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RESUMO: A industria aeronautica emprega
diversos programas comerciais para o projeto
e analise de estruturas aeroespaciais. Na
fase de projeto, o processo de otimizagdo é
utilizado visando obter estruturas leves, que
resistam as cargas aerodindmicas € 0 peso
da carga paga e do combustivel, e que nao
sejam susceptiveis a instabilidades, tal como
a flambagem. Assim, esta pesquisa destina-
se a otimizar painéis reforcados em composito
empregando programas utilizados pela industria
e 0s parametros de laminacdo. A funcgao
objetivo é a minimizac&o do peso, as variaveis
de projeto sdo as espessuras e 0s parametros
de laminacéo, e a restricdo € que nao flambe
apds aplicacdo da carga em compressédo. Para
validacdo do modelo, emprega-se o método
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em uma placa de aluminio e sdo comparados
o resultado obtido com a solugdo analitica
mostrando a coeréncia do modelo. Apos
estudar suas limitagcdes e diferencas aplica-se
0 mesmo método para um painel em compdésito
e sdo analisados e estudados os resultados
fornecidos pelo programa.
PALAVRAS-CHAVE: otimizacdo, NASTRAN,
flambagem

EMPREGO DOS PARAMETROS DE
LAMINACAO PARA OTIMIZACAO DE
PAINEIS REFORCADOS EM COMPOSITOS
SUBMETIDOS A CARGAS COMPRESSIVAS

ABSTRACT: The aeronautical industry employs
various commercial software for the design and
analysis of aerospace structures. In the design
phase, the optimization process is applied to
obtain lightweight structures that withstand
aerodynamic loads and the payload and fuel
weights. Besides this, the structure must not
be susceptible to instabilities such as buckling.
Thus, the goal of this research is to optimize
composite reinforced panels employing industry
- used software and lamination parameters. The
objective function is the weight to be minimized,
the design variables are the thickness and the
lamination parameters, and the restriction is that
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it does not buckle after application of the compressive load. The aluminum plate model
was simulated, and this result was compared with the analytical solution showing the
coherence of the model. After studying its limitations and differences, the same method
is applied to a composite panel, and the results provided by the software are analyzed

and studied.

11 INTRODUCAO

O uso de materiais compositos em aeronaves tem se popularizado cada vez

mais com o seu largo emprego em aeronaves comerciais, inclusive em elementos

estruturais. Diversas empresas como a Boeing e a Airbus tém empregado materiais

compostos na fabricacdo de diversos componentes do Boeing 787 Dreamliner
(80% compositos) e do Airbus A350 XWB (53%) o que mostra a importancia e a
atualidade do estudo de seu comportamento, de suas limitacbes aeroelasticas e
das instabilidades associadas a seu emprego. A Figura 1 mostra o0 aumento do uso

deste tipo material em aeronaves.

70

Percentual do Peso
60-; da Estrutura

504
404

304

Rafale

[ Gripen ¢
204

104

37
B757 — O wA310
| B )
— oo MA-300

(O I e S T S S T S S P S S S SN T S S S S S S M SRR S M

+ Military

W Commercial

B-127

1970 1975 1980 1985 1990 1995

Ano de inicio de operagdo

2000

2005 2010

2015

Figura 1: Evolugéo temporal do uso de compésitos em aeronaves (KASSAPOGLOU,2013).

Esta evolugcdo se deu principalmente pelo aprofundamento do estudo das
propriedades do material compdsito. Este material € composto por fibras e uma
matriz e através da alterac&o do alinhamento das fibras pode-se obter a resisténcia

desejada. Além disso, sua densidade € bem menor que a do material metalico com

uma resisténcia equivalente, o que se traduz em uma consideravel reducdo de

peso.
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Na industria aeronautica, menor peso se traduz em mais carga paga a ser
transportada, em consequéncia maior lucro, ou mais combustivel disponivel,
portanto maior alcance, ou mesmo, uma combinacdo de aumento de carga paga e
combustivel disponivel.

Uma das possibilidades para minimizacdo do peso bruto da aeronave é a
reducédo de seu peso estrutural (peso vazio), mantendo a mesma resisténcia ao
carregamento e sem sofrer instabilidade estrutural (lambagem). Nestalinha, diversos
autores tem procurado obté-lo empregando diferentes métodos de otimizacéo e
abordagens.

Algumas destas técnicas voltadas para otimizacdo de materiais compositos
definem a variagdo do numero de camadas laminadas e dos angulos de laminacéo
como variaveis de projeto, assumindo que o0 material possui propriedades
ortotropicas. No entanto, esse tipo de otimizagdo envolve alto custo computacional
e consiste em um processo de otimizacao nao linear com variaveis discretas em um
espacgo nao-convexo.

Assim, para resolver o problema de otimizagcdo de varidveis discretas na
sequéncia de laminacdo dos materiais compoésitos, Miki (1993) propds o0 uso de
parametros de laminagcdo. Seu método considera que a rigidez no plano e arigidez a
flexdo das chapas laminadas simétricas e ortotropicas séo fungcdes dos parametros
de laminacao, que dependem da sequéncia de laminacgéao.

Fukunaga et al. (1994) apresentaram uma abordagem de otimizacdo das
configuragdes de placas laminadas simetricamente que maximiza as cargas de
flambagem sob acdo de cargas combinadas. A relacédo entre as configuragdes do
laminado e as cargas de flambagem sao obtidas com base no conceito de parametros
de laminacédo. Dutra e Almeida (2015) apresentaram um método de otimizacao
baseado em um metamodelo quadratico usado para estimar a funcdo objetivo. E
apresentada uma formulacao analitica para obter as derivadas da funcao objetivo
relativas aos parametros de laminacédo. Uma placa em compdésito sujeita a cargas
combinadas de flexdo e tor¢céo € otimizada e os resultados sdo apresentados e
discutidos em termos de projeto pratico de estruturas aeronauticas. Quadros e
Hernandes (2018) estudaram uma parametrizacdo de Lagrange dos parametros
de laminacado para maximizar a carga de flambagem de uma placa compdsita de
rigidez variavel.

Entretanto, para a industria aeronautica é, por vezes, mais importante
empregar softwares comerciais de andlise estrutural, que sdo compativeis com
outros utilizados pela area de desenvolvimento, para projetos do que desenvolver
uma ferramenta propria para analise. Neste viéis, esta pesquisa (PEGADO &
RODRIGUES, 2019) emprega um software conhecido na industria, o NASTRAN/
FEMAP (SIEMENS,2020), para analise e otimizacao estrutural.
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Assim, este artigo est4 estruturado da seguinte forma: a metodologia utilizada
na otimizacdo das chapas reforcadas, as hipoteses consideradas, as equacdes
utilizadas na analise de painéis compositos, a validagcao dos modelos e os resultados

obtidos expressos em tabelas e figuras.

21 OTIMIZACAO

Neste processo sao utilizadas como variaveis de projeto os parametros de
laminacao, a espessura da chapa e do refor¢cador, e 0 peso como funcao objetivo.
Foram analisadas duas placas reforcadas, uma de aluminio e outra de fibra de
carbono. O otimizador usado € uma sub-rotina do NASTRAN (SIEMENS,2020) e
sua eficiéncia na analise dessas chapas reforcadas é testada na chapa de aluminio.
Estes resultados sdo comparados com o Fator de Eficiéncia de Farrar (Niu, 1997)
e a eficicia deste otimizador € demonstrada. Apds sua validagao, o otimizador do
NASTRAN (SIEMENS,2020), o SOL 200, é utilizado para otimizagao de chapas em
compdsitos com parametros de laminacao e espessuras como variaveis de projeto.

2.1 Consideracoes

O modelo satisfaz a Teoria Classica do Laminado e:

I. cada camada é quase-homogénea e ortotrdpica;

Il. o laminado é fino e suas dimensdes laterais sdo muito maiores que sua
espessura e sdo carregadas apenas no plano (condicdo de tensao plana);

lll. os deslocamentos sao pequenos quando comparados com a espessura
do laminado: lul, Ivl, Iwl <<h;

IV. o laminado é simétrico e balanceado, o que significa que a lamina esta
disposta em pares (+0 e -8 ) acima e abaixo do plano médio;

V. esta placa laminada satisfaz a Regra dos Dez Por Cento, onde o nUmero
de camadas em cada angulo de laminacéo (0, +45 e 90°) € no minimo de
10% do total de camadas.

2.2 Modelo da Placa Laminada
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Figura 2. Sequéncia de Laminacgéo (LIU, HAKKA & TROMPETTE,2004)
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A metodologia adotada para o uso dos parametros de laminacao por Rodrigues
(2018) segue o modelo mostrado na Figura 2 e considera que a sequéncia de
laminacao pode ser expressa pela Equacao 1:

[(ign)l\in/---(iSZ)NZ/(igl)Nl]s (1)

Segundo MIKI (1993), os parametros de laminacédo s&o boas opg¢des para
serem utilizados como variaveis de projeto no projeto e fabricacdo de um laminado,
pois € possivel obter uma regido viavel dos parametros de laminagédo em um plano
bidimensional. Quando existe um laminado simétrico e ortotrépico, a rigidez no
plano (matriz A - Eq 2) e a rigidez a flexdo (matriz D — Eq 2) tornam-se funcdes dos
parametros de laminacao, que sao fungdes da sequéncia de laminacéao (Figura 2).
Como este laminado é simétrico, a rigidez devida ao acoplamento (matriz B - Eq2)
é zero.

[v =l ol @

Onde M ¢ a intensidade dos momentos de flexdo pura e cisalhamento por
unidade de comprimento e N é a for¢a direta ou de cisalhamento por unidade
de comprimento produzida por cargas no plano. As matrizes de rigidez A, B e D
podem ser expressas pela invariante de rigidez U e doze parametros de laminagao
(RODRIGUES, 2018). Ao considerar o laminado como simétrico, a matriz de
acoplamento de rigidez B serd zero e, em seguida, o numero de parametros de
laminacao sera reduzido para 8. Da mesma forma, varios fabricantes adotam como
pratica de projeto que as laminas sao ortotropicas e podem ter apenas 0 ° /45 ° /90
° como angulos de laminag¢éo, reduzindo assim os parametros de laminacéo para
6. Portanto, as seguintes expressdes sdo usadas para a rigidez no plano e a rigidez

a flexao:
(A, ] 1 & & 0 0 ] Dy, ] [1 2 ¢ o0 o o
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Os parametros de laminacéo sdo apresentados na Equacgéo 4, onde o subscrito
D representa a matriz D e o subscrito A, a matriz correspondente A.

h ;
5@.2,31 = % J’_ﬁz[cosZcp,coMqo,st(p] dz e 5[%)13] =
g 1?Jcos2qo,cos4qo,sin2<p] z%dz (4)

Apés andlise das equacdes 2 e 4, pode-se observar que os parametros de
laminag@o estao relacionados aos termos D, e D,  da matriz [D]. Estes termos
nao contribuem significativamente para as analises e, como a falha por flambagem
sera estudada, o parametro cfg? podera ser desprezado. E como o laminado é
simétrico e balanceado em relacéo ao plano médio, o pardmetro de laminacgéo €3A
nao sera levado em consideracéo neste estudo, portanto, os seguintes parametros
de laminacéao seréo considerados durante a otimizagdo do painel:

1 ph/2 1 +h/2 12 +h/2
gl = —J_4/2 €OS 2000z, = ~J_p/, COS49dz, P = 5 J_p,,cO08292%dz e
&0 =122 nosapzidz (5)

h3J—h/2

Embora os parametros de laminagdo permitam uma otimizacdo continua
do laminado com um numero relativamente baixo de variaveis de projeto, nao é
possivel evitar a acomodacéao de varias laminas em uma sequéncia com 0 mesmo
angulo de laminac&o. Portanto, ap0s otimizar o laminado usando os parametros
de laminacgao, sera necessario usar um banco de dados de laminado para obter a
solucéao discreta do laminado.

O painel compoésito possui uma sequéncia de laminas dispostas em angulos
€ simétrico em relacdo ao plano do médio. Conforme afirma (MIL-HDBK-17-
3F, 2002) e (NIU, 1992), a principal vantagem do uso do laminado simétrico € o
desacoplamento entre o comportamento de membrana e da flexdo da estrutura. Em
um laminado simétrico, de acordo com a notagdo mostrada na Figura 3 e de acordo
com a Equacéo 2, a matriz de laminado [B] se cancela.
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Figura 3: Notacao para Espessura do laminado e Sequéncia de Laminagéo (MIL HDBK-17-
3F,2002)
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Os laminados balanceados (Figura 4) sdo aqueles em que todas as camadas,
menos 0 ° e 90 °, s&o acomodadas nos pares + 6 e -6 acima e abaixo do plano
médio do laminado. Para o conjunto de laminados compostos por camadas com
angulos 0 / + 45/90, cada lamina de + 45° deve ser acompanhada por uma de -45°.
Os laminados balanceados tém vantagens semelhantes as dos simétricos.
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Figura 4:Laminado balanceado e Desbalanceado (MIL HDBK 17-3F,2002)

A regra dos 10% foi seguida em varios projetos estruturais de materiais
compdsitos e demonstrou bons resultados, sendo adotada até os dias atuais. A
regra de 10% determina que pelo menos 10% das camadas finais do laminado
tenham angulos de laminacéo (0 °, + 45 ° e 90 °). O uso dessa pratica de projeto
produz laminados mais robustos e menos suscetiveis a fragilidade associada a
laminados estritamente ortotrépicos (BAILLIE;LAY& PASRICHA, 1997).

2.3 Simulacao com NASTRAN (SIEMENS,2020)

As variaveis de projeto sdo as espessuras do revestimento e do reforcador
bem como os parametros de laminacao (§). Para essas simulagdes, foi utilizado
o tipo MAT2 que define as propriedades do material, para materiais anisotrépicos
lineares e independentes da temperatura, e para os elementos isoparamétricos
de casca, o elemento PSHELL que define as propriedades de membrana, flexao
e cisalhamento transversal dos elementos de casca. Para impor as restricées, o
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DCONSTR foi usado e a fungcédo de minimizac&o de peso objetivo é ativada usando
o comando DESOBJ. Trés solu¢cbes NASTRAN (SIEMENS,2020) sdo usadas: a
solucéo de otimizacdo (SOL200), a estatica (SOL101) e a solucédo de flambagem
(SOL105).

2.4 Metodologia
2.4.1 Analise Teorica

Este modelo foi desenvolvido usando a metodologia de Niu (1997) que é
resumida em Rodrigues (2018). O ponto 6timo e as dimensdes da placa reforcada
sao obtidas empregando o Fator de Eficiéncia da Farrar. A seguir, sdo apresentadas
as principais consideracdes e equacdes utilizadas para estimar as dimensdes.

Algumas hipéteses sdo impostas para esta analise:

I. O painel € longo o suficiente para permitir que seja tratado como uma
coluna, o que significa que ndo ha restricdbes impostas as suas bordas
longitudinais;

Il. o painel possui fixacbes (apoios) no final de sua estrutura, em relacao
ao comprimento L, apesar disto, L é considerado como o comprimento
efetivo do painel;

[ll. A conexéo placa-reforgador néo restringe a flambagem da placa.

A Figura 5 mostra um painel tipico reforcado e sem flanges (NIU, 1997), em
que t € a espessura do revestimento, b é o espacamento entre os reforcadores,
b, € a profundidade do reforgcador, L € o comprimento, fé a tenséo aplicada, f, é a

tensao de flambagem inicial da seg¢éo do painel e f_é a tensao de Euler.

Fillet

Figura 5: Painel com Reforcadores integrados sem-flanges (NIU,1997)

De acordo com Niu (1997), o fator de eficiéncia de Farrar é:

3 1,/4 /4
F:1.314Rbef+’;R‘ff) (f—E )1 (6)
b4t fo
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onde R, é a relagdo Ry = bgw, Ry =tTW, e a tensdo de flambagem inicial de
uma longa placa com espacamento de reforcador b, uma espessura da placa
simplesmente apoiada nas bordas t, e fr = 3.62E; (%)2 .
O fator de eficiéncia de Farrar pode ser escrito como F:f(%j/z onde Léo
comprimento do painel e E,0 modulo tangente. NIU (1997) emprega variaveis
auxiliares para resolver este problema graficamente.

Ji=b (E)* o=ty ()77 Js=bu ()™ Je=t (8)° (7)

NL3

Estas variaveis sdo obtidas assumindo um valor para Rb. F e o ponto 6timo Rb
sao encontrados usando diagramas (Niu, 1997).

Um painel reforcado extrudado de Al 2024-T3 otimizado foi projetado,
seguindo a metodologia do Fator de Eficiéncia de Farrar proposta por (NIU, 1997),
que resiste a uma carga de compressao de 100000 N/m (269777 Ibs / in). A
metodologia proposta pelo autor foi seguida e os resultados sao apresentados nas

tabelas contendo os resultados.

2.4.2 Painel Metalico — Método dos Elementos Finitos

Apds a aplicacao do software NASTRAN (SIEMENS,2020) para otimizar uma
chapa reforgcada com as mesmas dimensodes da calculada analiticamente pelo fator
de eficiéncia de Farrar, estes resultados foram comparados. Suas diferencas foram
analisadas e o modelo foi considerado validado. A seguir, o otimizador foi aplicado
para obter as dimensdes ideais para placas compdsitas e metalicas reforcadas.

Um modelo de elementos finitos para simular um painel reforcado foi
desenvolvido como mostrado na Figura 6 para executar a otimizacdo. Esse modelo
foi desenvolvido usando apenas um material, tanto para a placa quanto para o
reforcador (Al 2024 T3), com as caracteristicas mostradas na Tabela 1.

Propriedades do Al 2024-T3 Extrudado
Moédulo Tangente (Et) 66,2x10% N/mm? 9,16x103Ksi
Poisson (v) 0,33 0,33
Densidade (p) 2,8x10% g/mm? 0,1 Ib/in®

Tabela 1: Propriedades do Material (RICE,2003)
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Figura 6: Painel Reforcado — NASTRAN / FEMAP (Rodrigues,2018)

O modelo da Figura 6 mostra as condicdes de contorno empregadas no
modelo NASTRAN (SIEMENS,2020) e foi desenvolvido com elementos tipo placa
(PLATE) para o refor¢cador e a placa, e com propriedades (PROPERTY) distintas,
uma vez que possuem espessuras diferentes.

Figura 7: Condicdes de Contorno - FEMAP (Rodrigues,2018)

Em relacdo a carga aplicada no modelo, foi definido que o painel reforcado
seria submetido apenas a uma carga de compressao, sem cisalhamento. E, essa
carga de compresséo foi aplicada como mostrado na Figura 8, usando um elemento
rigido do tipo RBE2 para distribuir a carga igualmente entre os nés da placa que
estao localizados na borda do reforgador.

O objetivo da otimizagcédo era minimizar o peso da estrutura, para isso a carga
de compresséo constante foi mantida, e as espessuras da placa e do reforcador
foram alteradas até obter as dimensdes 6Otimas. Esta estrutura ideal teve que
suportar a carga de compressao sem flambar, usando uma restricdo dentro do
otimizador (SOL 105).
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Figura 8: Carga aplicada no Refor¢ador (10000 daN)

2.4.3 Otimizag&o de placas em composito

Este modelo foi desenvolvido usando fibra de carbono, com propriedades
diferentes ja que existe um material com o numero de camadas diferentes para a
placa e outro para o reforcador, de acordo com a Figura 9, e portanto com espessuras
diferentes.

Figura 9: Placa de Composito Reforcada (RODRIGUES,2018)

A base do reforcador é composto tanto do material da placa quanto da
malha do reforgador, conforme mostrado na Figura 10. O modelo foi desenvolvido
com elementos do tipo placa (PLATE) para o reforcador e placa. A espessura do
reforcador é chamada de t,_,, da placa é te dabase f .

As condi¢cbes de contorno aplicadas no modelo de elementos finitos para
placas reforcadas de compoésitos sdo as mesmas que as aplicadas no modelo

para placa reforcada metéalica. Em relacé&o a carga aplicada no modelo, foi definido
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que o painel reforcado seria submetido apenas a uma carga de compressao, sem
cisalhamento. Portanto, essa carga de compressao foi aplicada da mesma maneira
gue no modelo reforcado com material metalico, como mostrado na Figura 8.

1, ahmado
reforcador
tI: Lw_base
1.-" | [t
Conexdo l
Placa-reforcador Placa

Figura 10: Base do Reforgcador em Composito (Rodrigues,2018)

Assim como na placa de metal, a funcdo objetivo era minimizar o peso
da estrutura. Portanto, durante a solucao de otimizacdo, a carga compressiva
foi mantida constante, e as espessuras da placa e do reforgcador variaram. Na
otimizacédo do painel reforcado, os parametros de laminacdo da placa e do painel
reforcado também foram variados. Foi obtida uma estrutura que suportaria a carga
de compressao imposta, respeitando a restricao de flambagem no otimizador (SOL
105).

3| DISCUSSOES E RESULTADOS

Os resultados obtidos na pesquisa sdao apresentados na forma de tabelas
e figuras. Os resultados que comprovam a validade do modelo adotado séao
apresentados inicialmente e, logo ap0s, séo apresentados os resultados referentes a
otimizacdo de uma placa reforcada em material metalico e, finalmente, os resultados
referentes a otimizacao utilizando os parametros de laminacgéao.

3.1 Resultado do Modelo Tedérico

Os resultados do modelo tedrico foram obtidos seguindo a metodologia de Niu
(1997) com o uso de varios abacos, a maioria deles construidos experimentalmente.
Rodrigues (2018) mostra como calcula-los em seu trabalho com a aplicacédo do
Fator de Eficiéncia de Farrar e os resultados sdo transcritos na Tabela 2. Como é
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um meétodo grafico utilizando dbaco fornecidos por Niu (1997), a solugao de Farrar
fornece dois pontos 6timos que sdo apresentados na Tabela cuja massa prevista

apos o calculo é a mesma.

Dados de Entrada N N(lbs/in)| Rb

(N/mm)
1.000 5.710,2 0,33
otimo | F Rt Js | f(psi) | Et(psi) |
Resultados Parciais 1 065 @ 1,20 | 1,2 | 40.000 5,4x10°
2 065 @ 27 0,8 | 40.000  5,4x108
Ponto | M (kg) | t(mm) | tu(mm)

Resultados Finais Sren

1 0,717 | 3,884 4,661
2 | 0717 | 2,590 6,993

Tabela 2: Resultados do Modelo Teérico e Dados de Entrada (Rodrigues,2018)

A Figura 11 mostra o resultado ap6s a otimizacéo, e seu resultado para uma
placa de metal sujeita a uma forca de compressao é apresentado na Tabela 3.
Esta Tabela 3 apresenta uma comparacao entre os dois pontos “6timos” do modelo
tedrico e o resultado do modelo de elementos finitos. Essa diferenga provavelmente
se deve a imposicao do fator de eficiéncia Farrar de 0,65 no modelo tedrico para um
painel 6timo reforgado e ao uso de graficos. O ponto 2 apresenta um resultado mais
préximo dos resultados do NASTRAN. Um modelo de otimizagao foi desenvolvido
para o material metalico, no qual o material possuia 0 mesmo moédulo tangente E, do
modelo te6rico, uma vez que o NASTRAN SOL105 é linear, ou seja, ndao considera
a plasticidade do material. As variaveis de projeto sdo as espessuras da placa e
do reforcador. Observa-se que para a espessura da placa o resultado obtido por
Farrar € bem proximo do NASTRAN (1%) enquanto para a espessura do reforcador
o resultado fica mais distante (18%).
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tw=5,724mm

t=2,544mm

Figure 11: Resultado obtido pelo Nastran para Placa Metélica Refor¢cada (Rodrigues,2018)

Diferenca Diferenca
Teorico 1 Teobrico 1 x Teobrico 2 NASTRAN Teobrico 2 x
NASTRAN NASTRAN
t(mm) 3.884 53% 2.590 2.544 1%
t, (mm) 4.661 22% 6.993 5.724 18 %
m (kg) 0.717 18% 0.717 0.587 18%

Tabela 2: Comparagéo Teérica e Modelo NASTRAN

3.2 Painel Reforcado Laminado e Metalico

Foi realizada a simulacdo em NASTRAN e seus resultados validados apés
compara-los com o resultado analitico, conforme € mostrado na Tabela 3. Assim,
pode-se empregar 0 mesmo modelo para materiais compaositos. A Figura 12 mostra
as dimensdes obtidas pelo otimizador NASTRAN para um painel metalico com uma
configuracao composta por placa, base do reforcador e reforcador, e a Figura 13
mostra um painel com uma configuracdo semelhante confeccionado com fibra de
carbono. A Tabela 3 transcreve estes valores otimizados obtidos para as espessuras
da placa metélica e da placa em compésito. Observa-se que as espessuras obtidas
sdo muito préximas, exceto a espessura do reforcador cuja diferenca entre o metal
e 0 composito é de cerca de 25%.
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tw=2,165m

k ~

tw_base =4,174mm

t=3,092mm

Figura 12: Espessuras do Painel Metélico Reforgcado Otimizado (Rodrigues,2018)

tw=2,611mm

t=2,928mm

tw_base = 4,234mm

Figura 13: Espessuras do Painel Compdsito Reforgcado Otimizado (Rodrigues, 2018)

Espessura da base

Model o Placa (mm) Reforgcador (mm) do Reforcador (mm)
Metalico 3,092 2,165 4,174
Laminado 2,928 2,611 4,234

Tabela 4: Resultados da Otimizagdo empregando NASTRAN

Como esperado, o peso da estrutura metalica estd bem acima da placa
laminada, como mostrado na Tabela 5. O peso da estrutura foi calculado usando a
densidade do material (p, = 2,8x10°g/mm® e p, = 1,56x10-°g/ mm?). Esta placa
deve resistir a carga compressiva aplicada sem flambar. A Figura 14 mostra os

modos de flambagem obtidos apés a simulacdo NASTRAN.

Modelo Peso (kg)
Liga de Aluminio 0,551
Laminado 0,309

Tabela 5: Peso da Estrutura apés Otimiza¢ao (Rodrigues,2018)
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A Tabela 6 apresenta os valores obtidos para os parametros de laminagao
ap6s a otimizagcdo. Com um banco de dados de laminados, € possivel obter a
configuracdo dos laminados que satisfazem estes parametros.

Componente Estrutural £ ' & P 2
Reforgador 0,3182 0,0348 0,0537 | -0,0625
Placa 0,2560 0,0529 -0,0851 | -0,0913
Base 0,2853 0,0443 0,0215 -0,199

Tabela 6: Parametros de Laminacao obtidos apés a Simulacdo (Rodrigues,2018)

O uso do FEMAP/NASTRAN (SIEMENS,2020) permite mostrar visualmente as
regides sujeitas a flambagem através de um codigo de cores conforme se observa
na Figura 14.

_.y\'"

Output Set Eigenvelus 11020864
Nodal Cantour Total Translaban

Figura 14: Andlise de Flambagem da Placa de Compdsito Reforcada— NASTRAN
(RODRIGUES, 2018)

41 CONCLUSOES

O uso de parédmetros de laminagdo permitiu uma otimizacéo consistente do
painel reforcado compdsito e mostrou suas vantagens em relacdo a otimizacao
discreta com base no numero e na dire¢do de cada lamina laminada.

Os resultados foram coerentes e, a partir da analise do material metalico,
observa-se que as diferencas entre o modelo teérico do Fator de Eficiéncia de
Farrar e o resultado obtido pelo NASTRAN séo baixas.

Como esperado, o peso do compdsito € mais leve e o resultado foi obtido mais
rapidamente usando os parametros de laminacao e o otimizador NASTRAN, que é
0 mais usado na industria aeronautica.
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