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RESUMO

Materiais compdsitos sao aplicados nas mais diversas dreas da engenharia, como no ramo
aerondutico, automobilistico e aeroespacial devido a relacao de alta rigidez com baixa massa.
Além disso, pode-se alterar as disposi¢des do material de acordo com o caso analisado. Assim,
este trabalho propde uma metodologia de avaliacdo de esfor¢cos combinados em estruturas
construidas por paredes de laminados de madeira balsa e laminas de carbono/epéxi, utilizadas
como tailboom de aeronaves participantes da competicio SAE Brasil Aerodesign. A ferramenta
foi desenvolvida afim de estudar a aeronave da classe regular da Equipe Albatroz Aerodesign
2022, na qual consideram-se os casos criticos de voo como forma de assegurar a integridade
da estrutura durante toda a missdo. Para o procedimento, o método dos elementos finitos foi
utilizado em uma andlise inicial dos carregamentos nos pontos criticos da estrutura. Entao, a
geometria foi otimizada através de um codigo desenvolvido na linguagem Python e utilizando
algoritmo genético, onde as andlises se fundamentam na teoria cldssica dos laminados para placas
de material compdsito visando a determina¢do da melhor orientacdo das camadas e a dimensao
da secdo transversal da estrutura. Em seguida, foi realizada uma nova simulacdo afim de avaliar
o novo empilhamento/dimensao. Por fim, as etapas se repetem até que seja alcangada a melhor
combinacdo entre empilhamento do laminado e dimensdes da secdo transversal do componente.
Os resultados obtidos apresentaram uma diferenca de aproximadamente 100% entre os dados
resultantes de margem de seguranca do algoritmo genético e da simulacdo computacional, os
quais sao justificados pela consideracao de utilizar um empilhamento arbitrario para aquisicao
dos carregamentos fornecidos para a otimizac¢do e pelo uso dos esfor¢os referentes a secao em
que a estrutura € engastada. Porém, os valores finais sdo calculados apds a segunda simulacao
e apresentaram valores dentro dos limites de projeto, ou seja, a utilizacao da ferramenta se
apresenta vidvel dentro do projeto, principalmente na etapa preliminar em que € necessario

determinar a geometria de forma répida.

Palavras-chave: Materiais compdsitos. Aerodesign. Otimizagdo. Simulagdo computacional.

Teoria classica dos laminados.



ABSTRACT

Composite materials are applied in various engineering fields, such as the aeronautical, automo-
tive, and aerospace sectors, due to their high stiffness-to-mass ratio. Furthermore, the material
arrangements can be modified according to the specific case under analysis. Thus, this work
proposes a methodology for evaluating combined loads in structures constructed with laminated
walls of balsa wood and carbon/epoxy layers used as tailbooms in aircraft participating in the
SAE Brazil Aerodesign competition. The tool was developed to study the regular class aircraft
of the Equipe Albatroz Aerodesign 2022, considering critical flight cases to ensure structural
integrity throughout the entire mission. For the procedure, the finite element method was used to
initially analyze the loadings at critical points of the structure. Then, the geometry was optimized
using a code developed in the Python language and utilizing a genetic algorithm, where the
analyses are based on the classical lamination theory for composite material plates, aiming to
determine the best layer orientation and cross-sectional dimensions of the structure. Subsequently,
a new simulation was performed to evaluate the new stacking/dimensions. Finally, the steps
are repeated until the best combination of laminate stacking and component cross-sectional
dimensions is achieved. The obtained results showed an approximately 100% difference between
the safety margin data resulting from the genetic algorithm and the computational simulation.
This difference is justified by considering the use of an arbitrary stacking for acquiring the
loadings provided for optimization and by the use of forces related to the section where the
structure is fixed. However, the final values are calculated after the second simulation and showed
values within the design limits. In other words, the use of the tool proves to be feasible within
the project, especially in the preliminary stage where it is necessary to determine the geometry

quickly.

Keywords: Composite materials. Aerodesign. Optimization. Computer simulation. Classical

lamination theory .
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1 INTRODUCAO

Os materiais compdsitos sdo caracterizados pela unido de dois ou mais constituintes
diferentes, associados em escala macroscépica, para funcionarem como uma unidade, visando
obter um conjunto de propriedades que nenhum dos componentes apresenta individualmente.
Além disso, essa classe de materiais € representada principalmente pelas estruturas laminadas
formadas por matriz e reforco, as quais possuem uma orientag¢do preferencial para sua utilizagao.
Dessa forma, esse tipo de material destaca pela possibilidade de se manipular as orientagdes
das laminas de forma a melhorar a rigidez e a resisténcia mecanica da estrutura (MENDONCA,
2005). A partir do surgimento dessa classe de material, dreas como a aerondutica, aeroespacial,
automobilistica sofreram grandes avancos tecnolégicos (NETO; PARDINI, 2006).

Na graduacao, uma das oportunidades de se aperfeicoar na area de compdsitos sdao os
projetos de ensino, como o Aerodesign e o Férmula SAE. Isso acontece, pois possuem como
principal objetivo participar de competi¢des nacionais, as quais exigem estruturas leves que
assegurem a integridade do veiculo durante os testes.

A Competicdo SAE Brasil Aerodesign, um programa em que coloca os estudantes de
engenharia para desenvolver todas as etapas de um projeto de aerondutica, desde a elaboracao
tedrica até a construgdo e testes em voo da aeronave (SAE, 2023). A UDESC ¢ representada pela
Equipe Albatroz Aerodesign (Figura 1), que participa de duas das trés classes da competicao,
a regular e a micro. No ano de 2023, a classe regular apresenta como principais imposi¢des, a
restri¢ao das dimensdes do avido e a necessidade de sobrevoar um obsticulo durante a corrida de
decolagem. Ja para a classe micro, o avido precisa decolar de uma mesa a0 mesmo tempo que
seja possivel desmonté-lo e armazend-lo dentro de uma caixa (SAE, 2023). Apesar de contarem
com requisitos de projeto diferentes, a reducdo do peso vazio para ganho de carga paga € um

objetivo em comum.

Figura 1 — Equipe Albatroz AeroDesign

Ea, &8 S e ‘F i‘\"f"'i““‘

Fonte: Equipe Albatroz (2022).
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Dessa forma, a procura por materiais e métodos de reduzir a massa € a0 mesmo tempo
garantir a integridade da aeronave durante todo o voo sio os principais focos dos membros da
area estrutural do projeto, para isso busca-se utilizar materiais compdsitos nos seus elementos.
A Figura 2 apresenta os principais componentes da aeronave de 2022 da classe regular fabri-
cados em materiais compd@sitos, tanto naturais como madeira, quanto compdsitos poliméricos

refor¢ados por fibra ou estruturas sanduiches.
Figura 2 — Aeronave da classe regular 2022

Estabilizador vertical (EV)
Estabilizador horizontal (EH)

Fuselagem

Fonte: Adaptado de Linhares e Souza (2022).

O tailboom ¢ a estrutura que conecta a fuselagem aos estabilizadores, os quais sdo as
superficies de controle da aeronave e sdo classificados em vertical e horizontal. Na Figura 2 sdo
indicados os trés componentes: o estabilizador vertical (EV) é dividido em duas partes, uma fixa
e outra mével, com a segunda sendo chamada de leme que tem como fun¢do garantir o controle
latero-direcional da aeronave a partir do aumento da forca de sustentagc@o proporcionada pelo EV.
De forma similar, o estabilizador horizontal (EH), possui uma parte mével denominada profundor
com o objetivo de controlar o movimento longitudinal na aeronave (ROSA; TOPOROSKI, 2005).

Diante do exposto, este trabalho foi motivado pelo fato de a aeronave desenvolvida pela
classe regular da Equipe Albatroz Aerodesign em 2019 (Figura 3), ter apresentado problemas de
falta de rigidez e peso excessivo em seu tailboom. Dessa forma, buscar-se-4 desenvolver uma
metodologia de otimizacdo do tailboom fabricado em material compdsito. Para isso, através de
simulagdes em elementos finitos, por meio do software Abaqus®, fez-se uma andlise inicial do
laminado, onde sdo retirados os carregamentos internos para cada ponto na sec¢ao critica. Em
seguida, por meio de um algoritmo genético (AG), baseado na teoria cldssica dos laminados, sdo
estudadas diferentes combinacdes de empilhamentos de cada parede da estrutura em busca da
configuragdao que melhor atenda aos critérios impostos. Ao final da avaliacdo, é realizada uma
nova simulacdo com a configuragcdo definida para verificar os resultados obtidos na etapa de
otimizagdo. Por fim, reduz-se a se¢do transversal da estrutura para um nova anélise, até que se

encontre as menores dimensoes.



Figura 3 — Aeronave da classe regular 2019

15
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2 MACROMECANICA DE UMA LAMINA

A lamina representa uma das estruturas mais simples dentro do estudo de materiais
compdsitos e uma andlise mais detalhada € de suma importancia para entender estruturas mais
complexas como um laminado. A partir disso, realizar-se-4 um estudo macroscépico de uma
lamina para descrever a resposta da 1amina quando solicitada por esforcos combinados. Esta
andlise considera as propriedades mecanicas médias aparentes do compdsito, desde que o material
se encontre no regime eléstico-linear. Os ensaios mecanicos com corpos de prova baseado em

normas sao uma das principais maneiras de determinar essas propriedades.

2.1 RELACAO TENSAO-DEFORMACAO PARA MATERIAIS ELASTICO-LINEARES

Segundo Hibbeler (2011), ao aplicar uma forca externa a um sélido, esse produzird
esforcos internos com o objetivo de manter sua integridade estrutural. Ao analisar um ponto do
corpo, as forcas geram tensdes, as quais, por sua vez, ocasionam deformacdes responsdveis pela
alteracdo da forma e tamanho da peca. Dessa forma, as tensdes para um elemento infinitesimal,

conforme a Figura 4, podem ser escritas na forma do seguinte tensor

O11 T2 T3
O=|Ty Oxn ™3|, (1)

731 132 033

de maneira similar, as deformacdes sao representadas por

€11 Y12 N3
E= Y1 &2 P3| 2)
B1 V2 €33

Uma vez que tanto o tensor de tensdo como o de deformacio sdo simétricos, utiliza-se a

notacdo de Voigt para reduzir a ordem do tensor resultando nos seguintes vetores:

T
0'2[61 0y 03 T3 T3 le] ) (3)

T
82[81 & & Y3 Vi }’12] . “4)

onde a relagcdo entre a notagdo tensorial com a notagcdo contraida é apresentada na tabela 1.
Os termos 0}, T;;, & € ¥;; representam, respectivamente, tensdes normais na dire¢ao i, tensoes

cisalhantes no plano ij, deformacdes normais na direcao i, deformacdes angulares no plano ij.
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Figura 4 — Tensdes em um elemento infinitesimal

T3

re o

Fonte: Jones (1999).

Tabela 1 — Tensor e notagdo contraida para tensdes e deformacdes

Tensdao Deformacgao
Notacao | Notacdo | Notacdo | Notacdo
tensorial | contraida | tensorial | contraida
011 (01) o1 €11 (&1) €
022 (02) o2 €2 (&) t5))
033 (03) 03 €33 (&3) &

T3 = 032 Oy Y3 =283 &
T3] = 03] Os Y31 = 2&31 &5
Ti2 = Op2 O Yi2 = 2€12 €

Fonte: Adaptado de (JONES, 1999).

Na tabela 1, os valores de ¥;; representam as deformacdes cisalhantes de engenharia,
enquanto que &; para i # j representa o tensor deformagao cisalhante.
De acordo com Mendonga (2005), (3) e (4) se relacionam através da matriz de rigidez do

material [C] composta pelos termos C;;, resultando na equag@o

o} Cii Cnn Ci3 Gy Ci5 Cig| | &
o) G Cn Gz Gy G5 Cy6| | &2
o3| _ |G G G35 Gag Gas Ga| | & ’ 5)
™3 Cyi Cyp Ca3 Cas Cys Cuel| |13
T31 Cs1 Csp Csz Csy Css Csg| | P31
[T12]  |Co1 Ce2 Ce3 Cos Cos Ces| |Y12]

A matriz [C], definida na equacao (5), caracteriza um material anisotrépico, o qual ndo
possui planos de simetria, logo s@o necessarios 36 coeficientes independentes para descrever
o comportamento do material. Para o caso de existirem trés planos ortogonais de simetria, o
material é considerado ortotrépico, o qual possui em cada ponto pelo menos um sistema de

referéncia em que as tensdes normais ocasionam apenas deformacdes normais e as tensodes
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cisalhantes ocasionam apenas deformacdes cisalhantes. Com isso, [C] se reduz a 9 constantes

independentes e a equagdo (5) € reescrita como,

o] Ch Cp Cz3 0 0 O €
(03] Cyn Cy 0 0 0 &
O3 _ Cs3 0 0 0 &3 (6)
™3 Cy 0 0 |73
T31 Gss 0| |7
| 12 | sim. Ces | | 2]

Segundo Mendonga (2005), as laminas sao classificadas como materiais ortotropicos
transversalmente isotrépicos, pois além da simetria presente nos materiais ortotropicos, existe
uma igualdade entre as propriedades em relacdo as diregdes 2 e 3. Portanto, necessita-se de

apenas 5 constantes para analisar o material, o que permite a simplificacdo de [C] para a matriz,

(o} Ch C2 C3 0 O 0 €
(6] Ch C13 0 0 0 &
o3 _ Cyz O 0 0 & e
(7% Cy O 0 123
73 Cyq 0 V1
_1712_ _sim. %_ _’)/12_

Como [C] € uma matriz ndo singular em todas as relacdes apresentadas anteriormente, é
possivel inverté-la para adquirir a matriz de flexibilidade do material [S] e a relacdo deformagao-

tensao para materiais ortotropicos

& | [S11 Si S3 0 0 0] [a]
& S» Sz 0 0 0 (e2)
& _ S33 0 0 0 o3 )
123 Saa 0 0| T3
%1 Sss 0 | |1
| 2| [sim. Ses | | T12]

As componentes de [S] sdo mais simples de determinar quando comparadas com as de
[C]. Dessa forma, opta-se por utilizar a relagdo em func¢do da flexibilidade, onde os coeficientes
sdo calculados através das constantes de engenharia. A relagdo deformagdo-tensdo assim como

os valores de S;; definidos por,
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€1 1%1 — % — % 0 0 0 o1
& _‘1’5_112 EL2 % 0 0 0 (o))
sl |-F2 -F 5 0 0 0o ©
723 o 0 0| |ms
V1 G%l 0 | |
_712_ i sim. GLU_ _le_

Outra simplificagcdo nas andlises acontece quando o ponto estd submetido a um estado
plano de tensdo (EPT), ou seja, as tensdes ocorrem em um dnico plano com as demais tensodes
sendo nulas. Dessa forma, uma lamina sobre o plano 1-2 sofre apenas o1, 02 € T2, 0 que

possibilita a reescrita da equagdo (9) para o EPT resultando em

- 1 Vi, . i}
€1 Ey 1Ez o]

V12

e . 10

& E b 1 (o7} (10)
N2 T12

0 0 —_

i G2

Ao calcular a inversa de [S], obtém-se a rela¢o tensdo-deformagao reduzida:

o} On QO 0 €

o2 =10 On O & |, (1)

T12 0 0 Q] N2
onde, os termos Q;; constituem a matriz de rigidez reduzida [Q] e sdo calculados da seguinte
forma,

E2 V12E1E2 E1E2
Oli=—5—0n=01=—>—,0n=——>—,006=Gn
E\—VLE, E\—VLE, E\—VLE,

2.2 ROTACAO DA RELACAO TENSAO-DEFORMACAO

O comportamento mecanico de materiais ortotropicos estd relacionado com a orientacao
em que a lamina se encontra e a orientagdo na qual os esfor¢os sao aplicados. Dessa forma, de
acordo com a Figura 5, utilizam-se o sistema de coordenadas global (xyz), no qual se observa

a estrutura, e local (123), no qual os eixos estdo orientados nas dire¢Oes principais da lamina
(KAW, 2006).
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Figura 5 — Rotagdo do sistema de coordenadas

LT

Fonte: Fuga (2017).

Para os casos em que as tensdes principais ndo se encontram orientadas com o sistema de

coordenadas do material, utiliza-se da matriz de transformacao [T],

cos? 0 sin® 0 2sin6cos O
[T] = sin% 0 cosZ 6 —2sinfBcos B |, (12)
—sinBcos sinBcos® cos?H —sin’ 6
em sua forma inversa para relacionar as duas orientacdes através de
Ox 01
—1

o | =[T]" |0 |, (13)
Txy T12

De maneira similar a tensao, é possivel utilizar a inversa de [T] para as deformacdes,

resultando em

Ex &1
e |=1T1"| & |. (14)
ny/2 Y12/2

porém, devido as diferentes notacdes para as deformacdes cisalhantes, faz-se necessario a

inclusiao da matriz de Reuter,

(15)

>

I
e
o~ o
N O O

0 que resulta em
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€, €,
e| =8| & | (16)
Yy Yry/2

A partir das equacdes (11), (12) e (15) e algumas manipulacdes algébricas, a relacao
tensdo-deformacao para o sistema global a partir das propriedades do material para o sistema

local pode ser definida como

(0] = [T]7'[QI[T]~"[€"), (17)

em que [Q], chamada de matriz de rigidez transformada é determinada por

(0] = (1]~ '[Q)[T]™". (18)

Por fim, a forma matricial da relacdo tensdo-deformacao € representada por

Ox 011 O Ol | &
Oy| = |0 O»n Ox| |&|- (19)
Try O16 O Os6] [Yay

2.3 RESISTENCIA DE UMA LAMINA ORTOTROPICA

A determinacao dos limites de falha em laminas ortotrdpicas estd ligada ao sistema de
coordenadas do material, dessa forma, para o estado plano de tensdes, sd0o necessarios cinco

valores limites de tensdo, os quais sdo apresentados na tabela (2).

Tabela 2 — Valores limites de resisténcia para materiais ortotropicos

Simbolo Limite de resisténcia

X; Tragdo na direcao 1
X Compressao na direcao 1
Y; Tragdo na direcao 2
Y, Compressado na direcao 2
S Cisalhante no plano 1-2

Fonte: Elaborado pelo autor (2023).

Para materiais ortotropicos, € possivel determinar os limites através de ensaios mecanicos,
0s quais, se realizados de forma correta, fornecem dados de rigidez e resisténcia (JONES, 1999).
Conforme Neto e Pardini (2006), para materiais compdsitos, t€m-se as normas da Ameri-
can Society for Testing and Materials (ASTM), ASTM D3039 para ensaios de tracdo, ASTM

D3410 para ensaios de compressdo e ASTM D3518 para ensaios de cisalhamento.
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2.4 CRITERIOS DE FALHA

No dimensionamento de estruturas, faz-se uso de critérios de falha especificos, que
relacionam as tensdes impostas sobre o componente com as tensdes-limite do material. Devido
as suas caracteristicas, os materiais ortotropicos exigem uma andlise mais detalhada quando
comparada aos materiais isotrépicos (TITA, 2006). Para isso, foram desenvolvidas teorias de
falha que levam em consideracao todo o conjunto de constantes de engenharia e limites que as
laminas possuem, em que os mais utilizados s@o os desenvolvidos por Tsai, Hill e Wu (NETO;
PARDINI, 2006). Na pratica, sdo utilizados os valores de fator de seguranca (FS) e margem de
seguranca (MS) para verificar além da falha, a resisténcia do componente e a possibilidade de

otimizagao.

24.1 Tsai-Hill

Azzi e Tsai (1965) apresentaram a teoria que Hill desenvolveu a partir de uma modificagdo
do critério de von Mises. Segundo Jones (1999), em 1968, criou-se a teoria de Tsai-Hill, em que
Tsai adaptou o critério de Hill para que abordasse apenas laminas transversalmente ortotrépicas

sobre o Estado Plano de Tensdes (EPT). O resultado dos estudos foi:

2 2 2
of (o} oo T,

X2 yr xz s 0
Caso a parcela da esquerda da equacao (20) seja inferior a 1, é possivel determinar o FS

pelo seguinte cdlculo

2 2 2

Pty e T D
jéd a MS € calculada segundo
1
MS = 7S 1. (22)

2.4.2 Tsai-Wu

Com o objetivo de melhorar as aproximagdes dos resultados experimentais, Tsai e Wu
(1971), propuseram aumentar o nimero de termos no critério de Tsai. A forma geral da teoria é

demonstrada por

6 6 6
ZEGi+ZZEjGiGj+Z ZF,-jkGiGij—l—...Zl, (23)
i=1 i=1j=1 i=1j=1k=1
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em que, 04 = T3, 05 = T|3, O = T|2 € 0s coeficientes F;, F;; e F;j; representam tensores de 2°,

4* e 9° ordem. Entretanto, utiliza-se a forma simplificada,

6 6 6
ZEGi+ZZEjGiGj:17 (24)
i=1 i=1j=1

uma vez que as constantes F estdo associadas a ensaios mecanicos, os quais se tornam cada
vez mais complexos e inviabilizam o método em sua forma geral. J4 para o EPT, tém-se como

resultado

F10| + Fy0) + FsTyp + F1167 + Fo 03 + Fgs T + 2F1261 02 + Fi601 T1o + FagGaTio = 1, (25)

em que os termos independentes sdo determinados através da aplicacdo de uma tensao nao nula,
com excec¢do de F1,, termo que necessita de um ensaio biaxial para ser especificado. Para este,
Tsai e Hahn, aproximaram seu valor por meio de dados experimentais. A equagdo (26) expde a

forma final do critério para o EPT

11 11 1N L, (1 L [(7t12)* oo
- |0 ———= |0 (o] (o) — =1, (26
(X, Xc) 1+<n Yc> 2+<X1Xc) 1*(%) 2+< S) Nooan AR

onde,
F 1 1 Fo 1 Jo 1 1 Py 1
| X X 11 — XX, 2 — Y, Y. ;422 — Y,Y, )

1 1
Feo= —,Flp=——— Fo = Fig = Fag = 0.
66 = 53,112 NGO AN AR

A equagdo (26) apresenta uma igualdade a 1, o que indica o limiar da falha da 1amina no
ponto analisado. Para o caso de o lado direito da expressao ser maior que 1, a estrutura j4 atingiu
a falha. A terceira possibilidade, em que o lado direito da expressao € menor que 1, possibilidade
a determinacdo do FS e da MS. Para isso, substitui-se as tensdes na equacao (26) por tensdes
multiplicadas por uma constante Sy de forma a transformar o ponto de andlise em critico, €

obtém-se

FleC71 +F25f62 +F115;C712 +F225]2c622 +F66S]2c1'122 —{-Fle]ZcO'l oy =1, 27

cujo FS € definido pela menor das solugdes apresentadas em

—B+ VB2 +4A
24

S = , (28)




24
em que,
A = Fi16% + F0% + Fg T, +2F120102,
B =F 01+ F,0,.

J4 para o célculo de MS, utiliza-se da equagao (29)

MS=S;—1. (29)

No presente trabalho sdo aplicados apenas os critério de Tsai-Hill e Tsai-Wu. Porém,
Jones (1999), Kaw (2006) e Mendonga (2005), apresentam os critérios, como o da Maxima

Tensao, da Méaxima Deformacao, de Hoffman e de Hashin.
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3 ANALISE DE UM LAMINADO

O conjunto de laminas empilhadas em diversas orientagdes constitui um laminado.
Portanto, para realizar um estudo de um laminado, € preciso definir uma referéncia para o
empilhamento de camadas. Segundo Tita (2006), um dos métodos existentes, € o SLC (Standard

Laminate Code), em que se identifica um laminado a partir de informac¢des como:

* Orientacdo de uma camada especifica com relacdo aos eixos de referéncia;
* Numero de camadas para cada orientacao;

* A sequéncia de empilhamento para formar o laminado.

Por meio do SLC, é possivel representar um mesmo laminado de diversas formas. Por
exemplo, o laminado apresentado na Figura 6 pode ser referenciado por [03/90,/45/ — 455/ —
455 /45/90,/03]7 ou [03/90,/45/ — 453]s, em que os subindices numéricos designam o nimero
de camadas na dada orientagdo, o T que o total de camadas foi apresentado e o S a presenca de

simetria em relagdo ao plano médio.

Figura 6 — Laminado simétrico

Topo

{00
ge
e
I90°
o0e
A 45

Plano Médio ou \\m 450
Plano de Simetdn ARRRRRRLLLAEY \‘&\\ 450

-450

Fonte: Tita (2006).

3.1 TEORIA CLASSICA DOS LAMINADOS

Segundo Mendoncga (2005), a teoria cldssica dos laminados parte das hipdteses de
Kirchhoff-Love para descrever a relagdo entre carregamentos e deslocamentos para laminados.

As hipéteses adotadas sao:

¢ Nao ha deslizamento ou descolamento entre as 1aminas.
¢ Os deslocamentos sdo continuos através das laminas.

* O laminado € considerado delgado.
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* As secdes perpendiculares a linha de referéncia permanecem perpendiculares quando o

laminado for estendido ou flexionado (¥, = %, = 0).

» A espessura é constante € a deformacao transversal € nula, ou seja, & = 0.

A partir das hipéteses 3 e 5, definem-se as componentes de deslocamentos u, v e w,

0
u(x,y,z) :uo(xay)_Z%(x7y)a (30)
0
v(x,y,2) =0 (x,) —Za—vyv(x,y), (1)
w(x,y,2) = w(x,y), (32)

em que as duas primeiras representam as relagdes entre as componentes de deslocamento de
um ponto qualquer com as componentes u, € v, de um ponto na superficie de referéncia, ja a
equacdo (32) € consequéncia da inextensividade do segmento normal. A Figura 7 identifica os

deslocamentos.

Figura 7 — Deformacdes da placa no plano XZ

0
| X, u
'z,w
fa—
/ .
Wy .
u
A
} | |B — A -
Ze |o X P WO
D -
AN _?w,i
/AN
z e
secao secao
indeformada deformada

Fonte: Mendonca (2005).



27

Ao assumir pequenas deformacdes e rotagdes, determinam-se as relacdes deformagdes-

deslocamento,
&= %, (33)
& = 3—;, (34)
Yoy = % + g—; (35)

Em seguida, substituem-se as equacoes (30), (31) e (32) em (33), (34) e (35) para obter

~0d(xy)  *w(xy)

Ex Ox < Ox2 ) (36)
W (x,y)  d*w(x,y)
5= "% T ap !
Yoy 9u’(x,y)  O(x,y) _ 82w(x,y). (38)
dy ox dxdy

Estas relagdes podem ser divididas em deformag¢des de membrana e curvaturas, em que
as primeiras sao representadas pelo primeiro termo da direita da igualdade para cada deformacio,
enquanto que as segundas pelos demais termos do lado direito da igualdade. As relagdes presentes

nas equacoes de (36) a (38), podem ser reescritas na forma matricial

[ 9u’(xy) [ I%w(x,y) |
3 0 ky dx dx?
Nk 09(e.y) Pw(x.y)
& | =1¢& |tz ky a—y +z a—yz 39)
Yry Vygy Ky du’(x,y) n O (x,y) 2(92w(x,y)
dy dx | dxdy |

Através da substituicao da relagc@o (39) na equacgdo (19), obtém-se as tensdes na k-ésima

lamina do laminado

o We] 0
Ox On Q1 Qs & ky
_la A 7 0
Oy| = |0 0O»n 0Ok g,

015 O Oss k s Ky

(40)

Txy k
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Observa-se que apenas os termos referentes a tensdo e rigidez possuem o indice k, uma
vez que, devido as hipdteses adotadas, as deformagdes e curvaturas possuem um comportamento
linear ao longo da espessura do laminado e independem da lamina. Enquanto que cada 1amina
possui suas propriedades eldsticas, representadas por [Q_ﬂ‘J], e influenciam na resposta da estrutura,
como resultado, tem-se tensoes diferentes em cada lamina.

Calcula-se os esfor¢os atuantes no laminado por meio da integracio das tensdes ao longo

da espessura de cada 1amina e pela soma dessas parcelas, o que resulta em,

N, L [

N =) / o, | dz, (41)
k=1"2k-1

| Ny Oxy]

N, L [

N =X [ o] w (42)
k=1"7%k-1

| Ny [Oxy |

Por meio da reescrita das equagdes (41) e (42) pelo uso da relacao tensdo-deformacao,

encontra-se a equacao (43) que expressa a relagdo entre o carregamento e as deformacdes.

Ny Al Ain A Bl By Big| | €
Ny Ay Ax Ay B By Byl | €
Noy | _ A6 A2 Aec Bis Bas Bes T (43)
M, Bii Biz Bis Diy Dip Dig| | K|’
M, Bio By By D1z D Dyl | Ky
My | |Bie B Bes Dis Dy Des| |Kuy]
reescrevendo a equagdo (43) na forma compacta
V] _ [ ] [ef )
M B] D]| | x|’

com [A], [B] e [D] calculados através de:
Aij = Y31 (0,
Il v = _
Bij = EZkzl (Qij)khizis

1 — S w
D;; = 5):2/:1 (Qij)k (th;% + é) ,
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em que /hy refere a espessura da k-€sima lamina e 7; a distancia da superficie de referéncia do

laminado até a superficie de referéncia da k-ésima lamina, conforme ilustrado na Figura 8.

Figura 8 — Defini¢do das cotas para o laminado

{ w

|
th \Yk T__Z_k Zk
\ L Zg-1

- Superficie média

]

—

-

Fonte: Fuga (2017).

3.2 TIPOS ESPECIAIS DE LAMINADOS

De acordo com caracteristicas como, os angulos das fibras, os materiais, as espessuras de
cada lamina, se possui simetria ou anti-simetria, o laminado pode ser classificado de maneira
mais especifica. Esses casos sdo importantes para o estudo destes materiais, pois possibilitam
simplificacdes nos cédlculos e anular determinadas componentes de carregamentos (KAW, 2006).

Kaw (2006) e Jones (1999) identificaram os dois principais casos como: laminados
simétricos e anti-simétricos. Ja os demais tipos sdo particularidades desses dois. A seguir serdo

abordados as especificidades de cada um.

3.2.1 Laminados simétricos

Um laminado € simétrico caso ocorra igualdade de material, angulos e espessuras das
camadas em relacdo ao plano médio. Essa classe apresenta como vantagens a auséncia do
acoplamento entre tragdo/compressao e flexao, representada por [B]=0. Com isso, € possivel

analisar os comportamentos de membrana e flexdo separados, através de

Ny Al A Al [€0
Ny | = |Ann An Ax| | &) ], (45)
Nyy Als Az Acs| 7o

M, Dy1 Diy Dig| | K
My = |Dj» Dy D26 K'y . (46)
| My Dis Dys Deg| | Ky
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3.2.2 Laminados anti-simétricos

Os laminados anti-simétricos possuem simetria em relagdo ao plano médio, porém suas
fibras possuem uma orientacao negativa quando comparadas com as 1aminas a mesma distancia
do plano de simetria. Esta sequéncia de empilhamento faz com que os termos nulos da sua
matriz de rigidez sejam A1¢,A26, D16, D26. Como os termos da matriz [B] sdo diferentes de zero,
existe o acoplamento dos comportamento de membrana e de flexdo do laminado e a equagao

(47) apresenta sua relagdo constitutiva.

Ny Al A, 0 By By Big| | €
Ny A Ap 0 Bip By Byl |ég)
Nyl | 0 0 Ass Bis B Bes Yoy _ (47)
My By Biz Big Dii D1z O Ky
M, By By By D1 Dyp O Ky
(Myy|  [Bis B Bes 0 0 Deg| |Kuy]

3.2.3 Laminados cruzados

Laminados compostos apenas de fibras orientadas a 0° e 90° sdo denominados como
cruzados, normalmente sdo construidos de forma a serem simétricos ou anti-simétricos. O
beneficio dessa categoria sdo os desacoplamentos entre os efeitos normais e cisalhantes e os
efeitos de momento fletor e torsor. Esses desacoplamentos sao definidos pelos valores nulos para

os coeficientes A1g,A26, B16, B26, D16, D26, Na equagdo (43).

3.2.4 Laminados angulares

Os laminados angulares sao aqueles formados por camadas de mesmo material e espes-
sura, orientadas a +0 ou —60. Caso seja composto por um ndmero par de laminas, Ag,A426 = 0.
Contudo, se o laminado possuir um nimero impar de camadas e for simétrico, [B] =0 e
A16,A26,D16,D26 tendem a zero conforme o nimero de laminas aumenta. Para o segundo caso,
o comportamento é similar ao de um laminado cruzado, porém com uma maior rigidez ao

cisalhamento.

3.2.5 Laminados quasi-isotropicos

Para esse caso de laminado, [A] possui um comportamento igual ao de um material
isotrépico, ou seja, a rigidez para esse tipo de laminado é independente da orientacdo das
camadas. Entretanto, [B] e [D] ndo necessariamente funcionam de maneira similar ao material

isotrépico.
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3.2.6 Laminados balanceados

Tratam-se de laminados balanceados aqueles que possuem pares de camadas com ori-
entacdo diferente de 0° e 90°, em que uma esta orientada em +6 e outra em —6. Os pares
de positivos e negativos ndo precisam ser adjacentes, porém devem ser compostos de mesmo

material e espessura. Essa particularidade implica em Ajg = A = 0.
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4 METODO DOS ELEMENTOS FINITOS

O método dos elementos finitos (MEF) é um procedimento numérico para resolver
equacoes diferenciais parciais e equacdes integral-diferenciais, o qual, surgiu na drea da mecénica
estrutural para calculos de tensdes. No entanto, sua utilizacdo abrange diversas outras dreas,
como transferéncia de calor, dindmica estrutural, mecéanica dos fluidos, dinimica dos fluidos,
eletromagnetismo, acustica, entre outras (COOK et al., 2001). A grande vantagem desse método,
¢ a simplicidade para desenvolver programas computacionais (KIM; SANKAR, 2011).

Segundo Cook et al. (2001), a aplicacdo do MEF possui os seguintes passos:

 Divisdo da estrutura em elementos finitos;

* Defini¢do das propriedades de cada elemento;

* Unido dos elementos para obter o modelo discretizado da estrutura;
* Aplicacao das condi¢bes de contorno;

* Determinacdo dos graus de liberdade dos demais elementos;

Calculo dos deslocamentos, deformacdes e tensoes.

4.1 PLACAS DE MATERIAL COMPOSITO

Segundo Mendonga (2005), ao se tratar de estruturas bidimensionais de material laminado,
a discretizacao em elementos finitos ocorre por elementos de placa laminada através da teoria de
primeira ordem para placas semi-espessas. Para o caso estdtico linear, utiliza-se o principio dos
trabalhos virtuais (PTV)

t t

] [a B] [e vl [Ew E R
/ i A0+ / Ba| B4 a5 Nl g / gdQ =0, (48)
Q| K B D K Q Yz Ess Ess Yz Q

onde Q é o dominio da placa e g(x,y) é a carga transversal distribuida por unidade de drea. A
solugdo do PTV consiste em encontrar os deslocamentos da superficie de referéncia (&, K, %y, €
%) para qualquer conjunto de fungdes pesos (€%, K, %, € %;). O dominio Q é dividido em um

conjunto finito de elementos de forma que

U Q0 =, (49)

QNO/ =0,i#j. (50)
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O campo de deslocamentos de um ponto qualquer do laminado podem ser descritos

através da teoria de primeira ordem, conforme apresentado por Reddy (2004)

u(x,y,z) = u®(x,y) + 2w (x, ),
v(x,3,2) = V0 (x,y) + 2w (x,y), (51)
w(x,y,2) = w(x,y).
No lugar das solugdes exatas w, Y, e ,, determinam-se fungdes aproximadas wy,(x,y),
Vi (x,y) € Wyu(x,y). Logo, sdo necessdrias as fungdes de interpolagio (V,,) definidas em cada

no de cada elemento, de forma que o campo de deslocamento aproximado pode ser expresso

pelos deslocamentos nodais através de

_uo(x,y)_ ‘ [, |

v(x,y) e Vio

wxy) | = Y Nio@y) | wao |,V (x,y) € Q°. (52)
vy | Vino
Lv(x,y)], | Wino |

em que, n,, representa o nimero de nds no elemento. As fun¢des de interpolacdo podem ser
definidas através de um sistema de coordenadas intrinseco do elemento. A Figura 9 apresenta

um elemento quadrético de oito nds, cujas fungdes sdo apresentadas por Reddy (2004)

Ni(r,s) (I=r)(1=s)(—r—s—1)

Ny(r,s) (I4+r)(1—=s)(r—s—1)

N3(r,s) (I4+r)(1+s)(r+s—1)

Na(r,s) 1| (I=r)(14s)(—r+s—1)

Ns(rs)| 4 2(1=r)(1—s) 69
Ng(r,s) 2(1+7r)(1 —5?)

N(r,s) 2(1—7r?)(145)

| Ns(r,s) o 2(1-n(1-8Y) |

Figura 9 — Elemento quadratico
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Fonte: Elaborada pelo autor (2023).
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Ao relacionar as fungdes presentes na equagdo (53) com os deslocamentos nodais (U¢),

determinam-se os deslocamentos aproximados para cada elemento

(e = [N (e ) [U°],

(54)

0s quais sao utilizados para calcular as deformacdes de membrana e flexao, por

ait
dx
b
dy
0 d_uo + ﬂ
€ — | dy dx
d vy, ’
dx
4
dy
ay _dv.
| dx dy |

e deformacdes cisalhantes transversais, por

dw
Wz Wy dy
%cz Wx _|_ d_W
dx

(35)

(56)

Dessa forma, € possivel reescrever a equacdo (54) para determinar as deformacdes através

das matrizes de deformagéo membrana-flexdo ([B}]) e cisalhante ([B¢])

M = [Be(ey)] )

%CZh

Por fim, o PTV assume a seguinte forma:

A

B
Bet
/ge[ 7! B D

%8

Byldxdy+ [ [BeI'(E] Beldxdy

(57)

(58)

U°]
(59)

(07 || Nglg(.)drdy =,
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ou ainda, na forma compacta

Uey | kg +Ke| (U] - [0°)F¢] =0, (60)

em que as matrizes | ]‘2], [K¢] representam as matrizes de rigidez do laminado para os esforgos
coplanares e esforcos transversais e [F] o vetor for¢a nodal do elemento. Para realizar o cdlculo
do PTV, utiliza-se de um conjunto de funcdes peso, contanto que pertengam ao espago vetorial
formado pelas fun¢des de interpolacdo escolhidas. Portanto, ao tomar como solucao fungdes

peso unitdrias em apenas um grau de liberdade e nulas nos demais, produzem-se n,,, relagoes

[Ke|[U¢] = [F°], 61)

com [K°| = [K{ + K§].

O sistema de equagdes composto pelas n,, relacdes nodais (61) como apresentado ndo
possui solugdo Unica, uma vez que a matriz composta pelos [K¢| é singular. Porém, com o
conhecimento das condicdes de contorno do problema, a matriz de rigidez se torna nao singular,
possibilitando a determinag¢do do campo de deslocamentos dos elementos. Com os valores de
deslocamento, determinam-se as deformacdes a partir das equagdes (57) e (58) em seguida,
pela relacdo tensdo-deformacdo, encontram-se as tensdes no sistema global, as quais podem ser
rotacionadas para o sistema local com auxilio de [T].

Com o avanco da tecnologia, as aplicacdes de materiais compositos se estenderam para
as mais diversa dreas da engenharia. Dessa forma, a aplicacdo do MEF se tornou fundamental
para as andlises estruturais, uma vez que 0s casos reais possuem geometrias complexas as quais

ndo possuem formulagdes analiticas.
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5 OTIMIZACAO

Otimizacdo € o processo de se obter o melhor resultado a partir de determinadas restri¢des,
ou seja, buscar a combinag¢do de condi¢des que alcancem o maximo ou minimo de uma funcao
sem infringir os limites impostos. Dentro da engenharia, diversas sao as situagdes em que o
engenheiro precisa tomar uma decisao de grande impacto ao projeto, em que na maioria dos
casos, visam reduzir os trabalhos ou aumentar os ganhos (RAO, 2009).

Segundo Cavazzuti (2013), para se realizar uma otimizacao € necessdrio, inicialmente,
identificar o problema e quais os parametros de entrada. Em seguida, determinam-se quais
caracteristicas possuem maior influéncia e capacidade de variar a fim de melhorar os resultados.
Porém, busca-se o minimo de varidveis de otimizacao, uma vez que a complexidade aumenta de
forma exponencial com o nimero de varidveis. A préxima etapa € definir o meio de avaliar os
resultados, onde os dois principais meios sdo por ensaios experimentais ou simulagdes numéricas
computacionais. Desse modo, inicia-se o processo iterativo em que se realiza a andlise e se
compara o resultado com os valores desejados até atingir o objetivo, enquanto nao for alcangado,
repete-se o processo com diferentes configuracdes. A Figura 10 apresenta um fluxograma de

uma otimizagao.
Figura 10 — Fluxograma representativo de um processo de otimizacao
. Identificacdo Definicdo dos Defini¢do das
Inicio " — .
do problema parametros de entrada varidveis de entrada

Construgao do
experimento ou

Realizagdo do

Aquisicao dos .
experimento ou

resultados

Geragdo de uma
amostra nova

simulacdo simulacdo
At € Sim Otimizacao a partir
funcio obietivo | dos resultados
§ : obtidos
Nao
Aquisicao da Fim

amostra otimizada

Fonte: Adaptado de Cavazzuti (2013).

A partir de uma abordagem matemaética, o processo de otimizacao consiste em determinar
X =Xx1,x2,...X,] que minimize a fungio f( %) quando impostas as restri¢des g;( %) < 0 com
i=1,2,...me lj(7) =0comi=1,2,...,p. Em que o vetor ¥ contém as varidveis de projeto,
a fungdo (%) é chamada de fungdo objetivo e as funcdes g;( %) 1(7) sdo conhecidas como
restricdes de desigualdade e igualdade, respectivamente. O nimero de varidveis n precisa estar

relacionado com o nimero de restri¢des m e/ou p (RAO, 2009).
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Como a otimizagdo é um problema de maximos e minimos de fung¢des, é possivel que
o método de otimizagdo encontre um méaximo ou minimo local, o que exige meios de verificar
se o resultado obtido € uma soluc@o 6tima local ou global. Devido a isso, desenvolveram-se
diversas técnicas de otimiza¢do, em que cada uma possui uma forma de examinar os resultados

encontrados. A Figura 11 expde a diferenca entre uma solu¢@o 6tima local e uma 6tima global.
Figura 11 — Maximos locais e global

f(x) f(x)

Maximo local

-

_» Miximo global

X X

Fonte: Elaborada pelo autor (2023).

A busca pela melhor distribui¢do de material em uma estrutura para que suporte os
carregamentos impostos, ¢ denominada otimizacao estrutural. Essa € dividida em trés classes:
paramétrica, a qual utiliza dos parametros da estrutura como varidveis de projeto, otimizagdo de
forma, em que o objetivo € determinar o contorno da estrutura que melhor atenda aos requisitos
de projeto e topoldgica, onde se busca a melhor distribui¢do de material ao longo da estrutura
(KLARBRING; CHRISTENSEN, 2009).

Para realizar tais otimizagdes, os principais tipos sao: métodos baseados em gradientes,
métodos heuristicos e métodos meta-heuristicos. Segundo Rao (2009), o primeiro, se baseia
na propriedade do gradiente de que uma fun¢do varia na maior taxa possivel, desde que siga a
direcdo do gradiente, o que possibilita uma maior agilidade no processo de otimizagdo. Contudo,
trata-se de uma caracteristica local da funcao, fato que faz com que o método dependa do ponto
de partida.

A Figura 12 apresenta os gradientes de uma funcio para os pontos 1, 2, 3 e 4 ao longo das
direcoes 11°, 22°, 33’ e 44°, respectivamente. Observa-se que ao partir do ponto 1, a direcdo 11’
apresenta a maior taxa de variagdo, porém, isso ndo ocorre para o ponto 2, em que a maior taxa
acontece na direcdo 22°. O mesmo se repete para os pontos 3 e 4, o que descreve a dependéncia

do ponto de partida.
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Figura 12 — Direcdes de maiores taxas de variagao

Fonte: Rao (2009).

Os métodos heuristicos s@o técnicas computacionais aproximativas que t€ém como ob-
jetivo encontrar solugdes 6timas e vidveis, ao direcionar uma parcela satisfatéria de esfor¢co
computacional. Dentre esses, destacam-se os algoritmos que admitem como caminho valido de
solugdo simplesmente tentar alcancar uma solucdo de um problema extremamente complexo e
os algoritmos que ao procuram uma maior eficiéncia computacional ao invés de solugdes 6timas
(GOLDBARG, 2005).

Conforme GoldBarg (2005), a meta-heuristica € um mecanismo de orientacio e desenvol-
vimento de algoritmos heuristicos, ou seja, ¢ um método de otimizacao que produz sub-rotinas
heuristicas para atingir seu objetivo. Para isso, baseia-se principalmente em fendmenos naturais,

com os exemplos mais conhecidos sendo o enxame de particulas (PSO) e o algoritmo genético.

5.1 ALGORITMO GENETICO

O algoritmo genético (AG) € uma técnica de busca probabilistica baseado nos principios
da genética. Dessa forma, 0os cromossomos representam as variaveis de otimizagdo do problema,
em que os individuos mais aptos sdo mais propensos a se reproduzirem e passar seus genes
para a proxima geracdo. Além disso, assim como na genética, podem ocorrer os fendmenos de
crossover e mutacio (KOCHENDERFER; WHEELER, 2019).

A Figura 13 apresenta o ciclo do AG, e é fundamentado nos principios da evolugdo natural.
Uma vez que se possua um conjunto de solucdes (populacdo de individuos), ocorrem processos
que beneficiam o desenvolvimento das melhores solugdes (sele¢do natural) e proporcionam o
desenvolvimento de geragdes mais evoluidas. Com isso, as melhores solugdes sdo selecionadas
e sofrem os operadores de recombinacdo e mutacdo, para produzir uma nova populacdo. Esse
processo € iterado até que seja gerado um individuo qualificado a todos os critérios, ou até que
se alcance o limite de iteragdes (KRAMER, 2017).
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Figura 13 — Ciclo do AG

Crossover

Inicio ——
Mutagdo

—— Aptidao
Selecio

Fonte: Kramer (2017).

5.1.1 Funcdo fitness

A funcgdo fitness representa os requisitos necessarios que uma solucao deve apresentar
para ser genitora das proximas geracoes. Logo, trata-se do método de avaliar as qualidades
e deficiéncias de cada individuo e mapear quais os genes que produzem essas caracteristicas
(EIBEN; SMITH, 2015).

De acordo com Kramer (2017), a avaliacdo do desempenho de um AG esta ligada ao
nimero de avaliacdes da funcdo fitness necessarias para resolu¢do do problema. Com isso,

busca-se minimizar o nimero de utiliza¢des da funcdo a fim de reduzir o tempo do processo.

5.1.2 Critérios de selecao

Os critérios de selecdo sao utilizados para selecionar os individuos que serdo usados no
recombinagdo e mutacio. A selecdo dos pais ocorre de forma randéomica, porém como forma de
aumentar as chances dos mais capacitados, os principais métodos sdo: roleta, ranking e torneio
(CAVAZZUTI, 2013).

No primeiro método, cada individuo da populacdo € representado por uma parcela de
uma roleta, proporcional a sua fitness, entdo a roleta é girada um determinado nimero de vezes,
conforme o tamanho da populacdo, sendo que os individuos sorteados se tornam os reprodutores
da préxima geracdo. Ja no ranking, os individuos sdo listados de acordo com sua fitness, entdo a
probabilidade de selecdo é de acordo com a sua colocacdo. No tltimo, sdo selecionados a0 menos
dois individuos, os quais sdo comparados entre si € o0 melhor € selecionado como reprodutor
(GABRIEL; DELBEM, 2008).

As Figuras 14 e 15 exemplificam os critérios da roleta e torneio, respectivamente.
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Figura 14 — Exemplo do método da roleta

ﬁ Individuo mais apto
possui uma parcela maior

Individuo menos apto
pOssui uma parcela menor
na roleta

Fonte: Menezes (2017).

Figura 15 — Exemplo do método de torneio

Individuo Fitness Torneios
X4 10 X4 X X3
X, 300 Xs X4 X4
X3 30 Xs Xg X7
X4 100 |::> Xs X3 Xy
X5 900 Xg X4 Xy
X5 1 Xs Xs X6
X 40 Xy X4 X5
Xg 60 Xg X, X3

Fonte: Elaborado pelo Autor (2023).

5.1.3 Recombinacio

Segundo Kochenderfer e Wheeler (2019), crossover € a combinacdo dos cromossomos
dos pais para producgdo de novos individuos. O resultado desta operacdo é um individuo que possi-
velmente obteve as melhores caracteristicas de cada pai. Os tipos mais comuns de recombina¢ao
sdo: 1-ponto, 2-pontos e uniforme.

Na recombinagao por 1 ponto, seleciona-se de forma aleatéria um ponto de corte nos
cromossomos dos pais, em seguida, os descendentes recebem de um dos reprodutores a parcela a
esquerda e do outro a parcela a direita do corte (CAVAZZUTI, 2013). A Figura 16 demonstra o

funcionamento do operador.
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Figura 16 — Recombinagao por 1 ponto

Reprodutor A 000000000000000000000000000000000000000
Reprodutor B 000000000000000000000000000000000000000
Filho oooooooooooooooooooooooolooooooooooooooo

Ponto de corte
Fonte: Adaptado de Kochenderfer e Wheeler (2019).

A recombinacdo por 2 pontos funciona de maneira similar, porém nesta sdo selecionados
dois pontos de corte nos cromossomos dos pais, resultando em trés particdes, as quais sao

herdadas pela prole. Na Figura 17 € mostrado um exemplo de recombinacdo por 2 pontos.

Figura 17 — Recombinagdo por 2 pontos

Reprodutor A ©00000000000000000000000000000000000000
Reprodutor B ©00000000000000000000000000000000000000
Filho oooooooooo.oooloooooooooooooooooolooooooo

Ponto de corte 1 Ponto de corte 2
Fonte: Adaptado de Kochenderfer e Wheeler (2019).

Por fim, a recombinacdo uniforme define previamente quais genes serdao herdados do
reprodutor A e quais do reprodutor B de forma independente. A Figura 18 apresenta um exemplo

de recombinag¢do uniforme.

Figura 18 — Recombinagdo uniforme

Reprodutor A 000000000000000000000000000000000000000
Reprodutor B 000000000000000000000000000000000000000
Filho »00000000000000000000000000000000000000

Fonte: Adaptado de Kochenderfer e Wheeler (2019).

5.1.4 Mutacao

De acordo com Menezes (2017), a mutacao altera a estrutura do cromossomo de forma
a aumentar a diversidade genética da populagdo e também renovar o material genético, uma
vez que cria individuos com propriedades diferentes do restante da populacdo. Dessa forma,
a mutagdo possibilita que qualquer ponto do espaco de busca seja estudado e garante que o
processo escape de pontos de 6timo local. O operador de mutacao modifica de forma aleatdria,
um ou mais genes de um cromossomo. Com esse operador, um individuo gera uma cépia de si

mesmo, a qual sofre as alteracdes. A Figura 19 contém um exemplo de mutacao.
Figura 19 — exemplo de mutagao

Antes da mutac;ﬁo 0000000000000 00000000CCCOOICOOOOOIOOOROS
Depois da mutaqéo 0000000000000 00000000000000000000000000

Fonte: Adaptado de Kochenderfer e Wheeler (2019).
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Para o correto funcionamento do AG, os conceitos apresentados anteriormente sao
adicionados ao AG de forma a melhorar o desempenho da otimizacao. A partir disso, Gad (2021)
listou os parametros fundamentais como sendo: nimero de geracdes, nimero de solugdes por
populagdo, nimero de pais por populacao, critério de selecido, nimero de individuos mantidos na
proxima, tipo e probabilidade de recombinacdo, tipo e probabilidade de mutagdo, intervalo de

otimizacdo para cada gene.
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6 METODOLOGIA

Durante o voo, os principais esfor¢os sobre o tailboom sao impostos pelos estabilizadores
da aeronave. Uma vez que durante o percurso de voo a aeronave realiza muitas manobras, analisa-
se a estrutura para os dois casos em que se apresentaram maiores deslocamentos: manobra de
arfagem da aeronave com méaxima deflexdo do leme (caso 1), onde o failboom apresenta maior
deflex@o e manobra de rolagem da aeronave com méixima deflexdo do leme (caso 2), onde o
tailboom apresenta maior tor¢ao. Para os dois casos, sdo consideradas as forcas de sustentacdo, o
momento fletor gerado por esta forca e o momento torsor de cada empenagem.

O algoritmo elaborado foi escrito na linguagem Python e possui os estidgios apresentados
na Figura 20. Primeiro, define-se os dados referentes aos materiais, as dimensoes, as restri¢coes
geométricas e os carregamentos externos. Em seguida, realiza-se uma simulagdo por meio do
MEF para uma sequéncia de empilhamento [0]7 e se obtém os esforcos internos em cada ponto
da secdo critica da estrutura. A partir disso, ajustam-se os dados para o devido funcionamento da
funcao objetivo.

Na etapa de otimizacdo pelo AG, sdo avaliadas diversas sequéncias de empilhamento
com diferentes nimeros de camadas para cada parede. Ao final é selecionada a configuracao
com menor nimero de camadas e com maior MS. Apés o processo de otimiza¢ao do laminado,
realiza-se uma nova simulacao a fim de obter os novos carregamentos internos e deformagdes
da estrutura para o laminado encontrado e se determinam as MS para os critérios de Tsai-Hill e
Tsai-Wu através da TCL.

A partir das respostas encontradas, variam-se as dimensdes da secdo transversal, dentro
de um intervalo definido pelo usudrio. Para o caso de a nova configuragdo satisfazer todas as
restricdes de deslocamento impostas, reduzem-se as medidas, caso contrario sdo aumentadas.
Esse processo iterativo de variacdo da secao ¢ feito através do método da bissecao até que a
diferenca entre as se¢des analisadas seja inferior a um valor de 2 mm. Ao determinar a se¢ao
Otima, na etapa seguinte, comparam-se os melhores resultados para cada dimensao de secao

transversal analisada. Por fim, seleciona-se a se¢do que possui menor massa.
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Figura 20 — Fluxograma representativo do processo de otimizagao

l Resultados Otimizacio
Dados de Simulacdo da simulagdo or me(;‘o
entrada inicial e entradas P
do AG
para o AG

i Simulacao
- Restricdes
aumento da secao satisfeitas? «~— do melhor
’ resultado do AG

Menor secao
transversal ?

redugdo da se¢do

Comparacdo
dos
resultados

Melhor
resultado

Fonte: Elaborado pelo autor (2023).

6.1 ALGORITMO

O cd6digo para as etapas de simulagio foram desenvolvidas com auxilio da ferramenta
MacroScript presente no software Abaqus®, a qual traduz todas funcdes utilizadas na interface
grafica para a linguagem Python. O cédigo gerado € adicionado ao algoritmo com o objetivo de
acelerar todo o processo iterativo, ja que exclui a necessidade de reconstru¢ao do modelo para
cada alteracdo realizada durante a otimizagdo, além de possibilitar que os dados retirados das
simula¢des sejam adicionados as proximas iteragdes de forma automatica.

A biblioteca PyGAD fornecida por Gad (2021), foi utilizada para constru¢ao do AG,
onde se empregaram os parametros presentes na tabela (3). Para os parametros de critério de
selecdo, tipo de recombinacdo e tipo de mutagdo, utilizaram-se os valores padrao da biblioteca.
Enquanto que os demais foram definidos com o objetivo de compreender todo o dominio de
estudo. A funcdo fitness, baseia-se na TCL com as etapas apresentadas na Figura 21. Para a
realizac@o do processo iterativo, estipula-se como varidveis de otimizagdo as orientacdes das

laminas de cada parede, com o objetivo de determinar a maior MS.
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Tabela 3 — Propriedades dos materiais utilizados

Parametros Valores
Nuimero de geracodes 100
Numero de individuos por geracao 50
Numero de individuos mantidos na préxima geracao 10
Critério de selecao ranking
Tipo de recombinacdo uniforme
Probabilidade de recombinacao 50 %
Tipo de mutacio aleatdria
Probabilidade de mutacdo 5%

Fonte: Elaborado pelo Autor (2023).

O desenvolvimento da func¢do fitness emprega as hipéteses presentes na TCL e que a
estrutura € uma viga longa devido a grande relacao entre comprimento e dimensdes da secao.
Na etapa de cdlculos iniciais, determinam-se as alturas de acordo com a Figura 8. A partir dos
valores iniciais, calculam-se [Q] e [T] para cada lamina através das equacdes (11) e (12). Com
isso, € possivel rotacionar [Q] com auxilio de [T] e obter [@] de acordo com a relacao (18).

Em seguida, encontra-se [C] por meio das matrizes [A], [B] e [D]. O préximo passo
¢ a computacdo das deformagdes no plano médio pelo inverso da relacao (43), dessa forma,
necessita-se de [S], calculada invertendo a matriz [C], e dos carregamentos obtidos através das
andlises computacionais.

Com as deformagdes no plano médio, € possivel estimar as deformacdes em cada lamina
pela equacdo (39) e por consequéncia as deformagdes no plano do material. Com isso, avaliam-se
as tensoes no sistema da estrutura em trés alturas diferentes da lamina (as duas extremidades
e a altura média) por meio da equagdo (40), em que a maior € rotacionada e utilizada para os
célculos das MS pelos critérios de Tsai-Hill e Tsai-Wu. Por fim, a menor MS entre os dois

critérios, € utilizada como valor de comparacao para a fungdo fitness.



Figura 21 — Fluxograma representativo do funcionamento do algoritmo genético

Dados de entrada

Calculos iniciais

l

"Loop"de k=1 até
k = n° de 1aminas

Matriz de transformacao [T]

l

Matriz de rigidez reduzida [Q]

l

Matriz de rigidez transformada [Q]

l

Matriz de rigidez do laminado [C]

l

Deformacdes
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l
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Deformagdes na lamina

l

Deformagdes no sistema do material

l

Tensdes no sistema do material

l

Margem de seguranca

Fonte: Elaborado pelo autor (2023).
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6.2 ANALISE COMPUTACIONAL

Para as andlises computacionais através do MEF, realiza-se a modelagem no software
Abaqus® através de quatro superficies do tipo casca, com elementos quadrildteros, em que
cada uma possui um empilhamento composto por madeira balsa e laminas de carbono/epoxi.
Para auxiliar na aplicac¢do dos carregamentos, utiliza-se de planos para particionar a estrutura e
garantir a existéncia de n6s em determinadas regides. Dessa forma, as condi¢des de contorno sio:
0 engaste na regido em que o componente esté fixado no avido e os esfor¢os das empenagens.

A aplicagdo das cargas, acontece em um né no meio da se¢do, o qual estd ligado ao
restante da estrutura por elementos do tipo rigidos. Esse tipo de elemento possui uma rigidez
infinita, logo, todos os esfor¢os aplicados nele sio distribuidos aos demais nos. A Figura 22
apresenta o modelo construido, assim como as condi¢des de contorno utilizadas, enquanto que
na Figura 23 € possivel visualizar a malha de elementos rigidos. Com isso, seleciona-se um no,
sempre na mesma posicao do modelo, e se observam os resultados nele para varios tamanhos de
malha, a partir dos quais se analisa a convergéncia dos resultados para determinag¢ao do tamanho

de malha ideal para a anélise.
Figura 22 — Modelo computacional

U,=0U,=0,=0
Ur,=Ur,=Ur,=0

Esforgos das empenagens

Fonte: Elaborada pelo autor (2023).
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Figura 23 — Malha de elementos rigidos

Y

ZJ“X

Fonte: Elaborada pelo autor (2023).

A regido em que a estrutura apresenta os maiores esforcos internos € no engaste, logo os
pontos de andlise pertencem a essa regido. Observa-se que os nds de encontro entre as paredes
concentram carregamentos, conforme a Figura 24, uma vez que durante os célculos, eles recebem
a contribui¢do das duas paredes. Dessa forma, excluem-se os nds presentes nas quatro quinas da

andlise. A tabela (4), apresenta a descri¢do de cada varidvel presente na Figura 24.

Tabela 4 — Defini¢ao dos esfor¢os internos

Simbolo Descri¢ao
SF1 For¢a normal por unidade de largura na direcao local 1
SF2 For¢a normal por unidade de largura na direcdo local 2
SF3 Forca cisalhante por unidade de largura no plano local 1-2

SM1 Momento fletor por unidade de comprimento em relag@o ao eixo local 2

SM2  Momento fletor por unidade de comprimento em relac¢do ao eixo local 1

SM3 Momento torsor por unidade de comprimento no plano local 1-2
Fonte: Elaborado pelo Autor (2023).




Figura 24 — Concentragdes de esforcos internos.
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SF, SF1 SM, SM1
(Avg: 75%) (Avg: 75%)
+1.778e+01 +1,240e+01
+1.481e+01 +1.036e+01
+1.185e+01 +8.313e+00
+8.884e+00 +6.269e+00
+5.920e+00 +4.224e+00
+2.956e+00 +2.180e+00
-7.309e-03 +1.351e-01
-2.971e+00 -1.909e+00
-5.935e+00 -3.954e+00
-8.898e+00 -5.998e+00
-1,186e+01 -8.043e+00
-1.483e+01 -1.009e+01
-1.77%+01 -1.213e+01
(a) SF1 [N/mm)] (b) SM1 [N*mm/mm]
SF, SF2 SM, SM2
(Avg: 75%) (Avg: 75%)
+2.422e+00 +6.146e-01
+2.016e+00 +5.094e-01
+1.609e+00 +4.043e-01
+1.203e+00 +2.991e-01
+7.967e-01 +1.940e-01
+3.903e-01 +8.880e-02
-1.599%e-02 -1.635e-02
-4.223e-01 -1.215e-01
-8.287e-01 -2.267e-01
-1.235e+400 -3.318e-01
-1.641e+00 -4,370e-01
-2.048e+00 -5.421e-01
-2.454e+00 -6.473e-01
(c) SF2 [N/mm)] (d) SM2 [N*mm/mm]
SF, SF3 SM, SM3
(Avg: 75%) (Avg: 75%)
+4,168e-01 +6.207e-01
+1.665e-01 +4.493e-01
-8.380e-02 +2.,778e-01
-3.341e-01 +1.064e-01
-5.844e-01 -6.507e-02
-8.347e-01 -2.365e-01
-1.085e+00 -4,080e-01
-1.335e4-00 -5.794e-01
-1.586e+00 -7.509e-01
-1.836e+00 -9,223e-01
-2.086e+00 -1.094e+00
-2.336e+4-00 -1.265e+00
-2.587e+00 -1.437e+00
(e) SF3 [N/mm)] (f) SM3 [N*mm/mm]

Fonte: Elaborado pelo autor (2023).

6.3 PROPRIEDADES DOS MATERIAIS

Para a utiliza¢do dos elementos de casca compésito no software Abaqus®, sdo necessarias
6 constantes de engenharia para caracterizar o problema. Uma vez que o objetivo deste trabalho
estd ligado a Equipe Albatroz, utilizaram-se as propriedades presentes no relatério de Estruturas e
Ensaios Estruturais de 2022, com os dados faltantes sendo retirados de Doyle (1956). Os materiais
em questao sdo: o tecido de fibra de carbono 2003k e a madeira balsa e sua propriedades estao

presentes na tabela (5).



Tabela 5 — Propriedades dos materiais utilizados

Propriedade Madeira Balsa Fibra de Carbono

p [kg/m’] 86,79 1120,00
E| [MPa] 3792,00 49749,50
E, [MPa] 173,00 49749,50
G1» [MPa] 202,00 14500,00
G13 [MPa] 141,00 7000,00
Vi 0,23 0,27

X, [MPa] 4,03 181,74
X. [MPa] -3,96 -137,5
Y, [MPa] 1,93 181,74
Y, [MPa] -1,94 -137,5
S [MPa] 1,02 33

Fonte: Adaptado de Doyle (1956) e Linhares e Souza (2022).
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7 RESULTADOS E DISCUSSOES
7.1 ESTUDO DE CASO

A fim de analisar o método para uma aplicagdo real, estudou-se o dimensionamento do
tailboom da aeronave da Equipe Albatroz Aerodesign 2022 na classe regular. Portanto, utilizaram-
se os carregamentos do conjunto de empenagens do ano anterior. Com isso, realizou-se uma
andlise de convergéncia de malha em fun¢do das diferencas relativas para cada esfor¢o interno,
os quais as descri¢des estdo presentes na tabela (4).

Os resultados do estudo de convergéncia de malha estdo presentes na tabela (6) e na
Figura 25. A anélise tomou como base as dimensdes obtidas na primeira iteracao do algoritmo
com o tamanho de malha encontrado sendo utilizado durante todas as simula¢des realizadas.
A partir disso, para o célculo das diferencas relativas, utilizou-se como referéncia o modelo
com maior nimero de nés. Por se tratar de uma malha estruturada apenas por elementos finitos
retangulares, percebe-se que para tamanhos de elementos finitos de até 5 milimetros, as variagdes
nos resultados para todos os esforcos internos sdo desconsiderdveis. Portanto, com o objetivo de

reduzir o tempo de processamento, definiu-se como 5 milimetros o tamanho dos elementos.

Tabela 6 — Resultados da convergéncia de malha

Tamanho dos Elementos N6s Diferenca [%]

elementos [mm] SF1 SF2 SF3 SM1 SM2 SM3
1 230020 | 229808 | REF REF REF REF REF REF
2 58644 58536 | 0,09 095 0,18 0,16 1,55 0,39
3 26136 26064 | 0,20 194 035 034 2,17 0,82
4 14144 14092 | 0,35 297 0,51 056 3,83 1,29
5 9548 9592 | 0,55 4,14 0,70 0,81 487 1,88

Fonte: Elaborado pelo autor (2023).

Os valores limites utilizados para dimensionamento da estrutura esto presentes na tabela
(7). Os limites para a secdo estdo em funcao da largura da fuselagem (w_fus), pois leva em
consideracgdo a possibilidade de constru¢do e método de fixacdo da estrutura na fuselagem da
aeronave. J4 para as demais restri¢cOes, colocaram-se as mesmas utilizadas durante o projeto, em
que a restri¢ao de deslocamento angular, € calculada como o dngulo que provoca uma deflexao na

ponta do EH de 10 % da meia-envergadura do EH. O termo /_tdc é o comprimento da tailboom.
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Figura 25 — Gréfico para andlise de convergéncia de carregamentos

7
6
— 5 —o—SF1
=
S a4 SF2
© SF3
S 3
© SM1
g 2
2 SM2
| SM3
L |
0 U--..-________._
0 50000 100000 150000 200000 250000
numero de nos
Fonte: Elaborada pelo autor (2023).
Tabela 7 — Valores limites para a otimizacao
Varidvel Descrigao Valor
max_section [mm)] valor méximo de se¢do 0,2xw_fus
min_section [mm] valor minimo de se¢do 0,5*xw_fus
max_rot [°] valor limite de deslocamento angular na estrutura —
max_deflex [mm] valor limite de deflexdo na estrutura 0,1/ _tdc
lim_MS valor minimo de MS 0,5

Fonte: Elaborado pelo Autor (2023).

A estrutura € construida a partir de uma camada de madeira balsa e uma de fibra de

carbono em cada parede, dessa forma, para o AG foram utilizadas 8 varidveis de otimizacao, as

quais representam a orientagdo de cada camada, com os intervalos de otimizac@o presentes na

tabela (8).

Tabela 8 — Intervalos de otimizagao utilizados no AG

Indice

Variavel

Intervalo

1

0NN kAW

Orientacdo madeira balsa parede superior [°]
Orientagdo fibra de carbono parede superior [°]
Orientacdo madeira balsa parede inferior [°]
Orientacao fibra de carbono parede inferior [°]
Orientacao madeira balsa parede esquerda [°]
Orientacao fibra de carbono parede esquerda [°]
Orientacdo balsa parede direita [°]
Orientacao fibra de carbono parede direita [°]

[0; 90]
[0; 90]
[0; 90]
[0; 90]
[0; 90]
[0 90]
[0; 90]
[0; 90]

Fonte: Elaborado pelo Autor (2023).
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Os resultados para cada se¢@o analisada resultantes do AG estdo apresentados na tabela
(9), o cadigo € finalizado quando a proxima iteracdo variar menos de 2 milimetros em relacio a

ultima se¢do analisada.

Tabela 9 — Resultados do AG

Iteracdio Secdo MS preliminar Variavel
- [mm] - 1 2 3 4 5 6 7 8
1 53 1,17 33 19 45 33 39 18 32 47
2 42 0,69 19 8 2 3 33 12 18 19
3 36 0,16 22 14 38 26 2 10 31 61
4 33 -0,08 16 6 42 33 22 1 17 60

Fonte: Elaborado pelo Autor (2023).

Ap6s as simulacdes de verificacao, obtiveram-se os campos de deflexdo em X e tor¢ao
no eixo Z, valores maximos de deslocamento transversal e deslocamento angular, para as trés

primeiras iteracOes sdo apresentados nas Figuras 26, 27 e 28.

Figura 26 — Resultados para secdo de 42 mm

UT, UT2
+5.609e-04
-5.558e-01
-1.112e+00
-1.668e+00
-2.225e+00
-2.781e+00
-3.338e+00
-3.894e+00
-4.450e+00
-5.007e+00
-5.563e+00
-6.119e+00
-6.676e+00

UR, URL
+9.275e-03
+8.439%e-03
+7.603e-03
+6.767e-03
+5.931e-03
+5.095e-03
+4.259%-03
+3.423e-03
+2.587e-03
+1.751e-03
+9.148e-04
+7.881e-05
-7.572e-04

(a) Deflexdo maxima [mm] (b) Tor¢cdo maxima [rad]

Fonte: Elaborado pelo autor (2023).

Figura 27 — Resultados para secdo de 42 mm

UR, URL
+1.411e-02
+1.292e-02
+1.173e-02
+1.053e-02
+9.340e-03
+8.148e-03
+6.955e-03
+5.762e-03
+4.570e-03
+3.377e-03
+2.184e-03
+9.915e-04
-2.012e-04

UT, UT2
+1.12%-03
-8.572e-01
-1.716e+00
-2.574e+00
-3.432e+00
-4.291e+00
-5.149e+00
-6.007e+00
-6.866e+00
-7.724e+00
-8.582e+00
-9.441e+00
-1.030e+01

(a) Deflexdo maxima [mm] (b) Tor¢cao maxima [rad]

Fonte: Elaborado pelo autor (2023).
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Figura 28 — Resultados para secdo de 36 mm

UR, UR1
+2.700e-02
+2.465e-02
+2.229%-02
+1.994e-02
+1.75%-02
+1.523e-02
+1.288e-02
+1.053e-02
+8.172e-03
+5.819e-03
+3.465e-03
+1.112e-03
-1.242e-03

UT, UT2
+1.129e-03
-1.654e+00
-3.308e+00
-4.963e+00
-6.618e+00
-8.273e+00
-9.928e+00
-1.158e+01
-1.324e+01
-1.48%+01
-1.655e+01
-1.820e+01
-1.986e+01

(a) Deflexdo maxima [mm] (b) Tor¢cdo maxima [rad]

Fonte: Elaborado pelo autor (2023).

Para a secio final, os resultados de campos de deslocamento para os dois casos analisados
estdo presentes nas Figuras 29 e 30.

Com os resultados apresentados nas Figuras 26, 27, 28, 29 e 30, construiu-se a tabela
(10) que contém um comparativo dos resultados de deflexdo e torcdo maxima para cada iteragao.

Os valores de deflexdo e tor¢do estdo normalizados pelo valor limite.

Tabela 10 — Resultados apds simulagao

Iteragdo Secdo MS MS deflexdo maxima tor¢cdo maxima
[mm] [Tsai-Hill] [Tsai-Wu] - -
1 53 2,77 2,83 0,042 0,087
2 42 2,03 1,29 0,085 0,12
3 36 1,01 1,07 0,14 0,20
4 33 0,97 1,06 0,18 0,25

Fonte: Elaborado pelo Autor (2023).

A partir dos resultados presentes na tabela (10), observa-se que em todas as iteracoes,
as deflexdes e torcoes limites ndo ultrapassaram 25% do limite imposto, ou seja, a estrutura
possui uma rigidez suficiente para garantir um bom funcionamento da aeronave durante todas as
etapas de voo. Além disso, as MS se apresentam superior a0 minimo imposto, ou seja, a estrutura
€ capaz de suportar todos os esfor¢os. Dessa forma, se o critério de parada para variacao da
secdo nao fosse atingido, a se¢do poderia ser reduzida ainda mais e por consequéncia uma maior
reducao de peso. Porém, ao comparar os resultados de MS obtidos através da funcgio fitness e
com os novos valores de carregamentos apOs as simulacdes finais, presente nas tabelas (9) e
(10), percebe-se que os valores do otimizador sdo inferiores aos reais, fato que € explicado pelo
préprio método. Uma vez que as iteragdes dentro do AG utilizam como valores de carregamentos,
os obtidos através da simulagdo para um empilhamento [0]7 e como apresentado na equagio
(61), os esforgos internos calculados através do MEF estdo ligados a rigidez do elemento, entdo

uma diferente disposi¢ao das laminas pode tanto aumentar quanto diminuir as forcas. Outra
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possibilidade € a secdo de andlise se localizar no engaste da estrutura, posi¢do que oferece uma
concentracdo de tensdo.

Dessa forma, t€ém-se a vantagem de os resultados obtidos através do AG serem mais
seguros, pois a MS aumenta apds a simulacdo com o novo empilhamento. Por outro lado, existe
o problema de que o método ndo pode possuir um critério de penalizagdo, ja que resultados que
aparentam ruins dentro da funcdo fitness, podem apresentar valores dentro dos limites apds a

simulag¢do final.

Figura 29 — Resultados para o caso 1 da secdo final

uT, UTL UR, UR1
+1.491e+00 -
+1.367e+00 B
+1.242e4+00 +2.110e-02
+1.1182400 +1.894e-02
+9.935e-01 +1.677e-02
+8.691e-01 +1.461e-02
+7.447e-01 +1.245e-02
+6.202e-01 +1.029e-02
+4.958e-01 +8.122e-03
+3.714e-01 +5.959e-03
+2.470e-01 +3.796e-03
+1,225e-01 +1.634e-03
-1.695e-03 295e-04
Y Y
7 Ax z ‘J\x

(a) Campo de deslocamento transversal (b) Campo de deslocamento angular em X
em X [mm] [rad]

UT, UT2 UR, UR2
+1.850e-04 +2.028e-03
-1.537e+00 +1.844e-03
-3.074e+00 +1.659%-03
-4.611e+00 +1.474e-03
-6.148e+00 +1.290e-03
-7.686e+00 +1.105e-03
-9.223e+00 +9.203e-04
-1.076e+01 +7.356e-04
-1.230e+01 +5.509e-04
-1.383e+01 +3.662e-04
-1.537e+01 +1.815e-04
-1.691e+01 -3.128e-06
-1.845e+01 -1.878e-04
Y

z AX z ‘)\X

(c) Campo de deslocamento transversal (d) Campo de deslocamento angular em Y

em Y [mm] [rad]
UT, UT3 UR, UR3
+3.982e-01 +4.963e-03
HEke
1iestt +3.636e-03
+1.027e-01 +3.194e-03
+2.879%e-02 +2.752e-03
-4,509e-02 +2.309e-03
-1.190e-01 +1.867e-03
-1.928e-01 G +1.425e-03
2.667e-01 +9.828e-04
3.406e-01 +5.405e-04
4,145e-01 +9.826e-05
.884e-0! -3.440e-04
Y 5§
Z x zo % x
(e) Campo de deslocamento transversal (f) Campo de deslocamento angular em Z

em Z [mm]

[rad]

Fonte: Elaborado pelo autor (2023).
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Figura 30 — Resultados para o caso 2 da se¢ao final

UT, UTL
+6.809e+00

+1.131e+00
+5.627e-01
-5.103e-03

(a) Campo de deslocamento transversal
em X [mm]

uT, UT2
+1.328e-03
-2.090e+00
-4.182e+00
-6.274e+00
-8.366e+00
-1.046e+01
-1.255e+01
-1.464e+01
-1.673e+01
-1.882e+01
-2.092e+01
-2.301e+01
-2.510e+01

(c) Campo de deslocamento transversal
em Y [mm]

uT, UT3

+6.978e-01
+5.782e-01
+4.585e-01

(e) Campo de deslocamento transversal
em Z [mm]

UR, UR1
+3.394e-02
+3.099%e-02
+2.804e-02
+2.510e-02
+2.215e-02
+1.920e-02
+1.625e-02

+7.409e-03
+4.461e-03
+1.513e-03
-1.435e-03

(b) Campo de deslocamento angular em X
[rad]

+4.281e-03
+3.284e-03
+2.287e-03
+1.290e-03
+2.936e-04
-7.032e-04

Y

ZAX

(d) Campo de deslocamento angular em Y
[rad]

UR, UR3
+2.316e-04
1.617e-03
-3.466e-03
-5.314e-03
-7.163e-03
-9.012e-03

(f) Campo de deslocamento angular em Z
[rad]

Fonte: Elaborado pelo autor (2023).
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8 CONCLUSAO

Como objetivo deste trabalho estabeleceu-se o desenvolvimento de uma metodologia
de otimiza¢do de um tailboom em material compdsito para uma aeronave radio controlada. A
andlise foi realizado por meio de simula¢des em elementos finitos através do software Abaqus®
e uma rotina na de otimizacao utilizando o algoritmo genético fornecido por Gad (2021) com
uma funcdo fitness baseada na TCL.

Para testar o funcionamento do programa, realizou-se um estudo de caso a partir dos
dados do projeto da aeronave de 2022 da classe regular da Equipe Albatroz Aerodesign. A
partir dos resultados obtidos, observou-se que o método funciona, porém sao necessdrios alguns
cuidados em relacdo aos resultados obtidos diretamente do algoritmo genético, uma vez que
esses podem apresentar algumas inconsisténcias por conta das consideracdes usadas para seu
funcionamento.

A metodologia apresenta uma vantagem de tempo quando comparada com as técnicas
de otimizagao presentes em softwares comerciais, pois exclui a necessidade da realizacao de
simulacOes para cada sequéncia de empilhamento, porém carece na precisdo dos resultados, uma
vez que o AG encontra valores inferiores aos reais, sendo necessdrio a simulacdo computacional
para atingir os resultados corretos. Devido a isso, sua utilizacao € vidvel em uma etapa preliminar

de projeto a fim de determinar uma geometria inicial de forma ripida.

8.1 TRABALHOS FUTUROS

O programa desconsidera os efeitos de cisalhamento transversal na estrutura ao considera-
la uma viga longa, dessa forma ndo € possivel analisar materiais sujeitos a falha por cisalhamento,
como a espuma de PVC expandido, material muito utilizado no aerodesign. Recomenda-se entdo
a implementacao dessas consideragdes.

Sugere-se um estudo mais detalhado dos resultados adquiridos por meio de uma simulagdo
computacional na regido de engaste, uma vez que esse € um dos possiveis responsdveis pela
imprecisdo dos resultados adquiridos por meio da otimiza¢do em AG.

Como o objetivo do trabalho € o desenvolvimento do método, utilizaram-se os pardmetros
padrao de funcionamento do AG. Dessa forma, aconselha-se o estudo desses valores para um
melhor funcionamento do otimizador.

Dentro da realidade da equipe, as estruturas em materiais compdsitos sao construidas de
forma manual, portanto, indica-se o desenvolvimento de um método de avaliar a influéncia das
imprecisdes do método construtivo nos resultados finais da estrutural.

Por dltimo, recomenda-se estudar a possibilidade de modificar a sec@o transversal e
também, implementar o cddigo da simulacdo para secdes que variam ao longo do comprimento,
pois os esfor¢os se concentram na regiao do engaste, nao sendo necessdria a mesma secao

transversal ao longo de todo o comprimento do tailboom.
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