideram-se os efeitos provenientes de
variagoes significativas com o tempo. Assim sendo, aceleracoes e velocidades nao sao des-
preziveis, de modo que componentes de inércia interagem com os componentes elasticos e
aerodindmicos (BISPLINGHOFF et al., 1996).

O fendmeno aeroelastico denominado flutter é, indiscutivelmente, o mais impor-
tante (GARRICK; REED, 1981) e o mais dificil de prever. Trata-se de um fenémeno de vibra-
¢ao autoexcitada que extrai energia do escoamento e a converte em oscilagoes na estrutura,
gerando, em muitos casos, falhas catastréficas (WRIGHT; COOPER, 2008). E de suma impor-
tancia a determinacao da velocidade de flutter em projetos aeronauticos, correspondendo a
condicao limitrofe para inicio da instabilidade. No ambito aerondutico, o flutter pode ocor-
rer em diferentes componentes estruturais (asa, empenagem, fuselagem), sendo tipicamente
verificado o acoplamento de modos de torcao e flexdo na asa, torcao de asa e superficie de

controle, asa-motor, estabilizador horizontal e vertical, dentre outros.

1.2 Visao geral sobre materiais compositos

O crescente emprego de materiais compostos na industria aerondutica é comprovado pelo
desenvolvimento recente das aeronaves Boeing B787 e Airbus A350, nas quais 50% do peso
consiste dos mesmos. Na Figura 1.3 visualiza-se a evolug¢ao do uso de materiais compostos
ao longos dos ultimos anos pela fabricante Airbus. Incentivado principalmente pelos inves-

timentos da Boeing, Airbus e mais recentemente pela Bombardier, o setor aeroespacial tem



investido em inovagoes tecnolégicas visando a redugao de custos e aumento de eficiéncia em

processos de fabricagdo de materiais compostos.
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Figura 1.3 — Aumento do uso de materiais compostos na aviagdo comercial da fabricante
Airbus. Fonte: Trilaksono et al. (2014).

Os materiais compostos de plastico reforgado com fibras (do inglés, fiber reinfor-
ced plastic - FRP), assumiram papel de destaque por combinarem excelentes propriedades
mecanicas das laminas, com a matriz responsavel pelo suporte das fibras. Os filamentos
geralmente sao agrupados em forma de feixes revolvidos, tiras unidirecionais ou na forma
de tecidos bidimensionais. Diferentes materiais sao empregados nas fibras, tais como, vidro,
carbono e aramida. No entanto, em grande parte das aplicagoes aeronauticas o carbono é o
mais utilizado devido as suas propriedades mecanicas.

Normalmente, sao utilizados dois tipos de matriz em materiais compostos: termo-
plastica e termorrigida. No primeiro tipo, a epoxi é constituida de dois componentes, resina
e endurecedor, que geralmente sao liquidos a temperatura ambiente e, quando curados, apre-
sentam propriedades combinadas. Existem algumas técnicas que facilitam e automatizam
a impregnagao, como o processo de infusao da resina ou de transferéncia através do molde,
sendo a resina sugada ou empurrada através do laminado. A principal caracteristica do
processo de cura dos termorrigidos é a irreversibilidade. Em contrapartida, os termoplasti-
cos, usualmente sao sélidos em temperatura ambiente e quando submetidos ao aquecimento,

fundem-se e facilitam o processo de conformagao e impregnacao do laminado. Adicional-



mente, desenvolveram-se os materiais denominados pré-impregnados que sao embebidos de
resina na condigao natural e a ativacao é feita pelo processo de cura, geralmente em auto-
clave.

Diferentes técnicas de manufatura sao utilizadas em estruturas de materiais com-
postos; na industria aeroespacial se destacam dois tipos principais: a deposicdo automatica
de fitas (do inglés, automatic tape laying - ATL) e a deposigao automéatica de feixes de fibras
(do inglés, automatic fiber placement - AFP), principalmente devido a maior confiabilidade e
automatizacgao do processo. Do ponto de vista da automatizagao, os processos sao semelhan-
tes e executados por maquinas, e a principal diferenca esta na forma de deposicao: enquanto
no processo ATL depositam-se tiras de largura constante, no AFP sao depositados feixes de

fibras de forma controlada.

1.2.1 Laminados de rigidez varidvel

Enquanto foram desenvolvidas diversas técnicas para projetos de laminados de rigidez cons-
tante (LCRC), métodos modernos possibilitam o desenvolvimento de laminados nao conven-
cionais e também aplicacao em estruturas complexas. O advento de maquinas que realizam
a deposicao de fibras de forma automética tornou possivel a manufatura de laminados com
fibras curvas, mais facil, controlada e eficiente. Esses laminados podem ser utilizados em
diversas aplicagoes de projeto, pois a otimizacao da trajetéria das fibras podem aumentar
a carga critica de flambagem, diminuir concentracoes de tensdo, mudar as caracteristicas
dindmicas e o também aprimorar o comportamento aeroelastico.

E mostrado na Figura 1.4 o processo de fabricacio do LCRV construido com
fibras curvas, desde a deposicao das primeiras fibras, destacando a primeira camada, bolsa
de vacuo, e por fim o laminado curado.

No entanto, laminados com rigidez variavel podem ser compreendidos em um con-
texto muito mais amplo, conforme mostrado na Figura 1.5, onde sao enfatizados: laminados
fabricados com fragdo de fibras varidveis ao longo do laminado (a), laminados fabricados
com fibras curvas (b), laminados com adi¢ao de fibras somente em regides especificas (c), e

laminados fabricados com reforgadores conectados (d).



Figura 1.4 — Processo de construgao do laminado. Cortesia: IPT - Laboratorio de
Estruturas Leves.

2SS0 8 8 B © |

a) Laminado com Espacamento varidvel b} Laminados com fibras curvas
das Fibras

c) Laminados com fibras embebidas internamente d) Laminados com reforcadores

Figura 1.5 — Exemplos de diferentes tipos de laminados de rigidez varidavel. Baseado em
Ribeiro et al. (2014).

1.2.2  Tecnologia de Deposi¢io Automdtica de Fibras (AFP)

Dentre as técnicas desenvolvidas para a fabricacao de materiais compostos, a AFP é a tnica

que possibilita o controle individual da deposicao das fibras e reinicio do corte automatico



das mesmas. As méaquinas surgiram nos anos 1980 e estdo em continuo aperfeicoamento,
com incentivo crescente da industria.

Na maquina de ultima geragao apresentada na Figura 1.6, um braco de robo de
seis eixos controla até 32 feixes (tows) durante a deposigao na superficie do molde da pega
fabricada, com possibilidade de variacao da largura do feixe de fibras depositado (de 3,2mm

a 25/4mm). A deposicio das fibras é realizada por um cabegote, geralmente semelhante

Kl
-

Figura 1.6 — Maquina de deposicao automatica de fibras. Fonte: Laboratério de Estruturas
Leves do Instituto de Pesquisas Tecnoldgicas - LEL/IPT.

ao desenho esquematico da Fig. 1.7. Os feixes de fibras sdo armazenados em uma regiao
climatizada da maquina, sendo o material pré-impregnado enrolado em bobinas e conduzido
até a superficie de deposicao por polias direcionadoras e roletes tensores. Além disso, cada
feixe pode ser cortado e reiniciado individualmente pelo mecanismo de corte. A unidade
de aquecimento é colocada no cabecote e, antes da deposicao do feixe, parte da resina se
funde para possibilitar sua adequada aderéncia com o madril, assegurando a qualidade de
deposicao pelo rolete compactador.

Destaca-se que a qualidade do laminado, especificamente no caso de LCRV fa-
bricado com fibras curvas, esta diretamente relacionada com o controle da velocidade de
aplicagao, o raio minimo de deposicao e a qualidade do mandril, fatores a serem controlados

durante o processo de fabricacao.
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Figura 1.7 — Desenho esquemaético do cabegote da maquina de deposicao automatica de
fibras. Fonte: Evans (2001).

1.2.3 Caracteristicas da manufatura

E imprescindivel levar em consideracdo as caracteristicas intrinsecas do processo de manu-
fatura em todo projeto que envolva o uso de material composto. No caso especifico dos
laminados de rigidez varidvel fabricados com a técnica tow steering através da AFP, a qua-
lidade do laminado esta essencialmente relacionada com o raio de curvatura utilizado na
deposicao e os efeitos induzidos por vazios e sobreposicoes do laminado. Vale ressaltar
também os defeitos induzidos pela cura, que causam empenamentos e resultam em tensoes
residuais no laminado.

A deposicao das fibras em geometrias complexas ou por trajetérias curvilineas re-
sulta em raios de curvatura que devem ser rigorosamente avaliados. Em virtude da trajetéria
de deposicao do feixe das fibras, algumas destas se deformam no plano durante a deposicao
para se manter na trajetoria definida, consequentemente, o raio interno é menor que o ex-
terno, gerando tragao nas fibras na regiao externa e compressao na regiao interna (Figura
1.8).

Dependendo do raio de curvatura, pode ocorrer flambagem local da fibra, pro-
duzindo ondulagoes fora do plano, comprometendo a integridade do laminado apds a cura.
Portanto, é razoavel inferir que um raio minimo de curvatura deva ser determinado para

que nenhuma fibra disposta na regiao comprimida flambe. Este parametro de projeto esta
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relacionado com a velocidade de deposicao da fibra, a forca de compactagao, a largura do

feixe e 0 material da fibra.

Fibra

Figura 1.8 — Representacao do efeito do raio de curvatura na deposicao das fibras.

Adicionalmente, em trajetorias complexas, que nao sao definidas unicamente pela
largura, é importante considerar o surgimento de vazios e sobreposi¢des que influenciam
significativamente a qualidade do laminado final.

Duas abordagens diferentes sao utilizadas no processo de deposicao, sendo defi-
nidas pela trajetoria, que pode ser feita de forma paralela ou deslocada (Figura 1.9). Na
paralela (Figura 1.9a), os feixes sdo depositados sem que ocorram vazios e sobreposigoes nas
bordas. Esta é a mais utilizada por ser a op¢do padrao na maioria das maquinas de depo-
sicao e também pela facilidade de programacao. Todavia, este tipo de trajetoria reflete no
angulo de referéncia padrao no molde, provocando o surgimento de vazios na regiao interior
da curvatura, por desalinhamentos praticamente inevitaveis.

Ja no método de deposicao por trajetéria deslocada, a fibra é transladada e rota-
cionada em relacao a referéncia, de modo que o angulo da fibra obedeca a trajetoria definida
ao longo de todo o laminado. Os defeitos surgem quando o deslocamento da trajetéria é
realizado sobre um eixo fixo, conforme mostrado na Fig. 1.9.

Independentemente da estratégia adotada, havera defeitos induzidos pela fabrica-
¢ao e, para garantir a integridade estrutural do laminado, é necessario que haja um severo
controle nos processos, de modo a minimizar dimensoes dos defeitos e evitar suas concentra-

coes.
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Figura 1.9 — Definicao da estratégia de deposigao dos feixes: a) deposi¢do por trajetos
paralelos; b) deposigao com trajetéria deslocada.

1.3 Propagacao de incertezas e analise de sensibilidade

11

A andlise probabilistica em engenharia leva em consideracdo o conjunto de incertezas exis-

tentes em modelos fisicos e estuda o impacto dessas discrepancias na resposta de diversos

tipos de sistemas (SUDRET; KIUREGHIAN, 2000). Este campo de estudo busca mesclar o en-

tendimento fisico do sistema mecanico combinado com matematica aplicada, por exemplo,

teoria probabilistica e estatistica.

Uma andlise de incertezas tipica pode ser estruturada nas seguintes etapas (BOO-

PATHY et al., 2015):

1. Definicao do Modelo: Define-se o modelo ou sequéncia de modelos e a analise

associada (falha, resisténcia, dindmica, aeroelasticidade...) para avaliagdo do projeto
e as caracteristicas requeridas. Basicamente, avalia-se através da identificacdo das
entradas, avaliando as saidas de cada modelo, possibilitando a realizacao de analises

deterministicas.

Quantificacao de Fontes de Incertezas: Neste passo, definem-se as variaveis sujei-
tas a incertezas (muitas vezes nao conhecidas), as quais podem ser modeladas em um
contexto probabilistico, resultando em parametros de entrada aleatérios. Em outros
casos, as incertezas sao modeladas como processos aleatorios nos quais a variacao de

incertezas é feita em um dominio espacial.

Propagacao das Incertezas: As incertezas sao introduzidas no modelo através das
entradas, ou de seus parametros, resultando em uma resposta aleatoria apropriada com

respeito ao tipo de analise especificada no passo inicial. Neste caso, varios métodos
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existentes podem realizar esta tarefa.

Os métodos de propagagao de incertezas geram as informacgoes sobre o impacto da
aleatoriedade dos parametros incertos na resposta aleatoria. Muitas vezes o ranqueamento do
impacto das variaveis de entrada na resposta ¢é realizado por meio de andlise de sensibilidade
(BOOPATHY et al., 2015).

No contexto da presente tese, a propagacao de incertezas é associada a influéncia
de parametros fisicos e geométricos sobre as caracteristicas aeroelasticas e dinamicas de ma-
teriais compostos de rigidez variavel. Sao analisadas por meio de otimizagoes deterministicas

e robustas as influéncias na resposta do sistema a perturbagoes nas variaveis incertas.

1.4 Meétodos de otimizacao

Os métodos computacionais de otimizacao geralmente sao utilizados para encontrar os me-
lhores valores das variaveis de projeto com maxima eficiéncia e menor tempo computacional.
As aplicagoes cientificas sdo diversas e crescentes.

Muitos métodos foram desenvolvidos e dependendo do tipo do problema associado
deve-se escolher a técnica apropriada. A escolha do método deve ser feita considerando as
caracteristicas no que diz respeito principalmente com relagao ao modelo matematico que o
representa (VANDERPLAATS, 1984).

De acordo com a classificacdo do problema de otimizacao, geralmente opta-se por
métodos deterministicos, cuja abordagem é baseada em célculos de derivadas ou aproxima-
¢oes, cujo principio do método tem como base a obtencao do vetor gradiente. No entanto,
estes métodos geralmente possuem aplicacao limitada a solugoes continuas, com ponto de
minimo ou maximo tnico e problemas convexos.

Por outro lado, os métodos denominados estocasticos buscam solugoes 6timas uti-
lizando calculos probabilisticos e podem fornecer o resultado 6timo em diferentes problemas
que podem ser nao lineares, descontinuos, com varios pontos de maximo ou minimo, e nao
diferencidveis. E comum a combinagao de algoritmos evolutivos que a partir de principios de
evolugao natural buscam solu¢des baseadas no resultado de aptidao dos individuos analisa-

dos, da mutagao e do cruzamento. Contudo, utilizou-se nos problemas de otimizacao neste
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trabalho o algoritmo evolutivo denominado Evolucao Diferencial, desenvolvido por Storn e

Price (1997).

1.5 Motivacao e objetivos

A utilizacdo de novas técnicas de manufatura para aprimoramento dos laminados em apli-
cagoOes aeroelasticas cresceu em notoriedade na literatura internacional, mas até o presente
momento poucos trabalhos cientificos foram produzidos, fato que pode ser comprovado em
publicagbes recentes (Stodieck et al. (2013), Stanford et al. (2014), Stodieck et al. (2014)).
Outro ponto que comprova a importancia estratégica da tecnologia associada é o financia-
mento de projetos de pesquisa pela National Aeronautics and Space Administration (NASA)
nos Estados Unidos da América, que emitiu o documento de oportunidades de pesquisa em
aerondutica de 2015 (ROA, 2015) que incentiva o fomento de técnicas de manufatura, novos
materiais e técnicas avancadas de projeto para suportar a necessidade dos desenvolvimentos
atuais e futuros de aeronaves civis. Os principais objetivos almejados no desenvolvimento

da tese de doutorado sdo:

1. Levantamento cientifico do estado da arte em aeroelasticidade utilizando materiais
compostos, com foco nos laminados de rigidez variavel, incluindo: tow steering e vari-

able fiber spacing.

2. Desenvolvimento e validagao de um modelo aeroelastico numérico, baseado no método
de Ritz para resolucao aeroeléstica de placas de rigidez variavel para diferentes regimes

aerodinamicos, ou seja, tanto para escoamento subsonico quanto supersonico.

3. Investigacdo das condigoes de incertezas inerentes aos laminados fabricados com de-
posicdo automatica de fibras em trajetorias curvilineas, com posterior propagagao nos

modelos aeroelasticos, buscando solug¢oes robustas de projeto.

4. Formulacao e resolugdo de problemas de otimizacao deterministica, robusta e multi-
objetivo para maximizacao dos ganhos obtidos com a utilizacao de laminados com

rigidez variavel comparados com laminados convencionais.
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5. Verificagao analitica e experimental das caracteristicas dindmicas em laminados de
rigidez variavel, utilizando ferramentas apropriadas para identificacdo das frequéncias

naturais e dos modos de vibrar.

1.6 Organizacgao da tese
Esta tese foi estruturada como descrito a seguir:

o Capitulo II: é realizada uma revisao bibliografica a respeito dos principais temas discu-
tidos na tese: analise aeroelastica e dindmica de laminados fabricados com espacamento
variavel na deposicao das fibras; métodos de incertezas em sistemas aeroelasticos; ana-
lise de laminados de material composto aplicados a flutter de painel; e andlise do
comportamento dindmico vibracional dos LCRV. Também sao discutidos os aspectos
teoricos dos topicos tratados na tese, iniciando com a descricao da teoria classica de
laminacao formulada em funcao dos parametros de laminacgao e dos termos invariantes.
Detalha-se a formulacao do modelo de placas utilizando o método de Ritz aplicado aos
LCRV, seguido da definicao dos modelos aerodinamicos estudados em vista da avalia-
cdo dos sistemas aeroeldsticos. E detalhado o modelo aerodinimico subsénico baseado
na teoria das faixas com termo nao estacionario no termo de arfagem e também um
modelo aerodinamico supersonico baseado no escoamento potencial, conhecido na li-
teratura como teoria dos pistoes. Sao discutidos os aspectos dindmicos vibratérios e

aeroelasticos dos LCRV.

o Capitulo III: é investigada a andlise aeroelastica em LCRV fabricados com espagamento
varidvel na deposigao das fibras. Considera-se um modelo de uma asa real (engastada-
livre) com particularidade de possuir a corda rigida apropriada ao modelo aerodinamico
proposto. Diferentes fungoes de distribuicao dos espagamentos da fibra e matriz sao

verificadas na resposta dindmica e aeroelastica.

o Capitulo IV: apresenta a andlise e otimizacao de laminados fabricados com a deposicao
das fibras seguindo uma trajetoria curvilinea aplicados a flutter de painel. O modelo

estrutural de placa baseado na teoria classica de laminacao é combinado com o modelo
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aerodinamico supersonico conhecido como teoria dos pistoes para andlise aeroelastica.
Polinémios interpoladores de Lagrange de diferentes ordens sao utilizados para otimi-
zar a trajetoria a fim de contabilizar os beneficios da utilizacao de laminados de rigidez
variavel fabricados com tow steeering em flutter de painel. Sao discutidos alguns as-
pectos nao lineares e a presenca de esforcos de membrana que levam a uma resposta

combinada de flambagem e flutter.

Capitulo V: é composto da analise tedrica e experimental do comportamento dinamico
de placas com rigidez variavel. Sao comparados laminados fabricados com diferentes
raios de curvatura e laminados convencionais (sem deposi¢ao por caminhos curvilineos).
Sao apresentados os resultados da analise modal utilizando o software ME’Scope® ad-
quiridos com o sistema Pulse®. Destaca-se que foram consideradas diferentes condic¢oes
de contorno e com ordens distintas no polinomio de Lagrange, com o objetivo de ma-

ximizar a frequéncia fundamental.

Capitulo VI: é proposta uma metodologia de otimizacao robusta com objetivo de au-
mentar a margem de estabilidade aeroelastica na presenca de incertezas nos laminados
de rigidez varidvel. A analise aeroelastica avalia os resultados de flutter e divergéncia
obtidos a partir da combinagao do modelo estrutural baseado na abordagem de modos
assumidos de Ritz e o modelo aerodindmico subsonico. E realizada uma andlise de
sensibilidade para determinacao dos parametros sensiveis, em seguida, propagam-se as
incertezas no modelo aeroelastico; e por fim sdo realizadas otimizacoes robustas em
duas diferentes configuragoes. Os resultados sao comparados com base na média dos

valores relativos a margem de estabilidade aeroelastica e a variancia.



CAPITULO II

FUNDAMENTACAO TEORICA

“No great discovery was ever made

without a bold guess.” Isaac Newton

Neste capitulo sdo sumarizados os principais aspectos tedricos dos temas abordados
no desenvolvimento deste trabalho. Inicialmente, é apresentada a revisao bibliografica, em
seguida sao descritos os tépicos relativos a teoria classica de laminagao expressos em funcgao
dos parametros de laminagao e dos invariantes. Posteriormente, é apresentada uma descri¢ao
do tema aeroelastic tailoring, bem como os aspectos tedricos relativos aos laminados de
rigidez variavel. Sao discutidos os modelos aerodindmicos, a construgao do modelo estrutural
baseado no método de Ritz e finaliza-se com o topico que aborda as particularidades das

andlises aeroelasticas do modelo simplificado de asa e de flutter de painel.

2.1 Revisao Bibliografica

2.1.1 Laminados de material composto com espagcamento varidvel

Varios trabalhos foram desenvolvidos baseados em formulagoes tradicionais de laminados de
material composto, em que as propriedades mecanicas sao consideradas constantes em todas
as regioes do laminado, assumidas, simplificadamente, com seus valores médios. No entanto,
poucos trabalhos sdo encontrados na literatura em que a quantidade de fibra e resina muda

ao longo dos laminados.

16
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A partir da investigacao bibliografica realizada, constatou-se que Leissa e Martin
(1990) foram os primeiros a considerar espagamento varidvel das fibras. Os autores estu-
daram o comportamento vibracional e a resposta a flambagem de laminados retangulares
fabricados com material composto, cujas fibras foram espacadas de forma nao uniforme com
orientacoes paralelas. Seus estudos se limitaram a laminados com apenas uma camada, com
propriedades macroscopicamente ortotropicas e nao uniformes.

Kuo e Shiau (2009) estudaram laminados com espagamento variavel utilizando um
modelo de elementos finitos, baseado na dependéncia espacial do laminado para propagacao
das propriedades ndo homogéneas do material. Os autores encontraram algumas distribui-
¢oes no espacamento de fibras que melhoraram o comportamento em flambagem e alteraram
as frequéncias naturais.

Houmat (2012) investigou o efeito nao linear geométrico em placas com espaga-
mento variavel de fibras, considerando deposi¢ao das fibras preponderantemente na regiao
central, em detrimento das regides proximas as bordas. Foram analisados diferentes ma-
teriais como fibra de vidro, boro e grafite em diferentes condigoes de contorno, tendo sido
verificado o efeito do enrijecimento.

Shiau e Lee (1993) desenvolveram um modelo de elementos finitos de alta ordem
para analisar o efeito do espacamento variavel de fibras em laminados com furos sujeitos a
carregamentos de membrana, e concluiram que a reducao do volume de fibras nas regioes
préximas as bordas do furo diminui a concentragao de tensao nessas regioes.

Kuo (2016) estudou a influéncia aerotermoeldstica em laminados do tipo angle ply
com espacamento variavel. As andlises indicaram que o controle do volume de fibras pode
provocar o aumento da carga de flambagem, e também ao aumento da frequéncia natural e

da fronteira de flutter de painel.

2.1.2 M¢étodos de incertezas aplicados a sistemas aeroeldsticos

Alguns trabalhos reportados na literatura tratam de forma estocastica o comportamento
aeroelastico de estruturas aeronauticas. Entretanto, no contexto de incertezas associadas
aos LCRV fabricados com tow steering nao foram encontradas publica¢oes que tratassem

desta abordagem.
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Pettit (2004) retne resultados relativos a quantificagdo de incertezas em aplica-
¢oOes aeroelasticas para diferentes aplicagoes, por exemplo, andlise experimental de flutter e
otimizacao do comportamento aeroelastico com restrigoes, com énfase a elucidagao de con-
dicdes fisicas do problema, visando a novas abordagens e métodos de projeto. Este trabalho
nao se restringiu a abordagens académicas; todavia trata também de aspectos relativos a
certificacao de produtos aeronduticos.

Lindsley et al. (2002) apresentam desenvolvimentos e validac¢ao de estratégias para
investigagdo do impacto de incertezas em sistemas aeroelasticos multidisciplinares na res-
posta nao linear de painéis sujeitos a escoamentos supersonicos. Basicamente, o modelo
aeroelastico combina as hipoteses de Von Karman no que diz respeito ao comportamento
nao linear da placa, com o escoamento supersonico modelado pela teoria do ‘pistao’. Foram
consideradas incertezas no moédulo de elasticidade do material, nas condigoes de contorno e
no escoamento aerodinamico.

Khodaparast et al. (2010) investigam o efeito de incertezas em nivel do material na
resposta linear do problema de flutter. Os autores identificaram os pardmetros mais influentes
sobre o comportamento aeroeldstico, depois foram testados os métodos de intervalo, fuzzy e
método probabilistico. Os resultados mostram que a variabilidade da massa e dos parametros
de rigidez proporcionam um efeito significativo na fronteira de flutter; ja o amortecimento
estrutural acarreta um aumento pequeno e insignificante da fronteira de flutter.

Kuttenkeuler e Ringertz (1998) apresentam estudo sobre o comportamento aero-
elastico de estruturas de material composto na presenca de incertezas no material e nas
propriedades mecéanicas, tanto do ponto de vista experimental quanto numérico. A analise
de flutter fundamenta-se em um modelo de elementos finitos (FEM) e o modelo aerodindmico
baseia-se no método doublet-lattice para o calculo do esforcos aerodinamicos nao estacioné-
rios. Os autores concluem que é possivel encontrar uma configuracao de projeto robusta mas
é necessario cuidado na formulagao no modelo numérico.

Scarth et al. (2015a) propdem um modelo gaussiano para simular o comporta-
mento aeroelastico de uma asa de material composto com incertezas nos angulos do lay-up.
Os autores realizaram uma otimizagao robusta e comparam os resultados com os obtidos

utilizando o modelo completo baseado nas fungoes de densidade de probabilidade (FDP).
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2.1.8 Flutter de painéis

Flutter de painel é um fendmeno aeroelastico dindmico causado essencialmente pela interagao
entre as forgas de inércia, eldstica e aerodinamica (Fig. 1.2) geradas por um escoamento su-
personico. Para a desenvolvimento de um projeto seguro é imprescindivel a determinacao das
condic¢oes de operacao criticas no que diz respeito ao Mach e pressao dinamica. Os trabalhos
mais classicos foram desenvolvidos visando ao entendimento das instabilidades aeroelésti-
cas ocorridas nos foguetes V-2 buscando diferentes abordagens tanto no desenvolvimento
estrutural quanto na modelagem aerodindmica (DOWELL, 1966).

Dowell (1970) apresenta uma revisao a respeito de flutter da painel, introduzindo
os primeiros modelos matematicos com correlagdes experimentais. Yang e Sung (1977) pro-
puseram em seu estudo um modelo de raio duplo para um modelo de elementos finitos do
tipo casca em modelos de materiais compostos. Xue e Mei (1993) desenvolveram um modelo
de elementos finitos incorporando efeitos nao lineares para andlise de flutter de painel de
laminados de material composto considerando o modelo de von Karman para deformacoes
moderadas no dominio do tempo. Shore et al. (1991) avaliaram também os efeitos nao line-
ares para diferentes configuracoes no que diz respeito ao alongamento, angulos de laminagao
e quantidade de camadas.

Em projetos de painéis aeronduticos e aeroespaciais ¢ comum a utilizagao de estru-
turas reforcadoras que aprimoram o comportamento em condi¢oes de instabilidade estatica
(buckling) e aeroeldstica (flutter). Neste aspecto, foram propostos alguns modelos de elemen-
tos finitos com diferentes enfoques. Holopainen (1995) desenvolveu um modelo para efetuar
analise de vibragoes em placas reforcadas. Os autores reportaram problemas recorrentes de-
vido a distorgoes na malha. Lee et al. (1999) apresentaram um modelo de elementos finitos
baseado na primeira ordem de cisalhamento para avaliar flutter em um laminado de material
composto com reforgadores. Foi verificado que os modelos unidimensionais dos reforgadores
puderam representar com alta fidelidade o comportamento dindmico estrutural.

Além disso, vérios autores ainda utilizaram modelos de elementos finitos (LIAO;
SUN, 1993; OH; KIM, 2009; SINGHA; GANAPATHI, 2005; LI; SONG, 2013; XIA; NI, 2011), mas

poucos estudos que aplicam modelos semi analiticos para andlise de flutter em placas e cascas
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(ZHAO; CAO, 2013; KOUCHAKZADEH et al., 2010).

Adicionalmente, com a pesquisa bibliogréfica realizada, registram-se algumas pes-
quisas desenvolvidas para aprimoramento e controle de flutter de painel utilizando: atuadores
piezoelétricos (ZHOU et al., 1995), base do reforgador como elemento estrutural (CASTRO et

al., 2016) e materiais eletro-reolégicos (HASHEMINEJAD; MOTAALEGHI, 2015).

2.1.4 Comportamento dindamico vibracional de laminados de rigidez varidvel

Estruturas aeronauticas, em que materiais compostos sao amplamente utilizados, estao su-
jeitas a carregamentos dindmicos que podem agir excitando os modos estruturais. Em tais
condigoes, o projeto deve ser feito evitando que a frequéncia fundamental esteja na faixa de
frequéncias de excitagao criticas, para se evitarem instabilidades.

O trabalho de Abdalla et al. (2007) buscou aumentar a frequéncia fundamental em
LCRYV utilizando parametros de laminacao. Os autores utilizaram um método de otimizagao
estrutural denominado ‘aproximacao reciproca generalizada’ e encontraram regides convexas
para a soluc¢ao do problema. Kameyama e Fukunaga (2007) otimizaram uma placa laminada
com condi¢ao de contorno engastada-livre, modelada utilizando parametros de laminagao,
para aplicagoes aeroelasticas com restrigoes de divergéncia e flutter. Os autores, porém, nao
evoluiram com o projeto para obter a configuracao do lay-up.

Blom et al. (2008) desenvolveram um trabalho que buscava maximizar a frequéncia
fundamental de placas conicas fabricadas com a deposicao de fibras automaticas por diferen-
tes trajetérias. Os autores aplicaram restrigoes de manufatura assumidas em concordéancia
com o processo e compararam os ganhos obtidos pela utilizacao dos LCRV nas estruturas
conicas comparados com os LCRC. J4 os autores Haddadpour e Zamani (2012) adicionaram
na analise do problema aeroelastico de uma asa modelada em forma de viga, considerando
restricdo do angulo de curvatura para deposicao das fibras no LCRV e utilizando somente
variagoes lineares na orientacao das fibras.

Akhavan e Ribeiro (2011) estudaram as frequéncias naturais e os modos de vibrar
de LCRV fabricadas com fibras curvas. Os autores desenvolveram um modelo de elementos
finitos, baseado na teoria de cisalhamento de terceira ordem, e demonstraram mapas das

frequéncias naturais considerando restri¢oes de manufatura em funcao do angulo de controle
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da trajetoria.

Ribeiro et al. (2014) revisaram os trabalhos a respeito dos LCRV, focando prin-
cipalmente em flambagem, falhas e no comportamento dinamico dos laminados com fibras
curvilineas. Foi realizada também a analise dinamica, com determinacao das frequéncias
naturais dos LCRV utilizando teoria de deformacao de terceira ordem implementada via
elementos finitos. Os autores sugeriram também areas de pesquisa para serem exploradas
em LCRV.

A pesquisa realizada por Akbarzadeh et al. (2016) procurou encontrar a melhor
trajetoria para deposigao de fibras nos LCRV, aplicados a painéis sanduiches e revestimentos,
combinados com camadas magnetostrictoras para controle de vibragoes. Foi comparada a
resposta do deslocamento fora do plano devida a vibragao para configuracgoes fabricadas com
vazios e sobreposi¢ao de fibras. Além disso, o trabalho mostrou que as camadas magnetos-

trictoras apresentaram um alto ganho no controle de vibragao da placa.

2.2 Teoria Classica da Laminacao

A teoria sumarizada nesta se¢do pode ser encontrada com maior detalhamento, em Jones
(1998).

A aplicacao da teoria classica de laminagao é geralmente limitada a laminados de
pequena espessura, em virtude das condigoes conhecidas como hipdteses de Kirchhoff (LOVE,
1888) adotadas. Desta forma, a relacao tensao-deformagao na dire¢do principal da camada

de laminado, representada na Fig. 2.1 pode ser escrita como:

01 Qn Q12 0 €1
oy (= | Q2 Q2 O €2 (> (2.1)
T12 0 0 Qs Y12

sendo ‘17 a direcao da fibra e ‘2’ a dire¢ao normal a fibra no plano do laminado. Assumindo

estado plano de tensao (03 = 113 = To3 = 0), os elementos da matriz Q, denominados termos
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Figura 2.1 — Representacao do sistema de coordenadas adotado para a lamina.

de rigidez reduzida, sao escritos da seguinte forma:

Ey

= 2.2

Qu 1 — viavm (22
Ly

— : 2.3

o 1 — viavm (23)
vig By

=—" 24
e 1 —viovm 24
Qo6 = Gha, (2.5)
B _E 26)
Vi Va1 '

A transformagao do sistema de coordenadas local da lamina (1,2) para o sistema
global do laminado (x,y) é feita a partir do &ngulo € que define a sua orientac¢ao no laminado,
conforme a matriz de transformagao T, expressa pela Equacao 2.7. Com o auxilio dessa

matriz, é possivel converter valores de tensao e deformacgao do sistema local para o global.

cos®0 sen?0 2cosfsend
T= sen?6 cos*0 —2cosfsend |, (2.7)

coslsenf) —coslsen cos’ — sen?6

01 Oy €1 €x

o) =T Oy ) €9 =T

T12 Ty €12 €Exy
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Faz-se necessaria uma transformacao adicional do tensor de deformacao, para que
a deformagao referente ao cisalhamento seja escrita como a deformagao angular de engenharia

Y12, 0 que é feito com o auxilio da matriz R:

100
R=|01 0], (2.9)
00 2
€1 €1 €x €z
e (=Ry & e, (=R{ ¢ (2.10)
€12 Y12 €xy Vay

Combinando a Equacao 2.1 com as Equagoes 2.7 e 2.10, obtém-se a relacao tensao

deformagao para um sistema de coordenadas global:

Oy €x
o, (=T 'QRTR™¢ ¢, ¢, (2.11)
Tmy f)/xy

em que se destaca a matriz de rigidez da lamina rotacionada em relagao ao sistema global

do laminado:

Q=T 'QRTR™. (2.12)

A rigidez do laminado é constituida pela contribuicao de multiplas camadas. Por
este motivo, é necessario explicitar as condi¢oes assumidas pela teoria classica de laminacao.
Considera-se que cada camada seja perfeitamente colada nas camadas adjacentes, por um
filme adesivo de espessura infinitesimal. Supoe-se que cada camada possua a mesma defor-
magcao de cisalhamento no plano variando linearmente ao longo da espessura sob efeitos de

flexdo. As deformacoes do laminado sdo equacionadas em fungao da coordenada normal &



sua superficie (z) conforme a expressao:

(S Eg
— 0

Ey Ey
0

%y fy:ry
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(2.13)

em que o indice 0 representa o plano médio do laminado e K a curvatura.

Um exemplo de laminado com £k camadas de espessuras diferentes ¢é ilustrado na

Fig. 2.2.

Az

~ Camada k
Camada k-1

Camada k-2

‘ Y hk-3

Plano Médi

Camada 3

l __h3
h;

Camada 2
 Camada 1

I

Figura 2.2 — Secao transversal do laminado composto por camadas de diferentes espessuras.

Combinando as Equagoes 2.11 e 2.13 chega-se a equagao que representa a relacao

relacdo tensao-deformagdo de cada camada em funcao de sua coordenada (z), definida a

partir do plano médio do laminado, ao longo da espessura do laminado:

Oy e
-0 0
o, (=Quw | €
0

Tﬂfy ’Yzy

+2Qu) § (2.14)

Ry

Integrando as tensoes ao longo da espessura obtém-se as tensoes e os esforcos

internos aplicados ao laminado. Considerando a descontinuidade da distribui¢ao das tensoes

ao longo da espessura do laminado, a determinacao dos esforgos é realizada por integragao
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discretizada, por camada, resultando nas seguintes expressoes:

Ny Oy
n hi

N, {= Z/ o, bz, (2.15)
f=1""r-1

Nzy Ty

MCC O-.Z’

h

M, = Z/ o b (2.16)
k=1"hr-1

M:Uy Txy

Combinando as Equagoes 2.14, 2.15 e 2.16, e realizando integracoes simples encontram-se as

relagoes:
N, . el Ky
N, (= kz:1 Q) e o (= hi—1) + Q) Ky ;(hi —h )¢, (2.17)
Ny ) Vay Fay
M, e K
M, {= 5:1 Quw{ ¢ ;(hi —hi) +Quy{ K, ;(hi —hp) g, (218)
My, ) Yoy Fay
convenientemente reescritas como:
N, eg Ko
N, (= A 62 +Bq K, [ (2.19)
Ny Yoy Ky
M, e Koy
M, (=B & ¢t +Dq K, - (2.20)
My, o Kay

As matrizes A, B e D explicitadas na Equacao 2.21, representam respectivamente

a matriz de rigidez de membrana, de acoplamento, e a matriz de rigidez a flexao/torcao,
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sendo a matriz de acoplamento B inexistente para laminados simétricos.

N, A A Ase Bii Bz Big Eg

Ny A22 A26 Byy B 62
Moy [ |simeAw sime B | | o2, o)
M, Bi1 Bz Big Dy Dz Dig Ky

My Byy  Bag Dy Do Ry

M, sim. Bes sim. Des Ky

A Equacgao 2.21 permite a visualizacao de todos os possiveis acoplamentos. Su-
pondo laminados simétricos (B =0), no que diz respeito a matriz de membrana A, os termos
A e Agg representam o acoplamento entre as deformagdes normais no plano e distorgoes
de cisalhamento, que na pratica significa que, quando aplicado um carregamento normal no
plano, o laminado simultaneamente ird se deformar extensionalmente e por cisalhamento.
Estes termos, porém, sdo condicionados a laminados nao balanceados, ou seja, quando se
tem no laminado uma camada orientada sob o &ngulo +6, mas nao se tem outra sob o angulo
—6.

No tocante a matriz D, consideragoes similares podem ser feitas. No entanto,
os termos Dqg e Dog representam o acoplamento entre a flexao e a torgdo, o que significa
que quando aplicado um carregamento puramente de flexdo, o laminado ira torcer. Do
ponto de vista aeroelastico, estes termos sao especialmente controlados para fins de aumento
da margem de estabilidade e serdo especialmente tratados na secao referente a aeroelastic
tailoring.

Uma possibilidade de se obter a matriz de rigidez do laminado em func¢ao da
sequéncia de empilhamento é utilizar pardametros de laminagao (lamination parameters) que

foram propostos inicialmente por Tsai (1980) e representam a contribuigdo da sequéncia de



empilhamento integrada ao longo do laminado da seguinte forma:

h/2
(Via, Vo, Vaa, Vaa) =7 / (cos(26), sen(20), cos(46), sen(46))dz,

h/2

(‘/137‘/237‘/337‘/213 h/
h/2

h/2

(‘/1D7‘/2D7‘/3D7‘/4D h/
h/2

z(cos(26), sen(26), cos(40), sen(46))dz,

*(cos(20), sen(26), cos(40), sen(40))dz,
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(2.22)
(2.23)

(2.24)

e as propriedades dos materiais, representadas pelas matrizes invariantes I';, constituidas

pelos invariantes do material I; que, equacionados a partir da matriz reduzida de rigidez,

Sao:

I =(3Q11 + 3Q22 + 2Q12 + 4Q6) /8,

=(Q11 — Q2)/2,
I3 =(Q11 + Q22 — 2Q12 — 4Qs6)/8,
Iy =(Q11 + Qa2 + 6Q12 — 4Q66)/8,

Is =(3Q11 + 3Q2 — 2Q12 + 4Qs6) /8.

As matrizes invariantes sao definidas como:

L I, 0 I, 0 0
Lo=|0L, L 0|, Th=]0 -L 0|, TI2=
0 0 I 0O 0 O
_ I35 —I3 0 0 0 I
Ps=| -, I 0 , Ta=10 0 —I
0 0 —I I3 —1I3 O

0 0 12
0 0 Ip)/2
L I, O

(2.25)
(2.26)
(2.27)
(2.28)

(2.29)

(2.30)

Portanto, a matriz A, B e D também podem ser assim obtidas em func¢ao dos
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Invariantes:

A =h(Ty+T1Via +TsVos + TyVas + T4Via),

h2

B = (IVip + [2oVap + IsVsp + LaVis), (2.31)
h3

D :ﬁ(ro +I'1Vip +2Vop +T'3Vap + 'y Vip).

2.3 Aeroelastic Tailoring

Shirk et al. (1986) ilustram, utilizando modelos teéricos simples, a influéncia da sequén-
cia de empilhamento em um laminado de material composto em relagdo a divergéncia, a
redistribuicdo do carregamento na asa, e a eficiéncia de controle para aeronaves com en-
flechamento positivo e negativo. Os autores constatam que o controle aeroeldstico através
dos coeficientes de acoplamento de flexo-torcao é favoravel para o enrijecimento da asa com
enflechamento negativo, necessario para contencio do fendmeno de divergéncia. E também
apresentada uma perspectiva histérica dos projetos que fomentaram os desenvolvimentos e a
fundamentagao tedrica interveniente. Os trabalhos iniciais se baseavam, em sua grande mai-
oria, em modelos de asa do tipo viga, considerando o acoplamento aeroelastico para controle

da sequéncia de empilhamento do laminado.

= =3 =]
(8] =) ]
o o’ &
& & &

+ + 0 + + - + 4+ +
D=| + + o0 D=1| + + - D=| + + +
0 0 + + + 4+ 4+

Figura 2.3 — Representacao fisica do acoplamento de flexo-tor¢ao. Adaptado de Shirk et al.
(1986).

Simplificando, pode-se entender aeroelastic tayloring também como uma forma de
se realizar controle aeroeldstico passivo. De maneira genérica, o controle da sequéncia de
empilhamento de uma estrutura em material composto garante acoplamento principalmente
dos termos de flexo-torcao (Figura 2.3) causando tanto o efeito de levantamento do bordo de

ataque wash in quanto o abaixamento do bordo de ataque wash out. O efeito de abaixamento
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do bordo de ataque ¢ caracterizado por um alivio de carga aerodinamica, principalmente,
visando ao controle das superficies no bordo de ataque da asa e controle da divergéncia
estatica. Analisando os termos de acoplamento, sendo estes positivos, haverda uma melhor
controlabilidade das superficies no bordo de fuga, com melhor eficiéncia de sustentacao e um
melhor cenario para o flutter. Os beneficios aeroeldsticos adquiridos vém em conjunto com
um cenario oposto do comportamento mecanico estrutural. Entretanto, necessita-se de uma
solugdo de compromisso, pois quanto maior o efeito de flexo-tor¢ao, maior serd também a
espessura final do laminado (STANFORD et al., 2014).

Na maioria dos artigos pesquisados, verifica-se a simplificacao da estrutura da
asa, tratada como viga ou placa fina. Entretanto, Stanford et al. (2014) conceberam uma
estrutura-caixao completa para a modelagem da asa, considerando um modelo de geometria
de asa desenvolvida pela NASA, para validacao de seus estudos de CFD. Seu modelo estru-
tural contempla revestimento, reforcadores, nervuras e longarinas modeladas, cada elemento
estrutural com um dado empilhamento, a fim de explorar o controle passivo de fendmenos
aeroelasticos com monitoramento da sequéncia de deposicao das fibras. O estudo focou em
métodos de controle da sequéncia de empilhamento empregando avancos obtidos a partir de
técnicas recentes de fabricacao (Figura 2.4), principalmente a técnica de manufatura aditiva,
aplicada a nervuras/longarinas/reforgadores curvilineos e deposigao de fibras controladas em

trajetorias curvilineas.

Figura 2.4 — Estruturas manufaturadas com novas tecnologias de empilhamento: tow
steering (esquerda), adigdo funcional de material (centro) e refor¢adores
curvos (direita). Fonte (STANFORD et al., 2014).
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2.4 Laminados de rigidez variavel

Tradicionalmente, os laminados sao constituidos de varias laminas, com a orientacao da fibra
constante em uma camada (Figura 2.1), empilhadas seguindo uma ordem estabelecida em
busca do melhor desempenho para cada aplicagdo de interesse. Desta forma, as proprie-
dades de rigidez do laminado sdo independentes da posicao espacial, sendo estes referidos
no contexto deste trabalho como laminados de rigidez constante (LRC). Em contrapartida,
laminados com rigidez variavel sao aqueles que possuem propriedades dependentes da loca-
lizacao espacial, o que significa que as propriedades variam de ponto a ponto do laminado.

A variacao de rigidez pode ser obtida de diferentes formas. Por exemplo, de forma
continua, com a deposi¢ao automatica das fibras em trajetérias curvilineas (processo denomi-
nado tow steering); ou adicionando no laminado microfibras de carbono (functionally graded
materials - FGM) ou ainda, fazendo a deposigao das fibras considerando um espagamento
variavel sobre o laminado (variable fiber spacing).

Neste trabalho sao investigados os laminados fabricados com a técnica tow steering

e com deposicao das fibras com espacamento variavel.

2.4.1 Modelagem de laminados fabricados pelo processo tow steering

Por conveniéncia, na construcao da matriz de rigidez do laminado, normalmente, nao se
define a trajetéria para a deposicao das fibras e sim o angulo # conhecido com steering angle.
De acordo com Tatting e Guerdal (2002) a expressao que generaliza o angulo da fibra 6(z’)

ao longo de um eixo arbitrario ' usando uma variac¢ao linear é da forma:

0(z') =+ (Th - To)’Z| + To, (2.32)

sendo 717 e T os angulos da fibra no comeco e no fim de um comprimento caracteristico d.
A orientacado x’ com respeito ao eixo global = é definida pelo dngulo ¢. Estes pardmetros
podem ser visualizados na Fig. 2.5. Pode-se representar o laminado segundo a notacao
proposta por OLMEDO e GURDAL (1993) determinada por ¢ < Tp, T} >.

E conveniente representar o angulo da fibra em funcdo da sequéncia de empilha-
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<Y

Figura 2.5 — Representacao da fibra utilizando variacao linear do angulo, baseado em
Gurdal et al. (2008).

mento convencional ¢ = [¢1, Ps..., d,] € a distdncia d pode ser considerada como o compri-

mento a ou a largura b (Fig. 2.5) do laminado. Portanto, a expressao para o dngulo da fibra

se torna:

b
Q

Figura 2.6 — Representacao da trajetoria de deposicao das fibras para primeira camada.

Consequentemente, a trajetéria é obtida integrando dy/dx = tg(0) ao longo de
x, conforme mostrado na Fig. 2.5. Semelhantemente ao realizado na Figura 2.6 pode-se
comparar um laminado convencional de rigidez constante [0° 45° -45° 90°] e um laminado

de rigidez varidvel [0 ° -45° 45° 90°]<10°,50°> com relagao a trajetéria de deposicao da fibra
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na Fig. 2.7.

i
s
- .
A
A
i ,,//,/ / //
i s
/// // // /'
E
Wrs
G Rt . R o ’/// -
g et et g et g adl = i
U i S S S // ,
- _/’///’ // o f,/ A T /
,f/ A i & I P
LT = = >
TR R Ry \\\ \\_\\ \\‘ \\\., Py
~ W . - -
e \\\\\ SN \\ ok L
;03 \\\ g S \\ ot . L \\\ .

™,
b

AN VAR O ¥ ..I, :
N \‘\.\\\\. ' I | II| \\“

\\\ \\ . \\ |
.\ \\
\\\\' \

(b)

Figura 2.7 — Representagao de dois tipos de laminados: (a) com rigidez variavel [0° -45° 45°
90°]<10°,50°> ; (b): convencional [0° 45° -45° 90°].

Evidentemente, quanto mais complexa for a trajetéria, maior serda a quantidade
de variaveis de controle. Neste contexto, duas estratégias para o equacionamento do angulo
da fibra foram encontradas na literatura. Alhajahmad et al. (2008) utilizam polinémios de
Lobbato para definicao do angulo de controle da trajetéria ao longo da superficie. Neste

caso, o dngulo ¢é definido em funcao das coordenadas normalizadas (( = z/a,n = y/b) como:

m—1n—1

0:(Cm) = i+ D D Ty Li(Q)Ly(n), (2.34)

i=0 j=0

onde m e n sao os nimeros das funcoes base; L; e L; sao polinomios de Lobato e T;; sao
as variaveis de controle definidas ao longo da superficie do laminado, conforme mostrado
na Fig. 2.8. Mais recentemente Wu et al. (2012) propuseram a utilizagdo de polinémios de

Legendre para interpolagao dos angulos da fibra, de maneira semelhante ao desenvolvido por
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Alhajahmad et al. (2008).

A
yTON TMN
(Xo,YN) (Xm,Yn)
T ™
(X0,¥Yn) (Xm,Yn)
\d T00 T™MO X -
(X0,¥o0) (Xm,Yo) (Xm:Y0)
- a S

Figura 2.8 — Orientagdo nao linear da trajetoria da fibra obtida utilizando pontos de
controle e interpolagao por polinomios ortogonais.

2.4.2  Modelagem de laminados fabricados com espagcamento de fibras varidvel

Constata-se que na maioria dos trabalhos encontrados na literatura as propriedades meca-
nicas dos materiais sao tratadas sem a consideragao de variacoes de espagamento entre as
fibras. Por outro lado, é necessario um controle rigoroso do espagamento na deposicao das
fibras, no processo de manufatura, pois sao recorrentes os defeitos com regides ricas em resina
ou com sobreposicao de fibras.

Na Figura 2.9 é ilustrada uma situacao em que as fibras ndo sao uniformemente
espacadas, estando estas mais distanciadas entre si na regiao central. Diferentes abordagens
podem ser propostas para definir o espacamento entre as fibras dependendo do objetivo
de concepc¢ao do projeto estrutural. Neste trabalho sao investigadas algumas fungoes para
distribuicao das fibras, contemplando situagoes diferenciadas de espacamentos nas bordas e
no centro do laminado.

Em um laminado formado por N camadas compostas por feixes de laminas orto-
trépicas coladas, adota-se uma expressao para a variacao do espacamento entre a deposicao
das fibras dependente da posicao ao longo do laminado V;(¢,n). Consequentemente, as pro-

priedades do material composto se tornam dependentes da posi¢cao no laminado e é proposta
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Figura 2.9 — Esboc¢o de um laminado com deposi¢ao com espagamento entre as fibras
variavel.

a avaliagdo destas propriedades utilizando a regra da mistura expressa de forma genérica

como (AGARWAL et al., 2006):

Ei(¢,n) = EfVi(¢n) + En(1 = Vi(¢,m)), (2.35)
B E{E,,

BAC = B0 V@n) + BV G (2:36)

v12(¢,n) = viVi(¢,n) + vm(1 = Vi (¢, 1)), (2.37)
B GG,

O R S () EXA ()} (238)
EfEm

- B =V, )+ BV (C) B
V21(C7 7]) = Efo(Z, 77) f_|_ Zcm(l _fo(Q n))yfvf(<7 77) + Vm(l Vf((a 77))7 (239)
p(C;m) = prVi(Cm) + pm(1 = Vi((,m)). (2.40)

e as Equagoes 2.2 a 2.6 sao reescritas da seguinte forma:

EfVi(¢m) + En(1 = V(1))

Qulem) = 725V n) + om = V(6 m)vmn (G )’ (241)
E¢E,,
Q22<C7 7]) = Ef(l—Vf(Cvg)HEme(C,n) (2-42)

viVi(Com) + vin(1 = Vi(¢ m)van(C,m)
E+En
vaf<<7 1) + V(1 — Vf(C7 7]))Ef(lfvf(cj;))JrEme(C’n)

1_vaf(C7n)+Vm(1_Vf<Cvn))V21(Cvn) 7
eRen

Gy(1=Vi(Cm) +GnVi(Cm)

Q12(¢,m) = (2.43)

Qes(C, 1) = (2.44)

Consequentemente, os termos denominados invariantes se tornam variaveis espa-



cialmente e sdo reescritos da seguinte forma:

EfVi(¢n) + En(1 = V5(¢,n))
L= veVi(Cm) + vi(1 = V(¢ m))va (¢, m)

EfEm
Er(1=V§(¢,m)+Em V5 (Cn)

veVi(€om) + vim(1 = Vi ((,n))van
vVH(Com) + w1 = V(G ) gy e
L —viVi(Cm) + vm(1 = Vi((,m))vaa (¢, m)
4 GsCm )/8
Gr(1=Vi(Cm) + GuVi(Cim) )"
L(C,n) = ( Efo(C, n) + En(l— Vf(<777))
L= vy Vi(Cn) + vm(1 = Vi(C,m)var (€ m)

EfEp,
Ep(1-Vi () +EmV(Cm)

V(G F vm(1 - Vf(C,ﬁ))Vm(C,??))/Q’
EiVi(¢n) + En(1 = Vi((,n))
L= vpVi(Cm) + vim(1 = Vi(¢m))var

EfEm
Er A=V (&m)+EmVy(Cn)

vV (Gom) + vm(L = Vi (Cm)war (Gon)
viVi(Com) + vm(1 = Vi((,m)) Ef(l—vf(fgﬁrEme(C,ﬂ)
T 1= Vr(Cn) + v = V(G ) (C )
GG >/8
aa-viem+ ey )t
EfVi(C,om) + En(1 = Vi(¢,1))
L= v Vi(Com) + vm(L = Vi(¢,m))var (€, )

E;Em

e = 3

+

I3(Cm) = <

_|_

Iy(C,m) = (

Ey(1=V¢(Cm)+Em Vi ($n)
viVi(€n) + vm(1 = V(¢ m)var (€, m)
vaf(Cﬂ]) + vm (1 — Vi (C, n))Ef(l Vi fn)];:IEme(C m

L= vy Vi(Cm) + vm(1 = V(€ m))rar (¢, 1)
GG )/8
Gf<1 = Vi) + GnVi(Cm) )"
ErVi(C,m) + En(1 — V5(C,m))
1= veVi(Cm) + vl = V(¢ m))var (€. )

EfEm
Ef(1=Vi({n)+Em V()

UV + (= Vi m)m(Cn)
Vi) + vnll = Vi) s e
1L —vVi(C,m) + vm(1 = V(¢ m)) a1 (¢, m)
GG >/8'

Gr(1=Vi(C,m) + G Vi((,n)

+

+

_|_

e = 3

+

+4
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(2.45)

(2.46)

(2.47)

(2.48)

(2.49)
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2.5 Teoria das faixas modificada com adicao do termo nao estacionario

Segundo Fung (1994) e Bisplinghoff et al. (1996), na representagao classica de um aerofélio
simétrico, imerso em um escoamento oscilatorio, podem ser definidos a sustentac¢do (L) e o

momento (M) no eixo eldstico, ambos por unidade de comprimento, como:

L = wpob?[2 + VO — bab] + 2mp VOC (k) [z +VO+0 (; - a) 9} : (2.50)

Lo !
M =mpab? [ba,é — Vb (2 _ a) 6 — 12 (8 + a2) 9} +

(2.51)
, /1 . 1 .
27 pach <2 +a> C(k) {z LV (2 - a> 9} .
onde C/(k) representa a fun¢do de Theodorsen, dependente da frequéncia reduzida (k = £2),

V' a velocidade do escoamento e p,, a densidade do ar. As varidveis geométricas podem ser
melhor compreendidas com o auxilio da Fig. 2.10, onde a representa a distancia entre o
plano médio do perfil e o eixo elastico, b representa a semi-corda, ¢ a corda e e a distancia

entre o eixo elastico e aerodinamico normalizada pela corda.

L A ec
e eixo eldstico
V
c/4 c/4 ab

Figura 2.10 — Representacao aerofdlio simétrico sujeito a movimentos oscilatorios.

Escrevendo na forma complexa, expandindo a fun¢ao de Theodorsen C'(k) e rees-

crevendo as Equacoes 2.50 e 2.51 na forma de derivadas oscilatérias, encontram-se:

L= p V2% [(LZ kL) 2+ (Lo + ikLé)Go] gt (2.52)
M = po, V282 [(MZ M) D+ (Mo + zk:Mé)eo} ¢t (2.53)

sendo L., M.,....L: denominados derivadas oscilatérias aerodinamicas.

Simplificando as expressoes a partir da consideragao do escoamento quase-estacionario,
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os valores das derivadas aerodindmicas podem ser definidos como:

L.=0, Li=2r, Ly=2r, kL;j=0, M,=0,
. ) (2.54)
M5:27T<a+2), M@IZW((Z+2>, ]CMOIO

Hancock (1995) mostra que este conceito de derivadas quase-estacionarias nao se
aplica ao termo 6, e propoe a utilizacdo de um dnico termo nao-estaciondrio constante dado
por M; = —1,2 , que representa o amortecimento em arfagem normalizado pela taxa de arfa-
gem, constatando uma 6tima correlagao entre este valor com os obtidos experimentalmente,
com a vantagem adicional de ndo ser dependente da frequéncia reduzida.

Dessa forma, combinando as forgas aerodinamicas quase-estacionarias com a teoria
das faixas (YATES, 1971), a sustentagdo incremental e os momentos ao longo da faixa sdo

definidas por:

1, (W
dL = §pOOV Cly (V + 9) dy, (2.55)
1 W Oc
M = SpoV2e feay (14 0) + My (4 2.
d 5P VZe [ea v +0 )+ My G dy, (2.56)

sendo o termo a,, o coeficiente angular efetivo da curva de sustentacao, definido em funcao
da posigdo ao longo da envergadura, conforme proposto por Yates (1971), para levar em

conta o efeito de ponta de asa, expresso por:

= ay [1 _ <i>31 , (2.57)

que depende do coeficiente angular do perfil a; e do termo de excentricidade e, definido em
fungao do eixo de referéncia da placa (¢/2), mostrado na Fig. 2.11, e do eixo aerodindmico
(c/4), por:

¢ = Jret " Yae _ o5 (2.58)
C

sendo Y, a posicao do eixo de referéncia e y,. a posigao ao longo da corda relativa ao centro
aerodinamico.

Substituindo as Equagoes 2.57 e 2.58 na Eq. 2.56, obtém-se a equacao final para
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\4
X

Figura 2.11 — Representacao do modelo de placa utilizado para demostrar as variaveis
utilizadas na teoria das tiras.

os incrementos da sustentacao e do momento:

dL = p Ve [1 . (xﬂ <w + 9) dz, (2.59)

aM = Tp VR [(1 - ("E)S) (3, + 9) M (46‘0/)] du. (2.60)

2.6 Escoamento supersonico sobre placas - Teoria de Pistao

Na faixa de nimeros de Mach contida no intervalo entre v/2 e 5, utiliza-se a teoria do pistao
linear que é desenvolvida baseada nas suposi¢oes de escoamento potencial, para obtencao do

carregamento aerodinamico na placa, de acordo com a seguinte expressao:

AP =

2
Poo V. [821} 1 8w] (2.61)

- + -

M, |0x V Ot

sendo M, o nimero de Mach, w o deslocamento transversal e V' a velocidade do escoamento.
A denominagao Teoria dos Pistao se justifica pela analogia com o movimento de

um pistao em um tubo, para o qual o calculo da velocidade total do pistao conta com uma
parcela relativa a convec¢ao (VOw/0x) e outra correspondente a velocidade direta (Ow/0t).

Frequentemente, para a avaliagao do comportamento aeroelastico sujeito a escoa-
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mentos supersonicos nesta faixa de valores de Mach, utiliza-se da aproximacao de Ackeret,
que negligencia o termo relativo a velocidade (Qw/dt), simplificando assim a avaliacdo da
evolugao das frequéncias naturais em fun¢do de parametros aerodinamicos.

E conveniente que seja introduzido o termo:

pV? {K g}
A= — 2.62
M,’ ms?2 ( )
que permite escrever a FEq. 2.61 com a aproximagcao de Ackeret da seguinte maneira:
ow
AP = )\—. 2.63
e (2.63)

No entanto, para andalises nao lineares e valores fora dos intervalos propostos,
recomenda-se a utilizacao da forma expandida da teoria do pistao, conhecida como teoria do

pistao de terceira ordem (AMABILI; PELLICANO, 2001):

pee | (Ow  TOw\ (=M, (w 10w\’
AP = — 4+ =— — =t 5=
M, <8x+V0t> 4 8:B+V8t +
3 (2.64)
QM2 (00 10w
12 ox Vot '

2.7 Modelo estrutural baseado no método de Rayleigh-Ritz

O método de Rayleight-Ritz, também conhecido como o método dos Modos Admitidos ( do
inglés, Assumed Modes Method), é utilizado para encontrar uma solu¢ao aproximada das
equagoes dinamicas da placa, com os deslocamentos definidos a partir da soma de fungoes
admissiveis (RITZ, 1909). Diferentes fungoes podem ser utilizadas como fungoes admissiveis
desde que satisfacam as condigdes de contorno geométricas e sejam linearmente independen-

tes, por exemplo, polinémios simples:

S = (x)m (y - o.5>n, (2.65)
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fungoes trigonométricas:

. iy . Yy
g 2.
S = Sin <m ) sin <nb) , (2.66)

e polindmios ortogonais, como os polinomios de Legendre:

Sm,n - Lana
1 2
ALO —-1, ALl =, [Q = 5(317 —'1>,
J (20— 2))] o (2.67)
LOU = <_ )] . - ]7
= 2151(i — 5)'(i — 2j)!
J:% (i=0,24.), ° (i=1,3,5.)

De forma genérica, os deslocamentos podem assim formulados:

Mmax N

E: E:p“”” S (2, ). (2.68)

u, v, wo(zx,y,t

Adotando a teoria de von-Karman, admitindo pequenas deformacoes, e rotacoes

geométricas de moderadas a altas, os termos de deformacao podem ser expressos por:

Quo(wyt) _ 0%wo(wyt) | 1 (dwolwy.))?
€a Ox & Ox? + 2 ox
_ _ duolay) _ ,OPwolzyt) 1 (wo(zy.t)\? )
€ = = — e .
8u0(x Y, t) 8U0($7y7t) 9? wO(I7y t) 8w0(a3 Y, ) 8wo(x,y,t)
Vay Ox + dy — 2z Oyox + oz oy
d t li d b Ly i fora do pl a0-li NL
sendo os termos lineares de membrana (€”), lineares fora do plano (k) e nao-lineares (e™")

expressos, respectivamente, por:

Jug (J?,y,t)

8~

€ = €

<t~

2
S

or

Ovg (z,y,t)
desird: , (2.70)

Oug (I,y,t) + dvg (I,yﬂt)

ox oy

62UJO (x:yvt)
Ox2

8%wo (z,y,t)
Fugleud o, (2.71)

2 621”0 (%y,t)
0xdy
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NL 1 (Qwo(zy.t)\?
fd 2 ox
2
€Ny = NL \ — 1 (Owo(zy.t) . 2.72
NL Ey 3 ( ay ( 7 )
NL 31110 (I=y7t) 8U}0(Z‘,y,t)
,yify or dy

Desta forma, a Equacao 2.21 é reescrita como:

N A B €r + ENL
M BT D K

A forma geral da energia de deformacgao para um corpo elastico é definida por

Langhaar (1962) como:

1
U= 3 / / /(axex + oy€y + 0.6, + TuyVay + TozVar + Ty Yyz)dadydz, (2.74)
sendo reduzida para o modelo de placa fina com nao linearidade geométrica a:

1 a b 1 a b

U:f/ / e%AeLd:Edy—I—f/ / k! Drdrdy+
2.Jo Jo 2.Jo Jo
1/a/beTAe dzd 1/a/bTA dd

rAenpdray + EnpA€ELATAY+

2.Jo Jo 2.Jo Jo
1 a b
5/0 /0 enp Aenpdrdy

:U1+U2+U3—|—U4+U5.

(2.75)

A parcela relativa a energia cinética baseada na teoria de Kirchhoff, que é apro-

priada para placas finas, é representada de forma geral por:

T = ;///po(lf + 02 + w?)dadydsz, (2.76)

onde 7, ¥ e w representam as velocidades no plano médio da superficie segundo as dire¢oes

x, y e z respectivamente e pg é a densidade do material.

2.8 Modelo dindmico e modelo aeroelastico

Convém distinguir, neste momento, os dois modelos utilizados durante o desenvolvimento

deste trabalho: o modelo destinado & analise aeroelédstica utilizando o modelo aerodinamico
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baseado na teoria das faixas com termo quase-estacionario, denominado, modelo simplificado
aeroelastico; e o modelo utilizado para analise dinamica e para avaliacao de flutter de painel,

denominado, modelo para flutter de painel e analise dinamica.

2.8.1 Modelo simplificado aeroeldstico

O primeiro representa um modelo simplificado de asa, engastado na raiz e livre na extre-
midade (Fig. 3.4). Para esta configuragao foram considerados apenas os termos lineares de
deslocamento, a condi¢ao de corda rigida e somente deslocamentos fora do plano. Com essas

simplificacoes, o deslocamento transversal fica assim equacionado:

Mmax

(x,y,t) Z qun Son(,y), (2.77)

m=mgo n=0

e quando aplicados aos termos de deformagoes lineares fora do plano (k) definidos conforme

Eq. 2.71, a equagao de Energia de Deformacao assume a seguinte forma:

:; /OS /OC {RL}T [D(z,y)] {KJL} dxdy. (2.78)

De igual modo, assumindo que a energia associada aos deslocamentos no plano

possa ser negligenciada, a energia cinética se torna:

1
- = / / / poi?dedydsz. (2.79)

Aplicando a Equagao de Lagrange (LAGRANGE, 1788):

oL d [OL
_% 4+ — <8q) Q’ (2.80)

sendo L = T — U o operador Lagrangiano e g relativo as coordenadas generalizadas e Q
representa o vetor de forcas generalizadas. Dessa maneira, a Equacao 2.80 resulta em um

sistema de equacgoes diferenciais da forma:

M+ Kq =0, (2.81)
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onde M representa matriz de massa, K a rigidez estrutural.
Para a realizacdo da analise aeroelastica, adiciona-se a parcela do trabalho virtual

realizado pelo carregamento aerodinamico:
oW = / " (—dLéw + dM80) da. (2.82)
0

sendo a parcela de sustentagao e momento, calculada conforme a Eq. 2.60. Como os esforgos
aerodindmicos sao calculados no laminado no eixo de referencia (plano médio), a rota¢ao em

arfagem e o deslocamento transversal sao dados por:

1 Mmaxzx T m
0= > amo (%) 2.83
; mZ::Q Qoo { (2.83)

Mmax T m
w="3" Gum (S> . (2.84)
m=2

Assim, pode-se aplicar novamente a Equacao de Lagrange, com o termo relativo ao
trabalho virtual das forcas aerodinamica e avaliar o comportamento aeroelastico, obtém-se

a equacao do movimento do sistema aeroelastico, dada por:
M + pV Cacrod + (PV* Kuero + K ) q =0, (2.85)

ou escrita na forma de espacos de estado:

q 0 I q
= , (2.86)
q. _Mil(pV2Kaero + K) _pVMilcaero q
sendo Cero € Kyero as parcelas de amortecimento e rigidez relativas ao escoamento aerodi-
namico, respectivamente.
A medida que a velocidade V do escoamento é aumentada, realiza-se a anélise

aeroelastica por inspecao dos autovalores complexos associados com a Eq. 2.86, expressos

por:

onde w, e (, sao as frequéncias naturais nao amortecidas e os fatores de amortecimento,
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respectivamente.

Dessa forma, dois tipos distintos de instabilidade aeroelastica podem ser analisadas
provenientes da solucdo da Eq. 2.86. O primeiro tipo é o caso de instabilidade estatica,
denominada divergéncia, que ocorre quando o sistema estd em condi¢do nao oscilante (w, =
0) e o amortecimento modal se torna negativo (¢, < 0). O segundo tipo diz respeito ao
flutter, que ocorre quando o sistema dindmico é oscilante (w, > 0), mas o amortecimento
modal se torna negativo ((, < 0).

A Figura 2.12 mostra uma solucgao tipica da evolucao das frequéncias naturais e
dos fatores de amortecimento de um sistema aeroelastico contemplando trés diferentes modos
de vibrar. Como pode ser notado, neste caso, a divergéncia ocorre em uma velocidade de

escoamento abaixo da velocidade de flutter.

50 = 4
5407 N
31:30, ,

20 - -

10 NAO OSCILANTE *
0 | | \\\ \C |
10 15 20 25 30 35 40

Velocidade [m/s]

100

ray
A%

FLUTTER

=5
DIVERGENCIA

.50 |- ,

¢ - fator de amortecimento
o

-100 L
10 15 20 25 30 35 40

Velocidade [m/s]

Figura 2.12 — Representacao das instabilidades dos tipos flutter e divergéncia.

2.8.2  Modelo para flutter de painel e andlise dinamica

Neste caso, o modelo geométrico consiste em um placa retangular, considerada com diferentes
condi¢oes de contorno para a analise dindmica, na condi¢do simplesmente apoiada para
analise de flutter de painel.

Devido as diferentes naturezas das analises realizadas utilizando este modelo, prin-

cipalmente nos Capitulos V e VI, os detalhes referentes as simplificagoes adotadas, bem como
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as fungoes de forma escolhidas e particularidades da analise ndo linear serdo apresentadas.

A energia potencial da placa é definida na sua forma completa, conforme apre-
sentado na Eq. 2.75; a energia cinética é considerada na sua forma expandida (Eq. 2.76),
e a equacao do trabalho virtual produzido devido ao escoamento aerodinamico é expresso
segundo a Eq. 2.64.

A avaliacao do comportamento dindmico linear é bem semelhante ao apresentado
acima e sera discutido com mais detalhes no Capitulo VI. Com relacao a andlise aeroelastica
linear, foram desconsiderados os termos nao lineares da energia de deformacao presentes
na Eq. 2.75, juntamente com os deslocamentos de membrana, e além disso utilizou-se a
aproximacao de Ackeret (Eq. 2.63) para o escoamento aerodinidmico.

Dessa forma, a equagao do movimento para a analise aeroeldstica ¢ dada por:
Mq+ ()‘Kaero+K) quw = 0; (288)

em que semelhante ao modelo descrito anteriormente, a matriz K,.., também representa
parcela de rigidez aerodinamica acrescentada. E o problema de autovalor associado a Eq.
2.88 é:

(AKuero + K — w’M) gy = 0. (2.89)

Cuja solucao resulta na Fig. 2.13 que é usualmente utilizado para visualizacao da
condicao de flutter, que por sua vez, é determinada por inspec¢ao dos autovalores, aumentando

incrementalmente a variavel .
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Figura 2.13 — Ilustracao da coalescéncia dos modos na anélise de flutter de painel



CAPITULO III

AEROELASTICIDADE DE LAMINADOS FABRICADOS COM
DEPOSICAO DE FIBRAS COM ESPACAMENTO VARIAVEL

“Pure mathematics is, in its way,

the poetry of logical ideas.” Albert Finstein

Neste capitulo, o comportamento aeroelastico é avaliado em laminados de materiais
compostos com rigidez varidvel (LCRV) fabricados com espagamento variavel na deposi¢ao
das fibras. Em cada camada, a deposicao no laminado retangular segue uma funcao pré
definida que varia da raiz (borda engastada da placa) para a ponta (borda livre) com respeito
a coordenada adimensional definida na direcao da envergadura.

O modelo estrutural é desenvolvido com base no método de Ritz. Em virtude
da aplicagdo considerada, os efeitos relativos ao cisalhamento ao longo da espessura sao
desprezados e o modelo adotado é baseado na teoria classica de laminacao (TCL). O modelo
aerodinamico proposto segue as suposi¢oes do método baseado na teoria das faixas com o
termo nao estacionario em arfagem, conforme detalhado no Capitulo II.

A verificacdo do modelo foi realizada comparando o modelo proposto com a res-
posta do modelo de elementos finitos (FEM) desenvolvido no software Nastran®. Em virtude
da variagao espacial das propriedades dos elementos, foi necessaria a adaptagao de um pro-
cedimento de geracao da malha de elementos finitos de forma automatica.

Diferentes configuragoes de espagamento foram analisadas para a verificacao do

47
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efeito no comportamento aeroelastico, tanto na condicao de flutter como na de divergéncia.
Adicionalmente, realizou-se a avaliacdo da influéncia nas frequéncias naturais nos LCRV

fabricados com deposigao variavel de fibras.

3.1 Modelo tedrico

Para representar um modelo simplificado de asa, foi adotada uma placa retangular engastada
em um bordo e livre nos demais, e com as seguintes dimensoes: corda c, envergadura s e
espessura h, como ilustrado na Fig. 3.1. O espacamento das fibras é modelado em funcao do

volume de fibras (V), tendo um valor especificado na raiz (V). € outro na ponta (V).

<

//////////‘LZ/

<2
po

root (Vf)tip

3
v

Figura 3.1 — Modelo tedrico simplificado de asa com espacamento variavel.

A placa é constituida por N camadas ortotropicas, dispostas de forma uniforme
na dire¢ao da corda e nao-uniforme na dire¢ao da envergadura. A definicdo da distribuicao

do volume de fibras é feita em funcao da coordenada adimensional n = z/s como:

Vi) = [(VP)root = (V)einl (1= 0*)" = (Vi )i, (3.1)

em que o valor do expoente n possibilita uma distribuicao do espagamento das fibras nao
linear. Este efeito pode ser melhor compreendido avaliando a Fig. 3.2, onde se variou n de
1 a 4, considerando (V)0 = 0,8 € (V})up = 0, 5.

E possivel afirmar que quanto maior o valor de n, menor serd o volume de fi-
bras total no laminado; logo, espera-se um deterioramento das propriedades mecanicas, e
consequentemente, um comprometimento do comportamento aeroelédstico.

Outro aspecto a ser levado em consideragao é o efeito da variagdo do volume de
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0.85 Variacédo do Volume de Fibras ao longo do laminado

0.5
0

Figura 3.2 — Efeito no volume das fibras em fungao do termo n (nao linear).

fibras na extremidade livre em relacdo ao volume total de fibras no laminado. Através
da Figura 3.3, avalia-se esta influéncia considerando constantes os pardmetros n = 2 e
(vf)root - 07 8.

Efeito do Volume de Fibras na Ponta da Asa

V_{f} [%}

02 Il Il Il Il Il Il Il Il Il
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Figura 3.3 — Efeito no volume das fibras em fun¢do do volume de fibras extremidade da asa.

O modelo aeroeléstico foi concebido combinando o modelo estrutural baseado no
método de Ritz com o modelo aerodinamico quase estacionario apresentado no Capitulo II.
E assumido um modelo de placa engastada-livre (cantilever) representando uma asa com a
particularidade de apresentar a corda rigida e o deslocamento transversal da placa pode ser

representado por:

wie) = 3 5 au (1) (Y -05)" (32)

m=mg n=ng S c

sendo os limites inferiores da série my = 2 e ng = 0 definidos de modo a satisfazer as
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condigoes de contorno geométricas. E os limites superiores m,q. = M € nyuq, = 1 definidos
de acordo com o teste de convergéncia realizado comparando o modelo com o FEM e pela
condicao de corda rigida, respectivamente.

O modelo dinadmico foi construido utilizando o procedimento exposto no Capitulo

I1, resultando na equacao do movimento escrito na forma de espacgos de estados.

3.2 Modelo numérico

O modelo numérico é constituido por uma placa de material composto laminada com seis
camadas, previamente estudada em (HOLLOWELL; DUGUNDJI, 1984), que idealiza uma asa
sem enflechamento, com corda de 76,2 mm e semi-envergadura de 305 mm (Fig. 3.4). O
empilhamento é feito com camadas unidirecionais de grafite/ep6xi de espessura 0,134 mm,

cujas propriedades sao descritas na Tab. 3.1.

Tabela 3.1 — Propriedades da fibra e da resina.

’ Matriz ‘ Fibra ‘
E,, 5,35 [GPa] Ey 232 [GPa]
Gm 1,975 [GPa Gy 24 [GPa]
m 0,354 oy 0,279
P 1150 [kg/m*] | py 2457 [kg/m”]
8 £
o £
Flexural Axis ©
s = 304.8 mm |
\

Figura 3.4 — Geometria e dimensoes da placa.

3.3 Validagcao com o modelo de elementos finitos

Para validagdo e determinagao do nimero de termos necessarios da série indicada na Eq. 3.2

usados para aproximar o deslocamento transversal da placa, desenvolveu-se um modelo de
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elementos finitos no programa comercial Nastran®. A malha retangular foi discretizada com
48 elementos ao longo da envergadura e 12 elementos ao longo da corda (Fig. 3.5). Elementos
reforcadores sem massa foram adicionados com espacamentos iguais, para garantir a condi¢ao
de corda rigida e evitar a tor¢ao nesta dire¢cao. A comparagdao modal foi realizada com base

nos cinco primeiros modos naturais.

Figura 3.5 — Modelo de elementos finitos construido em Nastran®.

A geometria escolhida para se realizar a validacao do modelo segue as dimensoes
mostradas na Fig. 3.4, cuja sequéncia de empilhamento é dada por [-45° 45° 45°]; e os
seguintes valores para controle da deposigao das fibras (V)root = 0,8, (Vi)up = 0,5, n=1.

A convergéncia do modelo de Ritz, diretamente ligado ao valor de m,,q., é mos-
trada na Tab. 3.2. Verificou-se que m,,., = 8 foi suficiente para a convergéncia dos valores
relativos a frequéncia natural com um erro maximo de 3%. A diferenca é considerada aceitéa-
vel. Além disso, para os trés primeiros modos, a diferenca maxima apresentada nos valores

de frequéncia foi no maximo 1Hz, aceitavel para andlises aeroelasticas.

Tabela 3.2 — Convergéncia do modelo proposto com o modelo de elementos finitos em
funcao das frequéncias naturais em Hz.

nmaz
FEM 5 6 7 8

TAHz | 7,64 (3.1%) 763 (2,9%) 7,62 (2,9%) 7,62 (2,9%)
43,05Hz | 44,61 (3,6%) 44,32 (2,9%) 44,29 (2,9%) 44,29 (2,9%)
87,53Hz | 89,16 (1,9%) 88,32 (0,9%) 88,10 (0,7%) 87,99 (0,5%)
117,36Hz | 124,84 (6,4%) 123,84 (5,5%) 121,07 (3,2%) 120,99 (3,1%)
228,3Hz | 255,82 (12,1%) 251,46 (10,1%) 248,31 (8,8%) 236,05 (3,4%)
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As formas modais obtidas pelos dois modelos podem ser visualizadas na Fig. 3.6
e a avaliagdo da correlagao entre as formas modais, através do MAC (do inglés, Modal
Assurance Criterion) é realizada na Fig. 3.7, onde é possivel verificar a 6tima correlacao

entre os dois conjuntos de formas modais.

NASTRAN RITZ
- d 3
w1= 7.41Hz w1= 7.62Hz
- i | K
w2= 43.05Hz | w2= 44.29Hz
TTT— T —
3rd
L — e
w3= 87.53Hz w3= 87.89Hz
3 e §
4th
w4= 117.36Hz ' w4= 120.99Hz
‘i BE N
w5= 228.3Hz ' w5= 236.05Hz

Figura 3.6 — Comparacao dos modos de vibrar entre o modelo Ritz e o modelo de

elementos finitos.
M.A.C.
]
2
0.6
3
4
5
1 2 3 4 5

NASTRAN

RITZ

Figura 3.7 — Correlagdo modal entre o modelo de Ritz e o modelo elementos finitos.
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3.4 Simulagoes numéricas

Antes de avaliar o efeito da deposicao variavel de fibras, analisou-se uma configuracao com as
propriedades do laminado constante, denominada ‘baseline’, cuja sequéncia de empilhamento
segue a ordem [0 45 -45 |, e cujas propriedades mecénicas homogenizadas sdo descritas na

Tab. 3.3.

Tabela 3.3 — Propriedades homogeneizadas da lamina unidirecional de grafite-epéxi.
’ Propriedades Mecanicas ‘

Fr 93 [GPa]
Esy 7,9 [GPa]
G12 5,6 [GP&]
12 0,28
p, densidade 1520 [kg/m?]
t, espessuradacamada 0,134 [mm]

A fronteira de estabilidade aeroelastica foi calculada avancando a velocidade do
escoamento de 10,0 m/s até 90 m/s, e identificando a velocidade na qual o sistema se torna
instavel, seguindo o procedimento descrito no Capitulo II onde foi demonstrada a diferenca
entre a divergéncia e o flutter. O comportamento aeroelastico do laminado base é mostrado
na Fig. 3.8, e serd utilizado na comparacao com os LCRV durante as andlises de laminados
com deposicao variavel de fibras. Dessa forma, o valor base avaliado para a velocidade de

flutter foi de 31,5 m/s e 57,75 m/s para a divergéncia.
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Figura 3.8 — Analise de estabilidade aeroelastica para a configuracao base.

Com relagao as andlises aeroelasticas variando o espacamento na deposicao das
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fibras, foram analisados, inicialmente, distintos valores de n=1,2,3 , com varia¢ao do volume
de fibras na ponta do laminado no intervalo [0.01 < (V})y, < 0.6] mantendo o volume de
fibra na raiz constante. Duas configuragoes distintas foram analisadas, tendo sido fixado o

valor de (Vy)root = 0,6 para a configuragao CA, e (V}),00 = 0,7 para a CB.

55 —— Divergéncia n=1 2
—e— Divergéncia n=2
—=— Divergéncia n=3 7
—— Flutter n=1
—o— Flutter n=2 7
—— Flutter n=3
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Figura 3.9 — Avaliagao aeroelastica em fungdo do volume de fibras na ponta da asa.
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Figura 3.10 — Avaliacao aeroelastica em fung¢ao do volume de fibras na ponta da asa.

Constata-se que, em relacao a configuragao base, nas configuracoes com espaga-
mento varidvel analisadas (Figuras 3.9 e 3.10), a velocidade de flutter varia de -4,5% a
+16,3%, com resultados similares para a condicao de divergéncia.

Além disso, o termo de controle do volume de fibras nao linear tem uma relacao
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inversa no comportamento aeroelastico, ou seja, quanto maior ¢ a sua magnitude, menores
sao as velocidade de flutter e divergéncia, independentemente da fracao de fibra na raiz.
Outro aspecto observado é o beneficio aeroeldstico obtido para laminados com maior volume
de fibras, para os quais verificou-se claramente o aumento da margem de estabilidade.

O efeito da variacdo do volume de fibras na extremidade da placa, mantendo fixo
o volume de fibras na raiz igual (Vy),eot = 70% € n = 3, sobre os valores das trés primeiras
frequéncias naturais é apresentado na Fig. 3.11. E interessante perceber nesta figura que,
embora ocorra uma diminuicao da rigidez e da quantidade de fibras, somente a primeira
frequéncia natural diminui, diferentemente da segunda e terceira frequéncias que aumentam
de valor.

Vfroot=0'7; n=3
70 T T

!

mode1 4
mode2
mode3

401

Frequéncia (Hz

w
o
T
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20 B

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7

Volume de Fibras na ponta (Vf)lip

Figura 3.11 — Efeito do volume de fibras na extremidade da placa sobre as frequéncias
naturais da placa.

3.5 Conclusoes

Neste capitulo, o comportamento aeroelastico de LCRV fabricados com diferentes espaga-
mento na deposicao das fibras foi analisado. Os efeitos de diferentes volumes e distribui¢oes
nao lineares das fibras ao longo do laminado foram explorados utilizando o modelo semi-
analitico, baseado em modos assumidos (Método de Ritz) desenvolvido e validado, em temos

das frequéncias naturais e dos modos de vibrar utilizando o modelo de elementos finitos no
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programa computacional Nastran®.

Os resultados mostraram uma relacao direta entre a melhoria da margem aeroe-
lastica e o aumento do volume de fibra. Por outro lado, com relagao as frequéncias naturais,
os resultados nao sdo totalmente intuitivos, uma vez que na configuracao estudada ocorreu
a diminuicdo da primeira frequéncia natural e o aumento da segunda e terceira frequéncias

naturais diminuindo o volume de fibras no laminado.



CAPITULO IV

FLUTTER DE PAINEIS LAMINADOS DE RIGIDEZ VARIAVEL
FABRICADOS COM TOW STEERING

“Somewhere, something incredible is

waiting to be known.” Carl Sagan

Este capitulo analisa o comportamento aeroelastico de painéis de laminados de
material composto com rigidez variavel (LCRV) fabricados com a técnica tow sttering. Um
modelo estrutural simples baseado no método de Ritz combinado com a teoria supersonica
conhecida como teoria dos ‘pistoes’ é utilizado para estudar o comportamento aeroelastico.
O controle de trajetéria foi realizado utilizando polindmios com interpoladores de Lagrange
de diferentes ordens. Utilizou-se o algoritmo de evolugdo diferencial (DE) para as otimi-
zagoes aeroelasticas de simples objetivo e também para as otimizacoes multiobjetivo que
envolveram restri¢oes de fabricacao. As fronteiras de instabilidade aeroelastica para lamina-
dos convencionais (LCRC) e para LCRV foram numericamente comparadas. Também foram

realizadas analises aeroelasticas combinadas com esfor¢os de membrana.

4.1 Modelo tedrico

De acordo com o que foi desenvolvido nos capitulos anteriores, o modelo estrutural foi ba-
seado na teoria classica de laminagao (TCL) e também nas hipdteses relativas a relagao

tensao-deformacao de von Karman.
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As matrizes de rigidez do laminado simétrico A,D no caso dos LCRV sao de-
pendentes espacialmente do angulo de trajetéria (tow steering angle) que é calculado por

polinomios interpoladores de Lagrange, semelhantemente ao proposto por Wu et al. (2012):

M-1N-1

Oa,y) =i+ 5 3 T [[ —— 1 L% (4.1)

: )
m=0 n=0 m#i Lm — Ti n#j Yn — Yj

onde ®; é o angulo base do lay-up no laminado e T, representam os angulos de controle ao
longo do laminado nos pontos de referéncia (M,N), como representado na Fig. 2.8.

Os deslocamentos sao expressos a partir do método de Ritz e para um laminado
simplesmente apoiado nos quatro bordos, foram utilizadas func¢oes de forma senoidais, con-
forme apresentado no Capitulo 2. E andlise aeroelastica foi realizada conforme descrito na
Secao 2.7.2.

A inclusdo dos carregamentos no plano foi feita desprezando-se o efeito de cargas
prescritas, de modo que a formulacao do trabalho realizado por estes carregamentos ¢ dado

por:

1 ra gb ow\ > ow\? ow\ [ow
W L e () o (G o (52) (5 o 02

que resulta na matriz de rigidez geométrica (Kq). Dessa forma, o sistema de equagbes para

flambagem ¢é, de acordo com Loughlan (1994):
(K — AK¢)gw =0, (4.3)

sendo (K) é a matriz constitutiva de rigidez a flexdo e tor¢do. O menor autovalor extraido
da solugao é a carga critica de flambagem (Ap,er = min(A)).

A formulagao aeroelastica completa que inclui os esforgos decorrentes do compor-
tamento de membrana comumente tratados na literatura em virtude dos efeitos térmicos,
sao considerados aqui na forma de cargas compressivas somente na diregdo = (Nzx) e sdo

expressas convenientemente em funcao da carga de flambagem.

Nzxx
= 4.4
“ (Nxx)buck7 ( )
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e para o caso em que A =a =1 (Nyy =0 e Naxy = 0), tem-se (Nzx)puer igual a Nxz.
Consequentemente a solugao aeroelastica combinada com esfor¢cos de membrana é

expressa por:

MK ero + aKg + K —w?M) q, = 0. (4.5)
( )

4.2 Descricao do modelo

O modelo adotado neste trabalho é constituido por oito camadas de material composto
de espessura 0,19 mm, cujas propriedades estdo dispostas na Tab. 4.1. A geometria da
placa analisada ¢é retangular com comprimento de 400 mm e largura de 300 mm, sendo

simplesmente apoiada nas quatro bordas, como representado na Fig. 4.1.

SS -t
g
g
i
y el
l_ a =400 mm |
Figura 4.1 — Descri¢ao e geometria do modelo analisado.
Tabela 4.1 — Propriedades do material e dimensoes da placa.
Propriedade Valor Propriedade Valor
Ey 129500 MPa comprimento, a 400 mm
Ey 9370 MPa largura, b 300 mm
G 5240 MPa densidade, pg 1500 kg/m3

H12 0,38

4.3 Verificagao do modelo proposto

Para a verificagao do modelo desenvolvido foram considerados dois tipos de compostos,
denominados por CA e CB, sendo o primeiro um laminado composto de rigidez convencional
(LCRC) cuja sequéncia de empilhamento é dada por [0°/45°/ — 45°/90°]; e o segundo, um
laminado composto de rigidez variavel (LCRV), com lay-up semelhante a da CA, porém, com
trajetoria de deposicao das fibras definida de acordo com a Eq. 4.1 e conforme apresentado

na Fig. 4.3.
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Tabela 4.2 — Convergéncia dos valores de frequéncia natural (Hz) para configuracao
convencional LCRC.

wn1 (Hz)  wno (Hz) wps (Hz) wpg (Hz) wps (Hz)  wee (Hz)
Nastran 63,88 152,47 166,97 248,68 309,94 333,02
Monaz=Nmaz=3 | 64,64 154,26 169,10 254,81 315,60 337,37
(1,18) (1,17) (1,27) (2,46) (1,82) (1,30)
Mpmaz=Nmaz=4 | 64,53 154,20 168,93 254,63 313,88 336,64
(1,01) (1,13) (1,17) (2,39) (1,27) (1,08)
Monaz=Nmaz=> | 64,52 154,06 168,88 254,20 313,80 336,62
(1,00) (1,04) (1,14) (2,21) (1,24) (1,08)
Mmaz="Nmaz=6 | 64,48 154,05 168,81 254,16 313,62 336,51
(0,93) (1,03) (1,10) (2,20) (1,18) (1,04)
Mmaz=Nmaz=1 | 64,48 153,99 168,79 254,00 313,59 336,50
(0,93) (0,99) (1,09) (2,13) (1,17) (1,04)
Mpmaz=Nmaz=8 | 64,45 153,98 168,76 253,98 313,52 336,45
(0,89) (0,99) (1,07) (2,13) (1,15) (1,03)
Mmaz=Nmaz=9 | 64,45 153,95 168,75 253,90 313,50 336,45
(0,89) (0,97) (1,06) (2,09) (1,14) (1,03)
Mmaz=Nmaz=10 | 64,45 153,95 168,75 253,90 313,50 336,45
(0,86) (0,97) (1,04) (2,09) (1,13) (1,01)

* Os valores indicados entre parenteses indicam a diferenca relativa entre os modelos.

R.R.

Tabela 4.3 — Convergéncia dos valores de frequéncia natural (Hz) para configuracao
convencional LCRV.

wn1 (Hz)  wno (Hz) wps (Hz) wpg (Hz) wps (Hz)  wee (Hz)
Nastran 65,38 151,55 170,43 248,68 319,74 330,67
Mimaz=Nmaz=3 | 66,03 153,29 172,80 252,79 326,56 337,03
(0,99) (1,15) (1,39) (1,65) (2,13) (1,92)
Mimaz=Nmaz=4 | 66,00 153,03 172,49 252,26 324,34 335,19
(0,95) (0,98) (1,21) (1,44) (1,44) (1,37)
Mmaz=Nmaz=> | 66,00 153,01 172,47 252,11 323,34 334,79
(0,95) (0,96) (1,20) (1,38) (1,13) (1,25)
Mmaz=Nmaz=6 | 65,97 152,98 172,43 252,08 323,31 334,69
(0,90) (0,94) (1,17) (1,37) (1,12) (1,22)
Mimaz=Nmaz=1 | 65,97 152,95 172,41 251,96 323,30 334,68
(0,90) (0,92) (1,16) (1,32) (1,11) (1,21)
Mimaz=Nmaz=8 | 65,96 152,94 172,39 251,94 323,25 334,64
(0,89) (0,92) (1,15) (1,31) (1,10) (1,20)
Mimaz=Nmaz=9 | 65,96 152,92 172,38 251,87 323,24 334,64
(0,89) (0,90) (1,14) (1,28) (1,09) (1,20)
Mmaz=Nmaz=10 | 65,95 152,91 172,37 251,86 323,21 334,62
(0,87) (0,90) (1,14) (1,28) (1,09) (1,19)

* Os valores indicados entre parenteses indicam a diferenca relativa entre os modelos.

R.R.

A comparacao realizada em termos das frequéncias naturais nas Tab. 4.2 e 4.3
mostram que seis modos assumidos em cada diregdo (z e y) foram suficientes para garantir

a convergéncia do modelo com um erro aceitavel nas analises a serem desenvolvidas. E mos-
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trada também na Figura 4.2 a comparacao das formas modais através do MAC, verificando
uma excelente correlagdo entre as formas modais para CA e CB. Além disso, para a confi-
guracao CB, percebe-se na Fig. 4.3 a diferenca entre a definicao de trajetéria no modelo de

Rayleigh-Ritz (RR) desenvolvido e o modelo de elementos finitos.

M.A.C. M.A.C.

0.9
0.8
-0.6 -0.6

05 05

RITZ
RITZ

404 404

0.3 0.3
0.2

0.1

7 8 9 10

1 2 3 4

7 8 9 10 1 2 3 4

5 6
NASTRAN

5 6
NASTRAN

Figura 4.2 — MAC - Correlacao modal entre o modelo proposto e o FEM para CA e CB.
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Figura 4.3 — Angulo de definicdo da trajetéria - a) Modelo de Ritz b) FEM.

4.4 Procedimento de otimizagao

Foi utilizado o algoritmo de evolugao diferencial (DE) para determinar a maxima condi¢ao
aerodindmica (\) de flutter de LCRC e LCRV. Adequaram-se em todas as rodadas efetuadas
o nimero de geragdes e o tamanho da populagdo e ao menos cinco testes foram efetuados
em cada configuracao. Cinco diferentes otimizagoes sao discutidas, conforme apresentado na

Fig. 4.4.
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Figura 4.4 — Detalhamento das otimizagoes realizadas.

A primeira otimizacao O1, utilizada como referéncia para avaliagao dos ganhos nas
demais, foi realizada em um LCRC considerando como varidveis os angulos bases do lay-up
discretos e convencionais do conjunto [0° 445° 90°]. A segunda otimizagao O2, também
foi realizada em LCRC, mas os angulos foram considerados continuos e puderam variar
entre —90° to +90°. J4 a terceira analise O3, correspondeu ao primeiro LCRV otimizado e a
trajetoria foi definida por polinémios de Lagrange de primeira ordem em ambas dire¢oes. De
igual forma foi realizada a quarta otimizacao O4 em um LCRV, e para a quinta otimizacao
05, a trajetéria foi definida por polindomios de segunda e de terceira ordens.

A Tab. 5.4 resume e descreve cada otimizacao realizada, e as variaveis de projeto

com as respectivas restri¢coes. No entanto, o problema de otimizacao pode ser definido como:

Maximizar: Afytter;
Variaveis de projeto: Conforme segunda coluna da Tabela 5.4;

Sujeito: As restri¢oes da quarta coluna da Tab. 5.4.

A sequéncia de empilhamento otimizada em O1 foi utilizada como a base para as

configuragoes O3, O4 e O5.
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Tabela 4.4 — Opc¢oes de lay-up e variaveis de projeto.

Configuracdo Variaveis de Projeto Tipo de Variaveis Dominio
01 01 Oy 63 64 discreta [£45° 0° 90°];
02 01 Oy 63 04 continua [—90°  90°];
03 ;2(1) %; continua [—90°  90°];
[ Ty Tho T
04 Tor T T continua [—90°  90°];
Too Tio Tao

05 continua [—90°  90°];

4.5 Restrigcoes de manufatura

Considerando a estratégia de deposi¢ao das fibras com raio constante, conforme proposto
por Fayazbakhsh et al. (2013), foi incluida no ciclo de otimizagao a restri¢ao do raio minimo
de curvatura. Dessa forma, a trajetéria de deposicao das fibras é formulada diferentemente
ao exposto no Capitulo II, mas utilizando os mesmos pardmetros ( Ty e 77 ), de modo que

o angulo de controle da deposicao fica expresso por:
sin(0(x)) = senTy + (senT) — senTO)E. (4.6)
a

Assim, o raio de curvatura é definido por:

a
= . 4.7
" (senTy — senTy) (4.7)

Este parametro é o mais importante no controle da qualidade do LCRV manufatu-
rado, pois estd diretamente relacionado aos defeitos de manufatura, por exemplo: flambagem
local da fibra e deformagoes fora do plano indesejadas (wrinkle, crimping), que reduzem a
resisténcia mecénica do laminado curado. Para uma largura tipica de laminas (3,17 mm) o
minimo raio de curvatura é 635 mm.

A trajetoria de deposicao segundo esta abordagem é determinada integrando dy/dx =
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tan #(x), que resulta em:

2
a \/1 — (sen(TO) — “’(S‘B“(TOL—SedTl)))
e sen(Ty) — sen(Ty)

y(z) = / tan(6(x))d (4.8)

4.6 Andalises e resultados

Esta secao apresenta os resultados encontrados para as cinco diferentes otimizagoes realiza-
das. Em todas as andlises, a geometria e as propriedades mecanicas do material seguem os
valores definidos na Tab. 4.1.

Os resultados foram organizados na Tab. 4.5 resumindo todas as configuragoes.

Na Figura 4.5 é mostrada a trajetéria otimizada para os LCRV O3, O4 e O5.

Tabela 4.5 — Resultados da Otimizagao.

Configuragao ‘ Valores Otimos ‘ Flutter [ A | ‘ Ganhos* ‘
01 [0° 0° 0° 45°), 223500 —
02 [—24,24° 31,79° 31,67° 24,95°], 233500 4,47%

64,98° —64,56°
03 Tl 1150 929000 2,46%
—77,57° —26,31° —83,35°
04 50, 71° 7,88° 53, 40° 249000 11,41%
74,33° —34,21° —63,44°
30,95° —75.60° —69,75° —14.01°
-32,67° —10,82°  8§,23° 30, 14°
05 49,58 11,18° —11,42° 55,71° 269500 20,50%
—15,15° —55,95° 60,09° 1,65°

* Ganhos na condi¢ao de flutter com respeito a configuracao O1.

Verifica-se, claramente, que a medida que a ordem do polinémio interpolador au-
menta (Fig. 4.5), mais complexa se torna a trajetéria, o que justifica a inclusao de restrigoes
de manufatura.

Considerando o resultado da otimizacao de O1 como configuracao base, é possivel
verificar os ganhos relativos as demais configuragoes. Verifica-se que para a configuracao
04, fazendo a interpolacao de segundo grau, o ganho encontrado foi consideravel (11%).
Aumentando o grau da interpolagao para trés (O5) foram encontrados os melhores resultados
correspondendo a um aumento de 20, 50% na condicao de flutter.

A coalescéncia das frequéncias para cada configuragao é mostrada na Fig. 4.6, na
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Figura 4.5 — Trajetérias otimizadas para O3, O4 e O5.

qual se percebe como a velocidade de flutter aumenta, com o resultado da otimizagao dos

angulos das trajetérias de deposicao das fibras.
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Figura 4.6 — Avaliacdo do comportamento aeroeldstico - comparagao dos resultados de
flutter.

Na Figura 4.7 o efeito do controle da trajetoria nos LCRV otimizados no compor-
tamento dindmico do laminado é comparado. Evidentemente, as frequéncias naturais sao
alteradas e de igual maneira os modos de vibrar sao modificados. O principal efeito esta
relacionado ao modo 3, que tem a sua frequéncia natural aumentada para o valor maximo
na otimizacao O5, conferindo uma separacao maior entre as frequéncias naturais do modo 1
e do modo 3, melhorando desta forma a resposta aeroeléstica.

Foi analisada, a partir dos resultados obtidos da otimizagao, a solu¢cao combinada
que considera as cargas de membrana em conjunto com a solugao aeroeldstica, conforme

mostrado na Fig. 4.8. O resultado 6timo dos LCRV (03, O4 e O5) apresentou cargas
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Figura 4.7 — Avaliacdo do comportamento dindmico - comparac¢ao dos modos e frequéncias
naturais.

criticas de flambagem bem semelhantes, diferentemente de O2 que apresentou um melhor

comportamento. Os resultados sdo apresentados na forma de fronteiras de instabilidade (Fig.

4.8), que definem as regioes correspondentes as condigdes do laminado: se o comportamento

é estavel, se ocorre flambagem ou, ainda, se estda em condicao de oscilagao em ciclo limite.

4.6.1

Otimizagdo sob restricoes de manufatura

Em virtude da complexidade das trajetorias encontradas, foi realizada uma otimizagdo com

restricdo de manufatura considerando o lay up da configuracdo base otimizada em OI.

Consideraram-se apenas duas varidveis de controle do angulo de trajetéria (Tp e T7) de

acordo com a Eq. 4.6.

No entanto, comparando somente o comportamento aeroelastico, o ganho nao ¢é
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Figura 4.8 — Analise aeroelastica com cargas de membrana - comparacao das regides
estaveis.

perceptivel. Desta forma, optou-se por realizar uma otimizag¢ao multiobjetivo considerando
seis diferentes variaveis contemplando os angulos de controle de trajetoria e da sequéncia de

empilhamento (p=[Ty T} a1 as as a4 ]), sendo realizada da seguinte forma:

Maximizar : J;(p;) = vel. de fluter (p;), e Jo(p;) = Carga de Flambagem (p;);
S’UJGZtO (pz)mm S (p)z S (pz)mawa

Sujeito: raio de curvatura () < 635mm

A principal restricao de manufatura é com relagado ao raio minimo de curvatura. A
influéncia da restricao de manufatura é avaliada na Fig. 4.9 onde a curva em azul representa
a fronteira de Pareto para a configuragdo com restricdo e a curva em laranja representa a
fronteira sem a restrigao; também é enfatizada a configuragao selecionada na curva de Pareto
com restri¢do de manufatura denominada (OM).

Na Figura 4.10 sao comparadas as configuragoes OM e O1 ficando evidentes os
ganhos em termos do envelope de instabilidade aeroelastico e de flambagem. Percebe-se
que a velocidade de flutter na condi¢ao sem esforco de membrana praticamente nao muda
se comparada com o LCRC (O1); porém o envelope estével é consideravelmente maior para
OM. Além disso, verifica-se que na configuragdo sem carregamento aerodinamico, a condigao

de flambagem ¢ pelo menos duas vezes maior que na configuracao base.
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Figura 4.9 — Comparacao das fronteiras de Pareto relativa as configuragoes com e sem
restricoes.
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Figura 4.10 — Comparagao do envelope de estabilidade aeroelastico e lambagem entre a
configuragao base e a configuracao otimizada com restricao de manufatura.

4.6.2  Respostas temporais nao lineares

As respostas temporais nao lineares, em se tratando da nao linearidade geométrica do mate-
rial, em diversas condi¢oes aerodinamicas para a mesma condi¢ao inicial sao mostradas nas
Figuras 4.11, 4.12 e 4.13. Na Fig. 4.11 compara-se O3 com O1 na condi¢ao limitrofe de flut-
ter para O3, sendo evidente que, neste caso, o LCRV apresenta uma resposta amortecida com
amplitude de oscilagao decrescente no tempo, enquanto a configuragdo base entra em uma
condicao de oscilagao com amplitude constante, denominada ciclo limite que é amplificada
na medida em que o parametro aerodinamico A aumenta. Cabe ressalvar que na realizacao

destas andlises todos os termos lineares e nao lineares foram levados em consideracao e as
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unicas simplifica¢oes adotadas foram relativas ao modelo aerodinamico e ao amortecimento

estrutural.
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Figura 4.11 — Comparacao temporal do comportamento aeroelastico entre O1 e O3 na
condicao limitrofe de flutter para O3.

Similarmente, na Figura 4.12 sdo comparadas as configuragoes O4 e O1 na condicao
proxima de flutter de O4. Adicionalmente, percebe-se que, como o pardmetro aerodindmico
aumentou com relacao a Fig. 4.11, a amplitude de ciclo limite também sofreu acréscimo.
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Figura 4.12 — Comparacao temporal do comportamento aeroelastico entre O1 e O4 na
condicao limitrofe de flutter para O4.

Na Figura 4.13 observa-se que aumentando do parametro aerodindmico um pouco
mais préoximo da regiao de instabilidade da configuragdo O5, novamente a amplitude de ciclo
limite da configuracao aumentou para O1; entretanto com relacao a O5, esta permanece
dinamicamente estavel.

Dada a relacao da configuragdo O1 com relacdo a amplitude e ao escoamento
aerodindmico, foram comparados os LCRV otimizados (O3, O4 e O5) e a configuragio base

com relagao a amplitude do ciclo limite de oscilagao (CLO), visando demonstrar o efeito de
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Figura 4.13 — Comparagao temporal do comportamento aeroelastico entre O1 e O5 na
condicao limitrofe de flutter para O5.

bifurcagdo na amplitude na Fig. 4.14.
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Figura 4.14 — Comparacao da amplitude de ciclo limite de oscilagao entre as configuragoes
01, 03, O4 e O5.

Analisou-se ainda o efeito das cargas de membrana na amplitude dos ciclos limites
de oscilagao, conforme mostrado na Fig. 4.15 para a configuracao O3. Percebe-se que a
medida que se aumenta a carga de membrana, a condicao de ciclo limite inicia-se em uma
condicao aerodinamica menor. Além disso, constatou-se para um valor acima do critico de
esfor¢co de membrana (o dobro do valor na condigao de flambagem livre do efeito aerodin-
mico), o comportamento de bifurcagao ¢ diferenciado, inclusive apresentando alguns pontos
adicionais de equilibrio.

Semelhantemente, as orbitas obtidas para diferentes condig¢oes aerodindmicas e de
esforcos de membrana, apresentadas na Fig. 4.16 foram comparadas, e percebeu-se um efeito
bastante similar ao apresentado na Fig. 4.15, com relacao a amplitude. Além disso, verifica-

se principalmente na condicao onde a carga compressiva é mais acentuada (/8 figmp = 2) as
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Figura 4.15 — Verificagdo do efeito dos esforgos de membrana na amplitude do CLO de O3.

orbitas nao sao perfeitamente elipticas evidenciando uma regiao préxima da instabilidade.
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Figura 4.16 — Verificagdo do efeito dos esfor¢os de membrana nas érbitas de O3.

4.7 Conclusoes

Uma investigacao numérica de LCRV aplicados ao estudo de flutter de painel foi realizada.
Primeiramente, os LCRC e LCRV foram otimizados, utilizando os angulos do lay-up para
os LCRC e os angulos de controle de trajetéria dos polindmios interpoladores de Lagrange

para os LCRV. Logo ap6s, otimizou-se também um LCRV com trajetéria definida por raios



72

de curvatura constantes e com restricao de manufatura de minimo raio através de uma
otimizacao multiobjetivo considerando efeitos aeroelasticos e esforgos no plano. Em ambas
abordagens pode-se verificar os ganhos relativos ao LCRV fabricados com a técnica tow
steering.

A formulacdo linear e nao linear de LCRV fabricados com deposi¢do de fibras
por trajetorias curvas com adicao do efeito dos esfor¢cos de membrana foi desenvolvida para
avaliacdo do comportamento aeroelastico de flutter de painel. Adicionalmente, utilizou-
se um algoritmo baseado em evolugao diferencial para realizar as otimizagoes de objetivo
simples (maximizar o condigao aerodindmica de flutter) e de multiplos objetivos (flambagem
e condigao aeroeldstica de flutter), com e sem restrigdes de manufatura (raio minimo de
curvatura e deposigao por trajetérias de raio constante).

As solugoes 6timas encontradas evidenciam os beneficios com enfoque ao compor-
tamento aeroelastico dos LCRV; a medida que a ordem do polindémio interpolador aumenta
a trajetéria se torna mais complexa e com isso aumenta o desafio tecnoldgico relacionado a
manufatura. Com isso, buscou-se também otimizar os LCRV com restricio de manufatura
exequiveis tendo tal configuragao sido investigada através de uma otimizagao multiobjetivo
combinada em termos aeroelasticos e de flambagem sendo possivel aumentar o envelope de
estabilidade do laminado.

Por fim, a andlise das configuragoes otimizadas considerando nao linearidade geo-
métrica estrutural foi também realizada, o que permitiu verificar o efeito da bifurcagao e das
6rbitas nas diferentes configuracoes, com e sem o efeito dos esfor¢os de membrana. Contudo
notou-se que a amplitude de oscilacdo em ciclo limite dos LCRC e dos LCRV na condigao

de flutter sao semelhantes, mas em condi¢oes aerodinamicas diferentes.



CAPITULO V

ANALISE NUMERICA E EXPERIMENTAL DO COMPORTAMENTO
DINAMICO DE LAMINADOS DE RIGIDEZ VARIAVEL FABRICADOS
COM TOW STEERING

)

“Push on and faith will catch up with you.’
Jean le Rond d’Alembert

Neste capitulo, o comportamento dindmico (analitico e experimental) é avaliado
nos LCRV fabricados com tow steering. Inicialmente, foi realizada uma otimizagdo com o
objetivo de aumentar a primeira frequéncia natural, denominada aqui por frequéncia fun-
damental. O controle da trajetéria de deposicdo das fibras foi feito utilizando polindémios
interpoladores de Lagrange, semelhantemente ao abordado no Capitulo IV. Resultados inte-
ressantes foram encontrados relacionados com o grau do polinémio interpolador e também
com as condig¢oes de contorno do laminado.

O laminado foi modelado de acordo com a teoria classica de laminagao, e foram
utilizados polinémios de Legendre como base para o método de Rayleigh-Ritz, sendo realiza-
das pequenas modificagoes para levar em consideracao diferentes condigoes de contorno. Este
modelo foi comparado e validado com o modelo de elementos finitos utilizando o software
Nastran® para trés condicdes de apoio: com todos os bordos livres, simplesmente apoiados
e engastados.

O comportamento dindmico experimental também foi avaliado comparando-se um
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LCRC e um LCRYV fabricados pelo processo de tow steering, adotando a estratégia de deposi-
¢do com raio de curvatura constante. Neste caso, os resultados experimentais corroboraram

com os ganhos verificados nas simulagoes analiticas.

5.1 Modelo teérico

Semelhantemente ao apresentado no Capitulo V, o modelo estrutural foi baseado na teoria
classica de laminagao (TCL), mas no que diz respeito as hipdteses relativas a relagao tensao-
deformagao de Von-Karman foram desconsiderados os termos nao lineares.

A deposicao das fibras é definida pelo angulo de deposicao, que é calculado por

polinémios interpoladores de Lagrange:

M—-1N-1

O(e,y) =B+ > 3 Tome [ —— [T L=, (5.1)

m=0 n=0 m#i Lm — L n#j Yn Yj

onde ®; é o angulo base do lay-up no laminado e T,,, representam os angulos de controle
ao longo do laminado nos pontos de referéncia (M, N), como mostrado na Fig. 2.8. Conse-
quentemente, para um laminado simétrico, as matrizes A e D dos LCRV sao dependentes
espacialmente do angulo de controle da trajetéria (tow steering angle).

Os deslocamentos sao escritos baseados no método de Ritz e a solugdo completa
para o deslocamento transversal do laminado em diferentes condi¢oes de contorno é defina
utilizando polinémios de Legrendre (Capitulo II), escritos de forma normalizada (¢ and 7)

COIMoO:

C==x/a; n=y/b (5.2)

Dessa maneira, o deslocamento transversal do laminado para diferentes condic¢oes

de contorno pode ser definido como:

mmax n

wo(Cﬂ?a ) (C _C 77 _77 Z Zan m Ln(n): (5'3>

onde ¢ define as condi¢bes de contorno, que neste caso especifico é a mesma para todos
os lados do laminado, sendo ¢=0,1,2 relativos a condicao livre, simplesmente apoiada e

engastada, respectivamente.



75

Resultando na equac¢ao do movimento para o laminado, na condicao livre de exci-
tagao, dada por:
Mg+ Kq =0, (5.4)

onde M ¢ a matriz de massa do laminado e K a rigidez estrutural.
Logo, a solucao de autovalores da equacao seguinte representa as frequéncias na-

turais do sistema:

(K —w’M) g, =0, (5.5)

sendo considerada como a frequéncia fundamental, o menor valor de autovalor encontrado.

5.2 Descricao do modelo e verificacao

A seguir, sdo apresentadas as propriedades e dimensoes do laminado. Logo apds, o modelo
numérico desenvolvido com base no método de Ritz é comparado com o modelo realizado
via método dos elementos finitos com o programa computacional Nastran®.

Foi considerado um laminado retangular com trés condi¢oes de contorno distin-
tas: com os bordos totalmente livres (FFFF), simplesmente apoiados (SSSS) e engastados
(CCCCQC). Entretanto, para todas as condigoes, as dimensoes da placa foram mantidas, con-
forme apresentado na Fig. 5.1 e na Tab. 5.1, onde também estao descritas as propriedades

do material.

F - Free , S - Simply Supported, C - Clamped

F/S/C
£
£
(=]

F/S/C @

F/S/C }

o]
F/SIC
a =400 mm !

Figura 5.1 — Descricao da geometria da placa e das condi¢oes de contorno analisadas.

O modelo desenvolvido é comparado com relacao a frequéncia natural para um

LCRC (CA) e um LCRV (CB) para as trés condigdes de contorno diferentes propostas. Em
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Tabela 5.1 — Propriedades do material e geometria do laminado.

Propriedade Valor Propriedade Valor

Ey 129500 MPa  comprimento, a 400 mm

E, 9370 MPa largura, b 300 mm
Gha 5240 MPa  densidade, py 1500 kg/m3
12 0,38 espessura da camada, ¢ 0,19 mm

ambas configuragoes, a sequéncia de empilhamento do laminado base se manteve a mesma,
definida por [0°/45°/-45°/90°], , a diferenga em CB estd no fato da trajetdria ser definida

de forma nao linear utilizando polinémios interpoladores de Lagrange, conforme Eq. 5.1.

Tabela 5.2 — Comparacao das frequéncias naturais, para diferentes condi¢ées de contorno,

relativa ao LCRC (CA).

FFFF SSSS CCCC
Ritz Nastran erro | Ritz Nastran erro | Ritz Nastran erro
[Hz] [Hz] % [Hz] [Hz] % [Hz] [Hz] %
41,65 41,31 0,83 | 64,36 63,88 0,75 | 117,89 116,82 0,92
63,77 62,96 1,28 | 153,82 152,47 0,88 | 230,42 227,77 1,17
81,23 80,54 0,85 | 168,59 166,97 0,97 | 250,19 247,07 1,26
103,54 101,76 1,75 | 253,56 248,68 1,96 | 349,30 340,78 2,50
118,75 116,76 1,70 | 313,31 309,94 1,09 | 407,58 412,92 1,29
192,67 188,13 2,41 | 336,30 333,02 0,98 | 418,56 444,20 5,77

Tabela 5.3 — Comparacao das frequéncias naturais, para diferentes condigdes de contorno,

relativa ao LCRV (CB).

FFFF SSSS CCCC

Ritz Nastran erro | Ritz Nastran erro | Ritz Nastran erro

[Hz] [Hz] % [Hz] [Hz] % [Hz] [Hz] %
41,53 41,19 0,82 | 65,90 65,38 0,80 | 118,16 116,94 1,04
64,65 63,86 1,24 | 152,82 151,55 0,84 | 227,87 225,18 1,19
82,46 81,65 0,99 | 172,28 170,43 1,09 | 253,84 250,14 1,48
105,47 103,81 1,61 | 251,61 248,68 1,18 | 342,66 334,51 2,44
118,60 116,51 1,80 | 323,15 319,74 1,07 | 432,24 425,86 1,50
196,31 191,42 2,55 | 334,67 330,67 1,21 | 446,60 439,84 1,54

Constata-se que os resultados mostrados para ambas configuracoes, nas Tabelas
5.2 e 5.3, convergiram com oito modos em cada direcao. E possivel perceber comparando

com os resultados obtidos com o FEM que os modelos sao equivalentes com um erro aceitavel.

5.3 Procedimento de otimizacao

Foi utilizado um algoritmo de evolucao diferencial (DE) para realizar as otimizacoes pro-

postas, com o objetivo de maximizar a frequéncia fundamental nos LCRV utilizados em



7

diferentes condig¢oes de contorno. As otimizagoes distintas foram realizadas de acordo com
os parametros apresentados na Fig. 5.2 e Tab. 5.4. Neste contexto, todas as variaveis foram
consideradas continuas e pertencentes ao intervalo de angulos entre —90° e 90°. O problema

de otimizacao fica, portanto, formulado segundo:

Mazimizar: wi(p;);
Varidveis de Projeto (p): Segunda coluna da Tabela 5.4 ;

SU]@ZtO (pz)rnm < (p)z < (pi>ma:r~

To

T1d

T10

Too

T1

To1

01 - 1° ordem (1 lado)

2 variaveis (T, , T,)

02 - 2° ordem (2 lados)
4 variaveis (To, Toys Tior Toy)

T02 T12 T22 To3 T13 T23  T33
T02 eT12 T2  T329
T11
b To1 . T21 o
To1 eT11 *T21  T319
Too T10 T20 Too _T10 _T20 T30

02 - 2° order (2 sides)
9 variaveis (T, .... T,,)

04 - 3° ordem (2 lados)
16 variaveis (T, .... Ts;)

Figura 5.2 — Representacao do espaco de projeto das diferentes otimizagoes propostas.

5.4 Analises e resultados

Os resultados foram organizados nas Tabelas 5.5, 5.6 e 5.7, com relacao as trés condigoes de
apoio em todo o contorno: livre (FFFF), simplesmente apoiada (SSSS) e engastada (CCCC)
respectivamente. A configuragio base utilizada para comparagao foi o laminado LCRC (CA)

definido anteriormente para validacdo do modelo com o FEM, cujas frequéncias fundamentais
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Tabela 5.4 — Op¢oes de interpolacao de trajetéria e variaveis de projeto para o LCRV de

lay-up base [0°/45°/-45°/90°];.

Configuracdo Variavel de Projeto

Tipo de Variavel

Condicao de Contorno

01
02

03

04

[To T
TOl Tl 1

continua

continua

continua

continua

[—90° 907,

[—90° 90,
[—90° 90,
[—90° 90,

sao 41,65 Hz, 64,36 Hz e 117,89 Hz, respectivamente.

Tabela 5.5 — Comparacao entre as configuracoes otimizadas e a configuragdo CB na

condicao FFFF.

FFFF
Conf. Base Otimo Ganho
[Hz] [Hz] %
01 45,15 8,40
02 47,24 13,42
03 41,65 4749 14,02
04 48,60 16,69

Tabela 5.6 — Comparacao entre as configuracoes otimizadas e a configuragdo CB na

condigcao SSSS.

SSSS
Conf. Base Otimo Ganho
[Hz] [Hz] %
01 78,53 22,02
02 79,50 23,52
03 64,36 82,26 27,81
04 82,59 28,33

Conforme esperado, existe uma relagao direta entre a complexidade da trajetoria

das fibras (polindémios de ordem maiores) e o aumento da frequéncia natural. Comparando

os ganhos obtidos com relacao as condigoes de contorno, um menor ganho foi encontrado

para a condicao livre (16,7%), aumentando na condi¢ao simplesmente apoiada (28,3%) e

o melhor resultado foi encontrado na condi¢do engastada (36,0%). O efeito da condigao

de contorno pode ser relacionado com a avaliagdo da energia potencial (Eq. 2.74), que sig-

nifica que a restricio aumenta o valor da energia potencial e consequentemente os valores
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Tabela 5.7 — Comparacao entre as configuragoes otimizadas e a configuragao CB na

condicao CCCC.

CCCC
Conf. Base Otimo Ganho
[Hz] [Hz] %
01 153,64 30,32
02 154,03 30,66
03 117,89 160,06 35,77
04 160,20 35,89

das frequéncias naturais. Na realidade, os LCRV possibilitam a busca por novos espacos de
projeto, aumentando a avaliacdo da energia potencial resultando em frequéncias fundamen-
tais maiores; além disso os resultados mostraram que quanto mais restringido o laminado,
maiores foram os ganhos encontrados.

Na Figura 5.3 é possivel verificar as trajetorias étimas encontradas para cada
camada nas diferentes condigoes de contorno, sendo possivel realizar a comparacao também

de trajetéria entre os LCRV e o LCRC.

BASELINE

90

Figura 5.3 — Representacao da trajetoria 6tima para a maxima frequéncia fundamental.

Por outro lado, as Figuras 5.4 a 5.6 apresentam a comparagao entre a configuragao
base e as configurac¢oes 6timas da condi¢ao O3 no dominio da frequéncia para cada condicao

de contorno, onde ¢é possivel perceber claramente o aumento da frequéncia fundamental nos
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Figura 5.4 — Comparacao entre a configuracao base e a configuragao 6tima O3 para a
condicao da placa livre.
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Figura 5.5 — Comparacao entre a configuracao base e a configuragdo 6tima O3 para a
condicao da placa simplesmente apoiada.
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Figura 5.6 — Comparacao entre a configuracao base e a configuragao 6tima O3 para a
condicao da placa engastada.
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5.5 Analise experimental

As placas foram fabricados no IPT/LEL, especificamente na unidade de Sdo José dos Cam-
pos, e o material utilizado na fabricagao das placas é o IM735/UD194, de elevada resisténcia
e extensivamente utilizado em estruturas aeroespaciais. As propriedades do material fo-
ram definidas como especificado pelo fabricante e estao detalhadas na Tab. 5.8, entretanto
considerando as incertezas inerentes ao processo fabricagdao e defeitos induzidos na forma
de gaps ou overlaps, o médulo de elasticidade transversal £2 e o moédulo de elasticidade
ao cisalhamento G'12 foram ligeiramente modificados para melhor ajuste com as medidas

experimentais.

Tabela 5.8 — Propriedades do material e geometria do laminado.
Propriedade Valor Propriedade Valor

By 160 GPa comprimento, a 320 mm
Es — largura, b 270 mm
Gi2 5,6 GPa  densidade,pg 1620 kg/m?3
12 0,31 espessura, t 0,18 mm

A condicao livre foi examinada colocando a placa na vertical suspensa por pontos
de ancoragem; a excitacao foi introduzida na forma de um ruido branco com frequéncia
randémica no intervalo de 0-400 Hz através de um shaker eletromagnético com uma haste
em aluminio conforme mostra a Fig. 5.7. Esta haste, em conjunto com uma célula de carga
(fabricante - Bruel & Kjaer ) conecta o shaker com a placa aplicando uma carga de excitacao
perpendicular a placa.

A placa foi discretizada em uma malha de 7 pontos no comprimento e 6 pontos
na largura, onde foram obtidas as leituras de aceleracao por um acelerémetro piezoelétrico
de baixo peso. Nos pontos medidos foram obtidas as fun¢des em resposta na Frequéncia
(FRF) possibilitando correlacionar, para cada ponto, a forga aplicada e a aceleragdo medida,
conforme mostra a Figura Fig. 5.8.

Utilizando as informagoes obtidas das FRFs foram obtidas as frequéncias naturais,
os amortecimentos modais e os modos de vibrar do laminado, utilizando o software comercial
ME’scope desenvolvido pela Bruel & Kjaer.

A Figura 5.9 compara os resultados em frequéncia obtidos experimentalmente do
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|

Figura 5.7 — Bancada experimental utilizada para obtencao das frequéncias naturais e dos
modos de vibrar.
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Figura 5.8 — FRF experimental obtida no LCRC.

LCRV e LCRC, cujo lay up bésico é [0 90 90];. Na Figura 5.10 é detalhada a diferenca
na frequéncia fundamental, onde é evidenciado um aumento de 35% no valor da mesma
utilizando o LCRV fabricado com raio de deposicao das fibras constante de valor 605 mm,
revelando de forma experimental, que os LCRV podem ser projetados para melhoramento
dindmico.

Compararam-se frequéncias naturais de até 200 Hz, obtidas experimentalmente

com os resultados do modelo semianalitico apresentado na Tabela 5.9 para o LCRC e o LCRV
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Figura 5.9 — Comparacao da FRF obtida experimentalmente entre o LCRC e o LCRV.
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Figura 5.10 — Comparagao da FRF obtida experimentalmente entre o LCRC e o LCRV na
frequéncia fundamental.

ensaiados. Percebe-se que a maxima diferenca encontrada para o LCRV foi de 4,43%, e de

6,10% para o LCRC. Esses erros podem ser justificados pela presenca de defeitos induzidos

pelo processo de manufatura e também pela influéncia do posicionamento do excitador,

conforme pode ser verificado nas Figuras 5.11 e 5.12.



Tabela 5.9 — Comparacao dos resultados obtidos com o modelo proposto com os resultados

experimentais para o LCRV e o LCRC.

| LCRV - STEERED LCRC [0 0 90L..

Ritz [Hz] | Exp. | Diferenga [%] | Ritz [Hz] | Exp [Hz] | Diferenca [%)]
27,89 27,50 1,42 20,23 20,28 0,25
64,73 | 64,75 0,03 7762 | 7748 0,18
88,95 89,50 1,06 88,18 90,04 2,07
100,18 | 103,50 3,21 128,38 128,00 0,30
126,10 | 120,75 4,43 134,3 143,03 6,10
178,14 | 174,00 2,38 174,42 | 174,80 0,22
192,54 | 192,50 0,02

Modo 1 Ritz Modo 1 Experimental

~—

Modo 2 Ritz Modo 2 Experimental

Modo 5 Ritz
——

Modo 5 Experimental

-

Fo
i

A

Figura 5.11 — Comparagdo modal entre os resultados experimentais e do modelo de Ritz
para o LCRV.

5.6 Conclusoes

Neste capitulo foi investigado de maneira analitica e experimental o comportamento dindmico

vibracional de LCRV e LCRC. Inicialmente desenvolveu-se o modelo semianalitico baseado no
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Figura 5.12 — Comparagao modal entre os resultados experimentais e do modelo de Ritz
para o LCRC.

FEw N

método de Ritz utilizando fungoes de forma escritas por polinomios de Legendre modificados
para incorporacao de diferentes condi¢oes de contorno. Logo apds, procedeu-se a verificacao
deste modelo desenvolvido, comparando com um modelo de elementos finitos, implementado
no software Nastran®.

Foi realizado um processo de otimizagdo com o objetivo de aumentar a frequéncia
fundamental a partir do controle dos angulos de defini¢ao da trajetoria de deposicao das fibras
que foram definidos considerando polinémios interpoladores de Lagrange para o laminado
na condicao livre, simplesmente apoiada e engastada. Para cada condi¢ao de contorno foram

realizadas quatro diferentes otimizagoes aumentando o grau do polinémio interpolador.

Semelhantemente ao encontrado no Capitulo V, os resultados da otimizac¢ao mos-
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traram que a medida que o grau do polinémio interpolador aumentava, melhores resultados
eram encontrados. Em contrapartida, as trajetérias tornavam-se mais complexas. Verificou-
se que quanto maior a restricdo na condi¢ao de contorno, melhores resultados eram obtidos,
ou seja, o ganho no aumento da frequéncia fundamental foi maior na placa engastada, depois
para a placa simplesmente apoiada e por fim na placa livre.

Por fim, os resultados experimentais corroboraram com os obtidos numericamente,
comprovando o aumento da frequéncia natural utilizando fibras curvilineas. Adicionalmente,
tanto para um LCRV quanto para um LCRC as frequéncias naturais foram comparadas com
as numéricas e o erro maximo encontrado foi inferior a 7% para a frequéncia natural. Além
disso, a comparac¢ao modal dos laminados evidenciou a qualidade dos resultados obtidos com
a ressalva de alguns pontos de aquisicao que evidenciaram alguma inconsisténcia devido ao

posicionamento do excitador.



CAPITULO VI

OTIMIZACAO ROBUSTA DO COMPORTAMENTO AEROELASTICO DE
LAMINADOS DE MATERIAL COMPOSTO COM RIGIDEZ VARIAVEL

“Tell me and I forget. Teach me and I remember.

Involve me and I learn.” Benjamin Franklin

Este capitulo analisa o comportamento aeroelastico de laminados de material com-
posto com rigidez varidvel (LCRV) fabricados com a técnica tow stering na presenca de incer-
tezas provenientes das propriedades mecanicas do material composto e de defeitos inerentes
ao processo de fabricagao.

A modelagem aeroeldstica segue a abordagem apresentada no Capitulo II com
o modelo estrutural baseado nas suposi¢oes da teoria cldssica de laminacao (TCL). Sao
considerados polindmios de Legendre para as fungoes de forma que descrevem o deslocamento
fora do plano, e o modelo aerodindmico segue as caracteristicas da teoria das faixas em regime
quase estacionario.

Semelhantemente & escolha feita por Hollowell e Dugundji (1984), Stanford et
al. (2014) e Stodieck et al. (2013), sdo considerados laminados com condigao de contorno
engastada-livre, para simular um modelo simplificado de asa e avaliar seu comportamento ae-
roelastico. Contudo, neste capitulo propoem-se a identificagao dos pardmetros mais sensiveis,
a propagacao de incertezas no modelo estrutural aeroeldstico em um LCRV e a otimizacao

robusta considerando condigoes incertas.

87
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As técnicas de amostragem combinam o método de Monte Carlo com hipercubo
latino nas analises deterministica e robusta. A identificacdo das propriedades incertas é re-
alizada através da andlise de sensibilidade sendo essas incorporadas no modelo numérico,
com o devido tratamento matematico para a realizacao da otimizacao robusta. Posterior-
mente, com o tratamento matematico adequado, sao incluidas incertezas no modelo numérico
para realizagdo da otimizacao robusta. Por fim, utilizando o método conhecido como caos

polinomial quantificam-se os resultados com incertezas e realiza-se a otimizagdo robusta.

6.1 Modelo tedrico

O modelo estrutural segue a abordagem detalhada no Capitulo II relativa a modelagem de
LCRYV fabricados com tow steering. No modelo dindmico, é utilizada a abordagem classica de
Rayleigh-Ritz para equacionar o deslocamento transversal da placa, expresso em coordenadas
adimensionais ¢ (( = z/s) e n (n = y/c — 0.5), e utilizando polindémios de Legendre (Le), é

definido por:

W@ g = Y Y dun(®)Len(Q)Len(n) (6.)
m=mo n=ng
Os limites inferiores da série my = 2 e ng = 0 foram definidos de modo a satisfazer
as condi¢Oes de contorno geométricas. Ja os limites superiores m, .. = 8 € Nypee = 1 foram
definidos a partir de Stodieck et al. (2013), e pela condigao de rigidez na dire¢ao da corda,
respectivamente.
O modelo aeroelastico foi construido utilizando a Equagao de Lagrange (LAGRANGE,

1788) separando as instabilidades aeroeldsticas obtidas através da solugdo do problema de

auto valor associado, entre divergéncia e flutter, conforme o exposto no Capitulo II.

6.2 Projeto aeroelastico com incertezas

O projeto é estruturado em trés estagios principais: identificacdo, modelagem e otimizagao
(BOOPATHY et al., 2015).

A identificagao é realizada através da analise de sensibilidade nos parametros prin-
cipais, sendo possivel definir as variaveis de interesse, que sdo modeladas apropriadamente

de acordo com suas caracteristicas. O segundo passo consiste na propagacao das incertezas
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no modelo numérico verificando o impacto na resposta do sistema. Por fim, realiza-se a
otimizacao robusta com presenca de incertezas, associando uma func¢ao objetivo apropriada

dada as restri¢coes nas variaveis de entrada.

6.2.1 Identificacao de incertezas

A identificagdo dos parametros de maior influéncia no modelo estocastico foi feita a partir
da analise numérica de sensibilidade, na qual foi possivel ranquear a influéncia de cada
parametro.

Sendo y =f(x) a fungdo que representa o modelo numérico, na qual y é a fungao
de saida e x = (x1,x3....x7,) sdo as varidveis de entrada cada uma delas sendo associada a
uma func¢ao de densidade de probabilidade, o método baseado na variancia é utilizado para
avaliar a influéncia de cada pardmetro na varidncia total (CANNAVO, 2012) quantificando
a importancia de cada pardmetro (x;) na varidncia de saida o2 {y} usando o célculo de
sensibilidade de primeira ordem (first order sensibility indez, S;):

_ o’ {Ely|xi]}

S; = T (6.2)

Foi utilizado o programa computacional GSAT - Global Sensitivity Analysis Tool-
bor (CANNAVO, 2012), implementado em Matlab® para a andlise de sensibilidade, sendo o
indice de sensibilidade obtido pelo teste da Amplitude de Sensibilidade de Fourier (FAST)
proposto por (CUKIER et al., 1973). Este procedimento considera a andlise de decomposi¢ao
da variancia e expressa cada indice de sensibilidade por uma série de Fourier levando em
consideracao apenas valores nao nulos.

O célculo da relevancia de cada variavel é feito de acordo com o indice de sensibi-
lidade encontrado. Esta andlise direcionara os proximos passos, principalmente a defini¢ao
de quais serao as variaveis de entradas sujeitas a incertezas. Uma representacao esquematica

deste processo pode ser visto na Fig. 6.1.
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Figura 6.1 — Tlustragdo do método de andlise de sensibilidade baseado na variancia.
Baseado em Loucks (2006).

6.2.2 Modelagem de incertezas

Para cada variavel aleatoria de entrada, obtida da analise de sensibilidade, é estabelecido um
intervalo de valores, com definicdo de um valor médio e da fun¢ao de distribuicdo de proba-
bilidade, como mostrado na Fig. 6.2. Estas variaveis sao inerentes ao processo e nao podem
ser totalmente eliminadas. Por exemplo, no caso de LCRV fabricados com tow steering,
durante a deposicao das fibras, o angulo de controle da trajetoria pode apresentar discrepan-
cias, podendo ser expresso através de um valor médio adicionado a um desvio padrao para
descrever a funcao de distribuicao. Por outro lado, devido as dificuldades na manufatura, o
laminado pode apresentar defeitos que alteram significativamente as propriedades mecanicas
locais no laminado, que podem ser tratadas de forma simplificada considerando incertezas
nas propriedades mecanicas das fibras.

A representacao de uma variavel aleatoria pode ser completamente definida por

sua fungao de distribui¢do acumulada C'DFx(x) expressa como:

CDFx(z) =P(X < x), (6.3)

onde, P representa a probabilidade de um evento.

Considerando uma variavel aleatéria continua, a funcao densidade probabilidade
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(PDF) é:

PDFx(x) = h_{%r%oIP’(a: <X <xz+h)/h, (6.4)

e a média desta variavel, neste caso, é equivalente a da funcao Esperanca obtida por:

jx = E[X] = /D _.PDFx(x)dx. (6.5)

A func¢ao densidade probabilidade pode ser modelada de diferentes maneiras, por
exemplo, seguindo uma distribuicao log-normal, exponencial, ou estimada através da sua

média e desvio padrao de uma amostra (CURSI; SAMPAIO, 2015).
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Figura 6.2 — Funcao Densidade de Probabilidade do angulo de tow steering.

6.2.3 Propagagdio de incertezas

Apods a identificacao das fontes de incertezas, o proximo passo consiste na propagagao através
da relagao de entrada e saida no modelo numérico.

A maneira mais simples de avaliar a propagacao de incertezas é por meio da
simulagdo de Monte Carlo, em que uma vez definidas condi¢oes estatisticas das variaveis
(PDF), os resultados de saida sdo avaliados para um niimero finito de amostras a’) com
a estimativa da média (u;) e da variancia dos resultados de saida (0%). Sua abordagem
¢ nao intrusiva e pode ser utilizada para obtencao de qualquer saida. Mas, em muitos
casos, a avaliacdo da funcao exata é computacionalmente onerosa e inviavel. Além disso,

a principal desvantagem deste método esta relacionada a amostragem, pois grandes areas

do dominio amostral podem ser deixadas de fora, enquanto outros métodos possuem um
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melhor comportamento (BOOPATHY et al., 2015). Para solucionar esta dificuldade, métodos
aproximados podem ser utilizados para avaliagdo da resposta do modelo numérico em fungao
do valor médio e da variancia.

Neste trabalho, utilizou-se o método denominado Expansao por Caos Polinomial
(PCE), baseado em polinémios ortogonais de Hermite, escolhido devido a consideracao de
distribuicao gaussiana para as varidveis aleatorias. Desta forma, os resultados de saida

admitem a representacao do caos da seguinte forma (SCARTH et al., 2015b):

M M i1
f(x) =uoHy + Z un Hy (X51) + Z Z s i, Ha (X1, Xi2) +
=1 i1=1ig=1

(6.6)

i2 42

M
Z Z Z ui1i2i3H3(Xi17 X2, Xig) + ..... ,

i1=11ip=1ig=1
sendo w;,...u;, os coeficientes deterministicos, x;; as varidveis aleatérias gaussianas e a base
formada por polinémios de Hermite de ordem p:

1. T
n,—5X X
, O'e 2

i1y ey Xij

(6.7)

Normalizando, convenientemente, as varidveis aleatérias (;;, pela média p1x e pelo

desvio padrao oy, estas sao expressas por:
x. p—
Gy = —a —He, (6.8)

A Equacao 6.7 é reescrita como:

n ore2¢"¢

H,[Ci1---Cijl = (—1) Bl

(6.9)

e, adicionalmente, fazendo f; igual a a;...., a;p € W;((;) igual a Hy[Cii...¢i;] a Eq. 6.6 pode

ser reescrita como:

fx) = Z@‘I’z(o (6.10)

Dessa forma, se forem considerados dois parametros aleatorios distintos, a expan-
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Figura 6.3 — Exemplo de representacao da PDF para amostras de MC e PCE de terceira
ordem para diferentes tamanhos de amostras.

sdo do caos polinomial de segunda ordem (PCE - ordem 2) é expressa por:

F(x) = B0+ BiCu+ Bala + B3(CF — 1) + BaCiCe + B5(¢5 — 1). (6.11)

Semelhantemente, a expansao em terceira ordem (PCE - ordem 3) é:

F(x) =60 + 11 + BoCo + B3(¢F — 1) + Buile + B5(¢5 — 1)+
B6(CF — 3C1) + Br(CG — Go) + Bs(G3¢ — C1) + Bo(G5 — 3C)-

(6.12)

A convergéncia é facilmente avaliada através da Fungao Densidade Probabilidade
(Fig. 6.3) e também pela Fungao Densidade Acumulada (Fig. 6.4) considerando diferentes

ordens para o polindémio e para o numero de amostras.

6.2.4 Problema de otimizacao

A otimizagao deterministica considerada nesta tese é definida por uma otimiza¢ao (maxi-
mizagao) restrita de uma fungao objetivo (J) que representa a condi¢do de instabilidade
aeroelastica (menor valor entre as velocidades de flutter e de divergéncia). As varidveis de
projeto (p) sdo definidas inicialmente através da andlise de sensibilidade, e a restrigdo é dada

pelas fronteiras fisicas e de manufatura. Logo, o problema de otimizagao pode ser definido
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Figura 6.4 — Exemplo de representacao CDF para amostras de MC e PCE de terceira
ordem para diferentes tamanhos de amostras.

CO1mo:

Mazimizar: J(q) = margem aeroelastica(p);

SU]6ZtO (pz)mm S (p)z S (pi)maa:-

Se toda variavel puder ser precisamente determinada, todas as fungoes dependentes
delas sao deterministicas. No entanto, considerando incertezas nos parametros de projeto, a

otimizacao nao pode ser tratada seguindo uma abordagem deterministica.

6.2.5 Otimizagcdo robusta

Deb e Gupta (2006) definem otimizagao robusta como a busca por minimizar uma funcao
objetivo f(x), cuja solucdo = € S, onde S é o dominio de solugbes possiveis, é obtida
quando o resultado desejado apresentar sensibilidade a perturbagoes ao redor dos valores
deterministicos das variaveis de entrada.

A solugao robusta do problema é definida pela fungéo objetivo robusta () posta
na forma de uma otimizacao multiobjetivo utilizando um algoritmo de evolucao diferencial.
A construcao das fronteiras de Pareto para as solugoes 6timas nao dominantes é feita ava-
liando a média dos valores efetivos (J1 = pf) (BRANKE, 1998; TSUTSUL; GHOSH, 1997; JIN;

SENDHOFF, 2003) e da varidncia (J> = o). Portanto, a otimizagdo multiobjetivo robusta
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assume a seguinte forma:

Mazimizar : Ji(q, py) = p(Min[fluter(p), divergéncia(p)]);
Jo(p, o) = o(Min[fluter(p), divergéncia(p)]);

Sujeito: (pi)min < (P)i < (Pi)maz-

6.3 Simulacao numérica

O modelo analisado é constituido por uma placa laminada de material composto, fabricado
pelo processo de tow steering, idealizando uma asa retangular, previamente estudada por
Hollowell e Dugundji (1984), com envergadura (s) de 305 mm, e corda (c), 76,2 mm, seme-
lhante ao modelo utilizado no Capitulo III e esbogado na Fig. 3.4. A placa é composta por
seis camadas unidirecionais de grafite/epo6xi, e as propriedades mecéanicas sao mostrados na
Tab. 6.1.

O laminado é simétrico, e todas camadas possuem os mesmo angulos de controle
da trajetéria, alterando somente o lay-up basico, conforme Capitulo II. Dessa forma, a otimi-
zagao realizada considera apenas duas variaveis de projeto: o angulo de entrada no laminado

(Tp) e o de saida (77), definidos pela Eq. 2.33.

Tabela 6.1 — Propriedades do material e dimensoes do laminado.

Propriedade Valor Propriedade Valor

By 98000 MPa envergadura, s 304,8 mm
Ey 7900 MPa  corda,c 76,2 mm
Gi2 5600 MPa  densidade,pq 1520 kg/m3
12 0,28 espessura da camada, ¢t 0,134 mm

6.4 Configuragao base

Duas configuragoes simétricas com sequéncias de empilhamento distintas (LCRC) foram
analisadas e consideradas como configuragdes base. A primeira, denominada C1, possui o
seguinte lay-up [0 -45 45]; por outro lado, na configuragao (C2), a sequéncia de empilhamento
¢ dada por [-45 45 45],.

Em ambas configuracoes foram realizadas as analises aeroelasticas, com respectiva
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avaliacao da evolucdo das frequéncias naturais e do amortecimento modal associado, con-
forme mostrado na Fig. 6.5. Neste caso, percebe-se que o flutter ocorre em 31,0 m/s e 40,0

m/s para C1l e C2, respectivamente.

C1
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Figura 6.5 — Anélise aeroelastica para as configuracgoes basicas C1 e C2.

6.5 Otimizacao deterministica

A otimizacao deterministica é realizada com o objetivo de determinar os angulos 6timos
que definem as trajetérias de deposicao da fibra que maximizam a margem aeroelastica que
correspondem ao menor valor entre a velocidade de flutter e divergéncia. Para isto, utilizou-
se um algoritmo baseado na evolucao diferencial, sendo a populacao ajustada com pelo menos
vinte individuos e vinte geragoes.

Os resultados encontrados estao dispostos na Tab. 6.2 que permite comparar as
configuragoes bases com as configuracoes otimizadas dos LCRV fabricados com tow steering.

Percebe-se que a otimizacao proporciona um aumento de 31% na velocidade de flutter para

C1l e 10% for C2.

Tabela 6.2 — Comparagao com as configuragoes basicas dos resultados obtidos com a

otimizagao.
LCRC Vel. flutter LCRV TO/T1 Vel. Flutter Aumento
[0-45 45,  3lm/s  -13.84°/ 62,83° 4l m/s 31%

45 45 45), 40 m/s  -12,0°/ 13,69° 434 m/s 9%
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6.6 Otimizacao robusta

Antes de se proceder a otimizacao robusta, foram selecionadas as variaveis aleatorias de
entrada, a partir do calculo de sensibilidade. Para a primeira anélise de sensibilidade, foram
consideradas pequenas variagoes (0 = 1° nos dngulos da trajetéria e 2% nos valores nominais
das propriedades do material) nos pardmetros (70, T'1, Ey, Es, p112, Gi2 and p ), resultando
na resposta expressa pela Fig. 6.6.

Nesta primeira abordagem, fica evidente que os principais pardmetros sensiveis sao
os angulos de controle de trajetoria, ficando as propriedades do material em segundo plano,

para o caso especifico do laminado estudado e os intervalos considerados.
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Figura 6.6 — Analise de sensibilidade para uma pequena variacao nas variaveis de entrada.

Tendo em vista que o fator manufatura pode produzir defeitos ao laminado durante
o processo de deposicao, essencialmente vazios e sobreposicoes, decidiu-se por aumentar a
variabilidade dos pardmetros relativos as propriedades no material na ordem de 4 5%, o que
resultou em uma maior sensibilidade, principalmente no médulo de elasticidade na direcao
principal (E;) em relagdo a primeira andlise, conforme mostrado na Fig. 6.7.

Mesmo que os resultados da segunda anélise de sensibilidade mostrem uma grande
influéncia de F;, decidiu-se por adotar somente os angulos de definicao de trajetoria como
variaveis incertas, devido a falta de informagao neste estagio no que diz respeito a quantidade
e posicao dos defeitos, visto que estes estao naturalmente relacionados aos angulos de tow
steering. Desta forma, para realizar a otimizacao robusta, foi considerada a geometria do
laminado especificada na Tab. 6.1, composta por seis laminas simétricas, com o objetivo de

determinar uma configuragao robusta dos angulos de tow steering para anélise aeroeléastica.
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Figura 6.7 — Resultados de sensibilidade considerando grande variacao nas propriedades
dos materiais.

O procedimento de otimiza¢ao combina um algoritmo de evolugao diferencial com
um procedimento de amostragem pelo método de Hipercubo Latino, com a escolha de um
numero apropriado de individuos e geragoes, para cada andlise realizada.

Diferentemente das configuracoes anteriores, onde foram realizadas otimizacoes
com objetivo tnico de aumentar a velocidade de instabilidade aeroelastica, a otimizagao
robusta proposta considera simultaneamente a média e o desvio padrao do envelope aeroe-
lastico em duas fungoes objetivo distintas, de modo que a solucdo é extraida da fronteira de

Pareto obtida da otimizacao, conforme mostrado na Fig. 6.8.
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Figura 6.8 — Otimizagao aeroelastica robusta.

6.7 Comparacao dos resultados

Foram realizadas otimizac¢oes deterministicas e robustas para duas configuracoes distintas

de LCRV fabricados em trajetérias curvilineas, sendo os resultados organizados e dispostos



99

na Tab. 6.3. Além disso, como exposto nas Figuras 6.9 e 6.10 verificou-se o efeito da
perturbacao dos angulos de tow steering no comportamento aeroelastico evidenciado na
variacao das frequéncias naturais e no amortecimento para as configuragoes otimizadas de

forma deterministica.

Tabela 6.3 — Comparacao dos resultados obtidos pela otimiza¢ao deterministica e robusta.

Deterministica | Deterministica Robusta Robusta
(C1) (C2) (C1) (C2)
TO/T1° | -13,84/62,83 -12,0 / 13,69 | -33,52 / 73,11 | -25,75/ 26,95
Ji 38,89 m/s 43,22 m/s 36,46 m/s 40,61 m/s
Jo 3,3165 0,3005 0,3488 0,1950
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Figura 6.9 — Variacao do comportamento aeroelastico devida a perturbacgao aleatéria no
angulo de controle da trajetéria na configuracao deterministica CA.

As configuragoes otimizadas também foram analisadas por comparacao das Fun-
¢oes Densidade de Probabilidade, como mostrado nas Figuras 6.11 e 6.12, em que esta
evidenciada a diferenca no comportamento aeroelastico de (C1) quando sdo perturbados
os angulos de controle de trajetéria na configuracdo otimizada de forma deterministica.
Percebe-se, ainda, uma mudanca no mecanismo de flutter de um modo para o outro, decor-

rente desta perturbacdo. Nao obstante, os resultados encontrados para C2 demostram que
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Figura 6.10 — Variacao do comportamento aeroeldstico devida a perturbacgao aleatoria no
angulo de controle da trajetéria na configuracao deterministica CB.

esta configuracao é menos sensivel se comparada com C1, apresentando menor sensibilidade,

ainda para pequenas perturbagoes.
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Figura 6.11 — Comparagao entre as configuragoes otimizadas de maneira deterministica e
robusta para a configuracao C1 em termos da fungao FDP.

Por fim, embora a configuracdo robusta apresente menor margem de estabilidade
aeroelastica do que a comparada com a configuracdo deterministica, conforme esperado,
o LCRV otimizado ainda apresenta ganhos com relagdo a configuracao convencional base

(LCRC) em termos de robustez.
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Figura 6.12 — Comparagao entre as configuracoes otimizadas de maneira deterministica e
robusta para a configuragdo C2 em termos da funcao FDP.

6.8 Conclusoes

O comportamento aeroelastico de LCRV fabricados com deposicao das fibras por caminhos
curvos foi analisado e otimizado neste capitulo. Devido a complexidade do processo de
fabricacao foi considerada nas simulag¢oes numéricas a inclusao de incertezas. Primeiramente
foram obtidos os principais parametros de incerteza no projeto pela andlise de sensibilidade,
ficando evidenciado que os angulos de controle de trajetoria exercem maior influéncia que as
propriedades mecéanicas médias do material.

Dois lay-ups diferentes foram analisados, e posteriormente otimizados com relacao
aos angulos de controle da trajetéria de deposicao de fibras na forma deterministica e robusta.
Em ambas otimizacoes foram evidenciados os ganhos obtidos com LCRV. No entanto, quando
perturbado o angulo de controle da trajetéria no laminado otimizado de forma deterministica,
percebeu-se uma grande dispersao na instabilidade aeroelastica, diferentemente do que foi
percebido na configuracao robusta.

As solugoes robustas foram retiradas da fronteira de Pareto que forneceu um con-
junto de solugoes possiveis que aliavam pequena dispersao em torno das melhores médias
encontradas. Neste contexto, devido a sua eficiéncia computacional utilizou-se o método de
Caos Polinomial para avaliagdo da funcao objetivo.

Por fim, é importante enfatizar a importancia de se avaliar a influéncia de incer-
tezas nos LCRV bem como o ganho obtido com os procedimentos de projeto que minimizam

esta influéncia sobre o comportamento dinamico, estrutural e aeroelastico, haja vista que
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as limitagoes do processo de manufatura estao intimamente ligadas as restrigoes e defeitos

induzidos, refletindo na confiabilidade estrutural.



CAPITULO VII

CONCLUSOES, PRINCIPAIS CONTRIBUICOES E PERSPECTIVAS

Neste trabalho foram realizados estudos dindmicos e aeroelasticos em laminados de material
composto de rigidez varidvel (LCRV), investigando laminados fabricados com espagamento
variavel de fibras e laminados fabricados pelo processo de tow steering incluindo incertezas
no angulo de deposicao do material. Ao longo do desenvolvimento do trabalho buscou-se
evidenciar os beneficios que podem ser proporcionados por configuragoes de rigidez variavel
em relagdo aos compositos tradicionais em que as fibras sao dispostas unidirecionalmente em
cada camada. Buscou-se, ainda, maximizar estes beneficios empregando procedimentos de
otimizacao numérica.

Seguindo uma tendéncia observada atualmente em diversos ramos da mecéanica
estrutural, o estudo incluiu propostas de avaliagao da influéncia de incertezas incidindo nos
parametros fisicos e geométricos sobre o comportamento dindmico e aeroelastico de placas
de LCRV, enfatizando, especialmente, as incertezas induzidas por processos de manufatura.
Estas incertezas foram consideradas em um processo de otimizagao robusta, visando a me-
lhoria do comportamento aeroelastico e, ao mesmo tempo, uma minimizacao da influéncia
de parametros incertos sobre este comportamento.

Com relagao a andlise aeroelastica de laminados fabricados com volume de fibra va-
ridvel (Capitulo III), diferentemente da maioria dos trabalhos a respeito de aeroelasticidade
de materiais compostos em que as propriedades do material sao homogeneizadas e consi-

deradas constantes ao longo do laminado, considerou-se que essas propriedades variam de
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acordo com o volume de fibras ao longo do laminado, resultando em uma grande variacao de
resultados no que diz respeito a velocidade de flutter e divergéncia. Além disso, os resultados
mostraram uma relagao direta entre a ampliagdo da margem de estabilidade aeroelastica e o
aumento do volume de fibra. Entretanto, o mesmo nao ocorreu com as frequéncias naturais.
Neste contexto, nao foram encontrados trabalhos anteriores reportados na literatura, o que
leva a crer que estes resultados sao originais.

Dada a complexidade do processo de fabricacao dos LCRV por deposi¢ao curvilinea
das fibras, analisou-se numericamente o sistema aeroelastico com incertezas nos angulos
de controle da trajetéria. A otimizacao robusta obtida a partir da fronteira de Pareto,
para um pequeno desvio em torno das melhores médias, permitiu o desenvolvimento de
um projeto de LCRV com beneficios no comportamento aeroeldstico e, ao mesmo tempo,
robusto a incertezas nos angulos de deposicao de fibras. Do ponto de vista computacional, o
método denominado Caos Polinomial mostrou-se especialmente interessante, pois diminuiu
consideravelmente o tempo computacional. Os resultados foram bastante satisfatérios e
reforgam a importancia da avaliacao aeroelastica dos LCRV com variaveis incertas, devido
as limitacoes e defeitos induzidos pela manufatura em situacoes praticas.

Outra contribuicao importante do trabalho é o estudo de flutter de painéis em
LCRV fabricados com a técnica tow steering, considerando diferentes trajetérias de deposi-
¢ao de fibras. A utilizacdo de polindmios interpoladores de Lagrange para definicao destas
trajetorias mostrou-se eficiente e permitiu comprovar a possibilidade de aumento da margem
de flutter; no entanto, quanto maior a ordem do polindmio, mais complexas se tornaram as
trajetdrias, o que levanta questoes referentes a restrigbes de manufatura. Este fato levou a se
considerarem laminados menos otimizados, porém menos sujeitos a restricoes de manufatura,
nos quais as fibras sao dispostas em trajetorias mais simples, de raio constante.

No tocante a estes laminados, foi encontrada uma configuragao com ganhos rela-
tivos ao LCRC, através da otimizagao multiobjetivo, considerando esforgos de membrana no
plano e os efeitos aeroelasticos. Todos os resultados obtidos evidenciaram os beneficios dos
LCRV, mesmo quando se limitou a otimizacao, visando a obtencao de trajetérias exequiveis,
possibilitando aumento do envelope de estabilidade do laminado.

Os resultados provenientes das simulagoes temporais, considerando nao linearidade
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estrutural geométrica, evidenciaram o efeito de bifurcacdo na amplitude de deslocamento,
correspondendo ao passo inicial em direcao aos proximos trabalhos envolvendo nao lineari-
dades presentes em LCRV, nos casos em que se preveem maiores amplitudes de movimento.

Por fim, uma contribuicdo considerada importante foi a confrontagao entre re-
sultados numéricos e experimentais das caracteristicas dinamicas de placas fabricadas pelo
processo tow steering com fibras dispostas em trajetérias de raio constante. Otimizagoes
realizadas com o objetivo de aumentar a frequéncia fundamental mostraram que os ganhos
dependem substancialmente das condi¢des de contorno. Os resultados numéricos foram cor-
roborados satisfatoriamente pelos obtidos através da andlise numérica experimental, apre-
sentando boa correlagdo entre as frequéncias naturais e algumas formas modais.

Ao final do desenvolvimento deste trabalho de tese, a partir das investigacoes rea-

lizadas e dos resultados obtidos, propoem-se, para sua continuidade, as seguintes sugestoes:

o Inclusao de processos aleatérios para representacao da dispersao dos angulos de controle
de trajetéria em LCRV fabricados com a técnica tow steering e, consequentemente,

propagacao no modelo numérico para andlise aeroelastica.

« Prosseguimento das anélises nao lineares, tanto para o modelo aeroelastico quanto para
o modelo dindmico, utilizando métodos apropriados, como o método das multiplas

escalas e o método das perturbacoes.

o Extensao das andlises experimentais, considerando diferentes raios de curvatura, di-
ferentes condigoes de contorno, com posterior ajuste de modelo utilizando métodos

estocasticos.

o Aprimoramento da detecgdo e modelagem de defeitos de fabricagdo nos LCRV fabri-

cados com tow steering, principalmente vazios e sobreposigoes.
« Verificacao de laminados nao simétricos (B # 0).
o Previsao de falha em painéis fabricados com tow steering.

o Utilizando a regra da mistura, verificar a resisténcia dos painéis fabricados com tow

steering.
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