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Resumo. Este trabalho tem como objetivo otimizar o peso de um painel reforcado de material
compdsito para cargas de colapso e critica de flambagem linear inicialmente especificadas. Sdo
impostas restricdes de carga critica de flambagem linear, de tensdo de crippling dos reforgadores e de
falha de uma camada. No ciclo primdrio de otimizacdo se realiza uma andlise linear € uma nao-linear
de pés-flambagem, seguida de um ciclo secunddrio tipico com base na andlise linear de estruturas
(SOL200/MSC-Nastran). Neste dltimo sdo introduzidas restricdes de projeto representando a pds-
flambagem do painel por meio de coeficientes de correcdes origindrios de andlises linear e ndo-linear
realizadas no ciclo primdrio, das quais sdo extraidos a tensdo no reforcador e o mdximo indice de
falha. Os resultados sdo apresentados para um painel tipico de material compdsito de aplicagdo
aerondutica, considerando varidveis continuas e discretas, tendo-se conseguido consideravel eficiéncia
e reducgdo de peso.
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INTRODUCAO

O projeto e célculo de estruturas de materiais compdsitos envolvem uma série de decisoes
até a finalizac@o do produto. Dependendo da concepcdo adotada e dos critérios de engenharia,
os riscos de insucessos podem ser grandes. Dentre os varios fatores que contribuem para isso,
pode-se citar o critério de rigidez quanto a flambagem, o critério de Tsai-Wu (1980) para
falha do painel, por exemplo, o critério de falha dos reforcadores por crippling, entre outros.
Com o aumento no uso de materiais compdsitos nas aeronaves, o referido assunto tornou-se
ainda mais evidente, dado a sua importancia no dimensionamento associado aos riscos de
ensaio e certificacdo do produto.

Com o surgimento dos computadores com grande capacidade de processamento, ocorreu
um grande avango na drea da otimizacdo de componentes estruturais que possibilitou o uso do
método de elementos finitos combinado com técnicas de programac¢do matematica, no
desenvolvimento de algoritmos de otimizacdo.

Muitas pesquisas vém sendo realizadas no desenvolvimento de algoritmos adequados para
otimizagdes nao-lineares, onde diferentes abordagens foram apresentadas e aplicadas a uma
variedade de problemas de engenharia. Recentemente, o foco dos algoritmos de otimizagao
tem mudado para os chamados métodos evoluciondrios, como logica fuzzy e algoritmos
genéticos. O mais recente ¢ o método estocdstico de busca global, que simula mutacdes na
evolucdo bioldgica natural. Estes algoritmos aplicam um conjunto de operadores a uma
populacdo de potenciais solucdes, e aplicando o principio da sobrevivéncia dos mais aptos,
espera-se produzir melhores aproximagdes para a solugdao (Maalawi e Badr, 2009).

Na area de otimizagdo estrutural existem intimeros softwares e procedimentos para
otimizar painéis, Lamberti (2003) discute métodos simples de andlise para realizar otimizagao
global de painéis refor¢ados. Foi mostrada a eficiéncia de um modelo de anélise aproximado
usando o PANDA?2 para um estudo de projeto preliminar. Outros exemplos de cédigos de
otimizagdo para painéis reforcados sdo: PASCO (Anderson e Stroud, 1979), VICONOPT
(Williams, 1991) e PANOPT (Arendsen, Thuis e Wiggenraad, 1994).

Existem muitas pesquisas na drea de otimizacdo usando algoritmos genéticos e rede neural.
O trabalho de Kang e Kim (2005) trata da otimizac¢do de painéis na pds-flambagem por meio
do algoritmo genético, que apresenta vantagens para lidar com varidveis de projeto discretas,
por exemplo, os angulos de orientagdo e espessuras de materiais compdsitos, mas que
consomem nudmero excessivo de andlises de elementos finitos.

Ja no estudo de Bisagni e Lanzi (2002), baseado em uma estratégia de aproximacao global,
a resposta € dada por um sistema de redes neurais e algoritmos genéticos. Para evitar o alto
custo computacional das andlises ndo-lineares necessarias devido a pods-flambagem, foi
desenvolvido um sistema de redes neurais treinadas por meio de andlises de elementos finitos
nao-lineares juntamente com o uso de um algoritmo genético para otimizagao.

Atualmente existem diversas ferramentas para andlises de pds-flambagem que sdo
utilizadas no projeto de estruturas. A inddstria aerondutica européia tem usado as
ferramentas desenvolvidas pelos programas POSICOSS (Zimmermann, 2006) e COCOMAT
(Degenhardt, 2006). Degenhardt (2010), mostra que se pode conseguir uma redu¢do no peso
estrutural a partir do uso da reserva de resisténcia presente nas fibras através de uma andlise
precisa e confidvel. A simulagcdo do colapso do painel leva em consideragdo a degradacao do
painel e os resultados incluem uma extensa base de dados experimentais, modelos de
degradacdo, melhoras na certificacdo e ferramentas projeto, assim como a expansio nhos
critérios de projeto.

O interesse na geracao de ferramentas de projeto de painéis aeronduticos que consideram a
pos-flambagem é, portanto, muito grande. A utilizagdo de métodos evoluciondrios ou redes
neurais € ainda bastante ineficiente por exigir um nimero excessivo de cédlculos de respostas
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estruturais. O desejavel uso de métodos direcionais de primeira ordem que classicamente sao
eficientes em ambientes de linearidade estrutural é também bastante dificultado pela
complexidade e mesmo inviabilidade de obtencdo de andlise de sensibilidade de respostas
estruturais ndo lineares. Este trabalho se insere no esfor¢o de utilizar métodos direcionais
para otimizacao na pos-flambagem de painéis reforcados, porém eliminando a necessidade de
realizacdo de andlise de sensibilidade nao linear. Para isto, propde-se uma estratégia de
otimizacdo estrutural de painéis reforcados de material compdsito com base em ciclos de
andlise estrutural de pds-flambagem que geram coeficientes de correcdo que permitem que a
otimizacdo seja realizada num ambiente de resposta linear da estrutura, de maneira eficiente e
com um custo computacional relativamente baixo.

1 METODOLOGIA

O problema tipico de otimizagdo que serd resolvido recursivamente tem o seguinte
enunciado:

Minimizar W (1)
Sujeito a:
Az Fun , (2)
Fotapso
Fl<a,,, (3)
Fy >0, F°. 4)

A funcdo objetivo, W, € o peso estrutural a ser minimizado durante a otimizagdo. As
variaveis de projeto sdo as espessuras das camadas de fibra em dire¢des pré-estabelecidas.

A restricdo da Eq. (2) limita a carga de critica de flambagem definindo o autovalor como
sendo a razdo entre a carga critica de flambagem (P.i) e a carga de colapso do painel
(Pcolapso), sendo que ambas sdo dados de entrada do problema. O colapso do painel foi
considerado como sendo a falha de uma camada de fibra do laminado pelo critério de Tsai-
Wu.

Na segunda restri¢do, Eq. (3), o indice de falha pelo critério de Tsai-Wu € limitado pelo
coeficiente de correcio ¢,,, que corresponde a razdo entre os indices de falha obtidos das

andlises linear e nao-linear do painel:

F I LINEAR . ( 5)

x,., =
FI FI

NAO-LINEAR

A restricdo da Eq. (4) corresponde a limitacdo de tensdo nos reforcadores do painel para
que ndo ocorra crippling. Esta restricdo obedece ao produto do coeficiente de corre¢do .
pela tensdo de crippling (F) no reforcador. Esse coeficiente é obtido a partir da razdo da Eq.
(6), onde Fx, ..z € aminima tensdo normal na dire¢do x presente nos reforcadores e € obtida

da andlise linear do painel. J4 Fx ¢ proveniente da andlise ndo-linear de pds-

NAO-LINEAR
flambagem. Ambos os coeficientes de correcao sao calculados em cada ciclo primdrio de
otimizacdo. Portanto,

F XLINEAR . ( 6 )

Opy = Fr

NAO-LINEAR
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A tensdo de crippling é por sua vez fungdo das varidveis de projeto. O célculo desta tensao
depende da tensdo ultima de compressdo (F") do reforgador, que necessitaria de uma anélise
ndo-linear a parte para ser corretamente calculada. Para simplificar este cdlculo foi
desenvolvida uma aproximacdo simplificada para estimar F™. O célculo da tensdo de
crippling foi implementado no ciclo de otimizacdo secunddrio (SOL200 - MSC.Nastran
(2007)) , sendo computado em todas iteracoes.

Os coeficientes de corre¢do &, € &, sao usados para representar os efeitos ndo-lineares

na andlise linear, pois a SOL200 ndo comporta resposta ndo-linear do modelo de elementos
finitos. A Figura 1 mostra o fluxograma do ciclo primdrio de otimizacdo, onde as andlises

linear (SOL101) e ndo-linear (SOL106) sdo realizadas, seguidas pelos célculos de &, e &,

e posteriormente pelo ciclo de otimizacdo secundario (SOL200). O critério de convergéncia
do ciclo primdrio refere-se a estabilizacdo da funcdo objetivo no valor minimo e a satisfagcdo
das restricdes impostas; para ambos definiu-se uma faixa de tolerancia de 0,5%.

No ciclo de otimizagdo secunddrio, detalhado na Figura 2, sdo inseridas as restricdes de
projeto com os respectivos coeficientes atualizados. O objetivo do ciclo de otimizagdo
secundério é a reduc@o do peso do painel, através da alteragdo das varidveis de projeto, sem
violar as restricdes impostas ao problema. Este ciclo de otimizacdo tem por base a andlise
estrutural linear de tensdo e fator de carga critica de flambagem. Os resultados obtidos neste
ciclo sdo utilizados para realimentar o ciclo primério de otimizag¢do e corrigir novamente as
restri¢des. O fluxograma do ciclo secundério na Figura 2 € tipico da SOL200, porém sendo
introduzidas as restricdes externas referentes as Eqs (2)-(4) . A SOL200 utiliza a técnica de
otimizacdo seqiiencial aproximada (OSA), método bastante eficiente que reduz drasticamente
o numero de andlises de elementos finitos necessdrias a convergéncia, onde as fungdes
dependentes das respostas estruturais sao substituidas por aproximagdes explicitas de primeira
ordem (Schmit and Miura, 1976). Vale a pena mencionar que o critério de convergéncia
utilizado para a funcdo objetivo e para as restricoes tem tolerancias respectivamente
especificadas como 0,1% e 0,3%.

PAINEL INICIAL
v
ANALISE LINEAR / NAO-LINEAR

v

COEFICIENTES DE CORRECAO

v

OTIMIZACAO - SOL200

A

CONVERGENCIA

PAINEL OTIMIZADO

Figura 1: Fluxograma do Ciclo Primério de Otimizagao.
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PAINEL INICIAL

!

ANALISE LINEAR DE TENSAO /
FLAMBAGEM

v

ALTERACAO NAS VARIAVEIS DE PROJETO

v

ANALISE LINEAR DE TENSAO /
FLAMBAGEM

y

CALCULO DA TENSAO DE CRIPPLING

!

SOLUCAO DO SUBPROBLEMA
APROXIMADO DAS EQs. (1) a (4)

A

PAINEL OTIMIZADO

Figura 2: Fluxograma do Ciclo Secundario de Otimizacgao (SOL200).

1.1 Calculo de crippling

O método utilizado para determinar a tensao de crippling esta detalhado no MIL-HDBK-
17-3F (2002), e é baseado nos seguintes parametros adimensionais:

F cc Ex

N (7)
(&)

O pardmetro E ¢ dado por
E= 12% (1- VoV ). )

Utilizando a Figura 3 podemos calcular F. Esta tens@o € utilizada no célculo da restri¢do
de crippling (Eq. (4)) do problema de otimizacao.
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Figura 3: Resultados de Testes de Crippling para uma Borda Livre

Foi ajustada uma equagdo para a curva da Figura 3, possibilitando o célculo de F* pela
SOL200, cuja expressao € a seguinte:

-0,8021

(10)

Sabe-se que a carga de compressdo limite (P®) de um laminado, com camadas
unidirecionais de fibra, colocadas na mesma dire¢do, varia linearmente com a espessura do
mesmo. O caso do refor¢ador onde ha camadas de fibra com mais de uma orientagdo, torna-se
mais complexo, necessitando de uma anélise ndo linear & parte para sua determinagdo. Para
contornar esta dificuldade em determinar a tensdo dltima de compressdo (F*") do reforgador,
utilizou-se uma equacio bastante simplificada em func@o da 4rea transversal e da somatdria

das espessuras das camadas de fibra orientadas a 0° (#,.) da alma do refor¢cador; desprezando

a contribuicao de camadas em outros angulos. A equac¢do utilizada para estimar a tensdao de
compressao limite € a seguinte:

17.2501,,
cu bt *

Para os determinar os mddulos de elasticidade e os coeficientes de Poisson efetivos do
laminado, utilizados no célculo da tensdo de crippling, utilizou-se as equacdes presentes no
livro de Daniel e Ishai (1994).

A partir da Eq. (11) é possivel calcular a tensdo de crippling (F°) por meio da Eq. (10),
que serd entdo utilizada na restricdo de crippling dada pela Eq. (4).

Os célculos dos parametros necessdrios para determinar o valor aproximado da tensdo
crippling foram implementados na SOL200, e sdo atualizados em toda iteragdo realizada.

(1D

2 OTIMIZACAO DO PAINEL

O painel tipico de aplicacdo aerondutica utilizado como base estd ilustrado na Figura 4.
Foram definidas a carga de colapso, Pcolapso = 100.000 N, e a carga critica de flambagem
P.i=10.000 N, ambas no plano do painel e em sua dire¢do longitudinal. A forca € aplicada
por um elemento rigido (RBE2) ligado a extremidade livre do painel, incluindo o
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revestimento e os reforcadores.

Figura 4: Painel Refor¢cado

As camadas de tecido carbono-epdxi do revestimento seguem as seguintes orientagcdes
[(£45/(0,90)2/4£45)]s. A Figura 5 mostra em detalhe as camadas e as respectivas orientacdes
das fibras. A orientacdo é realizada em relacdo ao eixo x do sistema de coordenadas, ou seja, a

orientacdo de 0° € paralela ao eixo x.

X

[

(0,90)°

(45)°

Figura 5: Disposicao e orientagdo das camadas de fibra do revestimento

As camadas de fibras dos reforcadores foram divididas em trés partes: A primeira é
composta pela base maior do reforcador, a segunda pela base menor e a terceira pela alma do
reforcador. As camadas de fibra dos reforcadores seguem as seguintes orientagdes:

1. [(0)2/(£45)]
2. [(0)2/(£45)/(0)2/(+45)]
3. [(#45)/(0)/(£45)(0)3/(0)]s

A Figura 6 mostra com detalhe a composi¢ao das camadas.
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|

(+45)°

0y°
Figura 6: Disposicao e orientagdo das camadas de fibra do refor¢ador

As varidveis de projeto s@o as espessuras das camadas de fibra e estdo esquematizadas na

Figura 7. Neste estudo as espessuras sdo varidveis continuas.

S; ‘\ SB2;

SB1;

Figura 7: Variaveis de Projeto

Foram realizadas as andlises linear e nao-linear para o painel inicial e com os resultados
foram calculados as margens de seguranca e os coeficientes iniciais de correcdo. A Figura § e
a Figura 9 ilustram os indices de falha ao longo de toda a extensdo do painel obtidos por meio
das andlises linear e nao-linear, respectivamente. Para a tens@o normal nos refor¢adores os
resultados também sdo consideravelmente diferentes em cada anélise.
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249

227

Figura 8: Indice de Falha - Andlise Linear

643

-.*""’
<
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017
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533

166

10§

Figura 9: Indice de Falha - Analise Nao-Linear

Os coeficientes de correcdo iniciais calculados s@o, portanto:

FI g . 0,245
FI 0,643

@, = =0,3810. (12)

NAO — LINEAR
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F _282
o, =—wen =282 se0) (13)
Fx — 486

NAO — LINEAR

Apés as andlises linear e ndo-linear iniciais, verifica-se que as margens de seguranca
quanto as restricdes impostas estdo de acordo com o que mostra a Tabela 1.

Margem de seguranca [ %]

Indice de falha 55,5
Crippling -20,2
Carga critica de flambagem 32,5

Tabela 1: Margens de seguranga para o painel inicial

As restri¢des impostas no primeiro ciclo de otimizacao inicial sdo, portanto:

A4 >0.1, (14)
FI1<0,3810, (15)
F._>0,5802F,. (16)

Estas restri¢des que fazem parte do promeiro ciclo primério de otimizagdo sao
introduzidas na SOL200 que realizard o primeiro ciclo secunddrio e assim prossegue-se
recursivamente até que haja convergéncia no ciclo primdrio de otimizagao.

2.1 Resultados da otimizacao

O ciclo primdrio de otimizagao foi repetido por 4 vezes e conforme podemos observar na
Figura 10, o peso do painel convergiu rapidamente. As linhas horizontais representam os
limitantes relativos ao critério de convergéncia. J4 a Figura 11 mostra a evolu¢do das
varidveis de projeto durante a otimizacdo. Em ambas, Figuras 10 e 11, as linhas verticais
marcam as divisdes entre os ciclos primérios de otimizagao.

610

R e s et B ] st

e E e i ittt

it B e it e

(R et it Bt e

PESO [g]

e et Rt e el st

e N et B e e

BAQ fmmmmmmm oo m oo oo oo

530 T T T T T T T

ITERACAO

Figura 10: Evolucao do peso do painel
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Figura 11: Evolucdo das varidveis de projeto
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As Figuras 12-14 mostram o indice de falha, a tensdao no refor¢ador e o fator de carga
critica de flambagem nos ciclos primdrios de otimizacao calculados nas andlises linear e nao-

linear, respectivamente.

INDICE DE FALHA

—o—Fl linear
—&— Fl ndo-linear

0 ‘ ‘ ‘ ‘
0 1 2 3 4

CICLO PRIMARIO DE OTIMIZACAO

Figura 12: Indice de falha maximo
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0 1 2 3 4 5
0

00 - e
i AL U et
E
Z 300 & g V'S —e —eo— Fx linear
,9,: —=— Fx ndo-linear
[}
2
w
400 +---------- -

-600

CICLO PRIMARIO DE OTIMIZAGAO

Figura 13: Tensao normal minima na direcao x nos reforcadores

0.12

—e— Fator de Carga de

011+ Flambagem

FATOR DE CARGA DE FLAMBAGEM

0.1 — ~- -+
009 f -
0.08 ‘ ‘ ‘ ‘

0 1 2 3 4 5

CICLO PRIMARIO DE OTIMIZAGAO

Figura 14: Fator de carga de flambagem

Pode-se verificar que a restri¢ao de tensdo de crippling foi critica enquanto que a restri¢ao
para o indice de falha ndo foi critica para o caso estudado, por isso ela ndo convergiu para o
valor limitante na andlise ndo- linear, como mostra a Figura 12. A restricdo de flambagem
também foi critica, o que € ilustrado na Figura 14 que traz a evolugdo do fator de carga critica
de flambagem nos ciclos primérios. Analisando os resultados conclui-se que o painel 6timo €
conseguido ao final do 3° ciclo primario de otimizacao.

A Tabela 2 mostra os resultados obtidos ao final da otimizac¢do. Os valores das varidveis de
projeto, o peso e o fator de carga de flambagem foram retirados diretamente dos resultados
das andlises lineares da SOL200 (ciclo secunddrio de otimizag¢do). Os resultados para o
méximo indice de falha e tens@o normal minima nos refor¢cadores foram obtidos de uma
andlise nao-linear posterior de pds-flambagem. Vale a ressalva de que a tensao de crippling
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que consta da Tabela 2 é calculada pelo método da sec¢do 1.1, porém apds se realizar a parte
uma andlise ndo-linear especifica para determinar F, a fim de obter um valor mais real e
verificar assim se a restricdo de crippling foi de fato violada. Pode-se observar da Tabela 2
que a tensdo de crippling assim calculada nao foi ultrapassada, tendo uma margem de 8,7%.
Esta folga deve-se principalmente ao fato de que a aproximacao utilizada na Eq. (11) para a
tensdo de falha F*" € bastante conservadora. Caso se utilizasse o valor real para F*" ao invés da
aproximacao dada pela Eq. (11) a margem seria praticamente nula. Pretende-se em trabalhos
futuros utilizar um aproximag@o mais fiel para F*" de modo a diminuir esta folga.

VARIAVEIS DE PROJETO [mm]
VARIAVEL INICIAL FINAL
P1 0,21 0,220
P2 0,21 0,179
P3 0,21 0,179
P4 0,21 0,0112
SBI11 0,19 0,457
SB12 0,19 0,457
SB13 0,21 0,0826
SB21 0,19 0,0803
SB22 0,19 0,0838
SB23 0,21 0,0809
S1 0,19 0,278
S2 0,19 0,282
PESO [g]
| 608,9 | 544,64
RESTRICOES
Autovalor 0,1325 0,0999
Indice de Falha 0,643 0,659
Crippling Fy F** Fy F*
[N/mm?] -486 388 | -506 | -550

Tabela 2: Resultados da otimizagao

A Tabela 3 mostra as margens de seguranca para o painel otimizado.

Margem de seguranca [ %]
Indice de falha 51,75
Crippling 8,7
Carga critica de flambagem -0,1

Tabela 3: Margens de seguranga do painel otimizado

3 CONCLUSAO

A otimizacao de painéis reforcados de material compdsito, onde as cargas de colapso e de
flambagem sdo pré-especificadas, foi realizada utilizando coeficientes de correcdo nas
restri¢cdes de indice de falha e crippling nos reforcadores. Ao final da otimizagdo consistindo
de ciclos primadrios, onde se realiza a andlise de pés-flambagem, e de ciclos secundarios onde
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se otimiza com base em andlise linear de elementos finitos, foi possivel obter uma estrutura
Otima que € critica quanto a tensdo de crippling do refor¢ador e da carga de flambagem linear
do painel.
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