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RESUMO

A utilizacdo de materiais compdsitos na industria aeronautica teve inicio na década de 1960.
Por serem materiais relativamente recentes, ainda ha grande potencial para pesquisas nos
processos de fabricacdo e metodologias de calculo. O presente estudo tem como objetivo geral
avaliar a carga de flambagem de um painel reforcado construido em fibra de carbono (CFRP)
utilizando o método dos elementos finitos (MEF). Como objetivos especificos, este estudo
propde desenvolver e validar modelos através dos softwares comerciais Nastran®, OptStruct®
e Abaqus®, bem como dados experimentais disponiveis na literatura. Além disso, identificar
0s principais pardmetros geométricos e de material que influenciam na carga de flambagem, e
ainda otimizar uma proposta de lay-up para o laminado do painel utilizando a teoria do
laminado Double-Double. Verificou-se que os parametros mais influentes no calculo da carga
critica de flambagem foram o modo de elasticidade longitudinal (E1) e a espessura das laminas
(). Além disso, foi visto que 0 modelo Double-Double suportou carga 66% superior ao modelo
QUAD, quando comparado laminados com 0 mesmo numero de camadas. O estudo conseguiu
relacionar a influéncia da carga critica de flambagem em trés Solvers, as propriedades
mecanicas e geométricas do painel em duas configuracdes de lay-up dos laminados. Também
foi observada a possibilidade de se projetar estruturas mais leves utilizando a configuragéo
Double-Double.

Palavras-chave: materiais compositos; painéis reforcados; anélise de flambagem; método dos
elementos finitos; Double-Double; analise de Monte Carlo; analise de sensibilidade global;
indices de Sobol.



ABSTRACT

The use of composite materials in the aerospace industry began in the 1960s. As relatively
recent materials, there is still significant potential for research into manufacturing processes
and calculation methodologies. The general objective of this study is to evaluate the buckling
load of a reinforced panel constructed from carbon fiber reinforced polymer (CFRP) using the
finite element method (FEM). The secondary objectives of this study are to develop and validate
models using commercial software such as Nastran®, OptStruct®, and Abaqus®, as well as
experimental data available in the literature. Additionally, the study aims to identify the main
geometric and material parameters influencing the buckling load and to optimize a lay-up
proposal for the panel's laminate using the Double-Double laminate theory. It was found that
the most influential parameters in the calculation of the critical buckling load were the
longitudinal modulus of elasticity (E1) and the ply thickness (t). Moreover, the Double-Double
model supported a 66% higher load compared to the QUAD model when laminates with the
same number of layers were compared. The study successfully related the influence of the
critical buckling load across three solvers, the mechanical and geometric properties of the panel
with two laminate lay-up configurations. It was also observed that lighter structures could be
designed using the Double-Double configuration.

Keywords: composite materials; reinforced panels; buckling analysis; finite element method;
Double-Double; Monte Carlo analysis; global sensitivity analysis; Sobol indices.
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ky Coeficiente de flambagem

Wy, Deslocamento do n6 n direcéo z

Xca. Posicdo da linha neutra no plano em relagéo a origem.
X; Posicao do centroide da Area transversal A;.

Zy Coordenadas espaciais superiores e inferiores de cada lamina
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€i Deformagéo normal na diregéo i

Oi Tens&o normal na direcdo i

Oco Resisténcia a compressdo uniaxial da lamina

OLTO Resisténcia ao cisalhamento da lamina

oL Tensdo compressiva aplicada na direcéo longitudinal

OLT Tensdo de cisalhamento

V12 Coeficiente de Poisson 12

U Média

c Desvio padréo

Y Deformagéo transversal na diregéo j

0 Angulo entre o eixo local e o eixo global

T; Tensdo de cisalhamento na direcdo i

v Primeiro angulo das fibras na configuracdo Double-Double
D Segundo angulo das fibras na configuracdo Double-Double

Raio de giracao

A Autovalores
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1 INTRODUCAO

Os compositos sdo materiais multifasicos criados com a finalidade de possuirem propriedades
mecéanicas melhores que as dos seus constituintes de forma isolada. A sua utiliza¢éo na inddstria
é relativamente recente, somente em 1940 os primeiros exemplares utilizando matriz e fibras
de reforco foram produzidos. (SUMITHRA et al., 2023) Ja o primeiro registro em estruturas
aeronduticas foi em 1960, em rotores de aeronaves experimentais de fabricacdo caseira.
(ROESELER; SARH; KISMARTON, 2007) Na década de 1960 e 1970, surgiram as primeiras
aeronaves comerciais com esse tipo de material. Os pioneiros na inddstria aeronautica nessa
tecnologia foram a Boeing (BOEING, 2024) e a McDonnell (WIKIPEDIA, 2024), fabricantes
das aeronaves 707 e DC-9. J& em meados de 1980, outros fabricantes reconheceram suas
vantagens e iniciaram programas com essa mesma filosofia de projeto. A partir dessa década,
a Airbus (AIRBUS, 2024), fabricante do A310 e A320, e a Saab (SAAB, 2024), fabricante do
caca Gripen, além de outros, iniciaram a producdo de suas aeronaves comerciais e militares

utilizando compositos (Figura 1.1).

60 @ AH-66
Euroficht @ Boeing
uroti er
g 50 9 ® @ 7E7 @ Non-Boeing
E LCA
2 40 B2 %ov2
= ® F2
‘% 30 Gripen \ .F-35
o
£ AV-&B-—-__.\ rr72 @ A400M
2 o
s 20 T @@ AB0 ——
£ 767  ATR42 FIA-18EFF
8 L1011 757 A340 @ @ A330-200
€ 10 DC-104 '-,..A320 777
707 pco | | TT-300ANIE i 44
0 - ® [ L) 747-400

1940 1960 1980 2000 2020

Figura 1.1: Aumento do uso de materiais compositos na industria aerondutica (ROESELER,;
SARH; KISMARTON, 2007)

A crescente utilizacdo de compdsitos na inddstria se deve ao aumento da confiabilidade nos
processos produtivos, melhor entendimento das caracteristicas desses materiais,
desenvolvimento continuo de metodologias de calculo e necessidade constante de
aprimoramento da performance das aeronaves. Os materiais compdsitos podem apresentar

resisténcia mecanica e rigidez superiores aos materiais metalicos usualmente utilizados na
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indUstria aerondutica. (ROESELER; SARH; KISMARTON, 2007) Um dos compdsitos
estruturais mais utilizado na industria aeronautica € uma composicdo de fibras de reforco
fabricadas em carbono embebidas em uma matriz de resina epoxi. Em compdsitos de
configuracdo convencional, as fibras séo orientadas dentro da matriz em angulos 0°, £45°, 90°,
porém, em 2021, uma nova configuracdo denominada Double-Double (DD) foi sugerida pelo
Professor Dr. Stephen W. Tsai (2021). Essa configuracdo promete vantagens relativas a

fabricacéo e reducéo de peso.

Nos dias atuais, podem ser encontradas em operagéo aeronaves como o Boeing 787 Dreamliner
(Figura 1.2) com 50% de sua estrutura feita em composito (80% em volume), o F-35 Lightning
da fabricante americana Lockheed Martin (LOCKHEED MARTIN, 2024) (Figura 1.3) com
cerca de 35% da estrutura e o helicoptero de ataque RAH-66 produzido por uma parceria entre
Boeing (BOEING, 2024) e Sikorsky (LOCKHEED MARTIN, 2024) com quase 60% da

estrutura composta por esses materiais (Figura 1.4).
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Figura 1.2: Composicéo estrutural do Boeing 787 Dreamliner (BOEING, 2024)
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Airframe Structure Only
cToL STOVL cv
Material Percent  Percent  Percent

- ALUMINUM 43.4% 457%  33.4%

Fived Skiny e

GRAPHITE/EPOXY 13.7% 121%  15.1%

GRAPHITE/BMI 21.4% 21.3%  20.0%

IT]TANIUM 15.4%  136%  254%

Figura 1.3: Composicao estrutural do caca Lockheed Martin F-35 Lightning. (BURT;
YATES, 2006)

71 GR/Ep sandwich [IIl] Kev/Ep sandwich
GR/Ep laminate Kev/GR/Ep sandwich
E5] Beaded GR/Ep Ti firewall

Figura 1.4: Composicao estrutural do helicptero AH-66. (SIKORSKY, 2024)

A estrutura aeronautica é dimensionada para suportar varios tipos de esforcos gerados pelas
diversas condicdes de voo. (ISCOLD, 2006) Ja o projeto e dimensionamento séo baseados em
requisitos definidos pelos 6rgdos homologadores dos paises de operacdo das aeronaves. No
Brasil,a ANAC (AGENCIA NACIONAL DE AVIACAO CIVIL, 2024) e, nos Estados Unidos,
a FAA (FEDERAL AVIATION ADMINISTRATION, 2024) sdo responsaveis por essa
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fiscalizacdo e definicdo dos requisitos. Para se cumprirem os requisitos, varios modos de falha
sdo avaliados baseados em metodologias utilizadas na industria aeronautica. Algumas delas
podem ser encontrados em Airframe Stress Analysis and Sizing (NIU, 1999), Airplane Desing
(ROSKAM, 1997) e em Analysis and design of flight vehicle structures (BRUHN, 1973), ja os
requisitos de homologacéo para aeronaves civis brasileiras podem ser encontrados no RBAC
23 e 25 (AGENCIA NACIONAL DE AVIACAO CIVIL, 2024).

Os painéis reforcados estdo presentes em praticamente todas as regides estruturais da aeronave
(Asas, fuselagem, estabilizadores horizontais e verticais). A Figura 1.5 mostra em detalhes um
exemplo de estrutura composta de painéis e reforcadores utilizados na fuselagem do Boeing
737. Esse mesmo tipo de estrutura também pode ser visto em aeronaves fabricadas utilizando
compositos. A Figura 1.6 mostra uma regido de fuselagem apresentada pela Spirit AeroSystem
(SPIRIT AEROSYSTEM, 2024) na feira Paris Air Show em 2019. (SLOAN, 2019)

"{fr
L

Reforcadores L A
longitudinais

Figura 1.5: Estrutura interna da aeronave Boeing 737. (CNET, 2024)
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Reforcadores
longitudinais

Figura 1.6: Painel de fuselagem da Spirit AeroSystem, Paris Air Show. (SLOAN, 2019)

A estabilidade estrutural € um dos critérios de falha utilizados na analise de painéis reforcados
(Estrutura formada por reforcadores longitudinais e painéis). Esse critério, também conhecido
como flambagem, é caracterizado pela flexao lateral de uma estrutura esbelta ao ser submetida
a um carregamento de compressao. Esse critério de falha pode ocorrer mesmo em niveis de
tensdo abaixo do limite eléstico do material. (HIBBELER, 2010)

Os célculos estruturais sdo feitos de duas formas, solucdo analitica e solu¢gdo numeérica ou
aproximada. A solucdo analitica utiliza equa¢fes matematicas capazes de descrever o problema,
ja a numérica o problema é representado de forma discretizada ao longo da geometria. Dada a
limitacdo dos métodos analiticos e ao custo elevado de ensaios experimentais (usados para
validar os resultados), a industria utiliza de ferramentas numéricas para o calculo e
dimensionamento estrutural. No método analitico o problema é descrito por equacGes
diferenciais que calculam as variaveis indeterminadas ao longo da geometria (ex. deslocamento,
temperatura, tensdo, deformacdo, etc), ou seja, o resultado é valido para infinitos pontos
localizados dentro do sistema. Para sistemas envolvendo geometrias complexas, varios
carregamentos e propriedades de materiais, a solugdo analitica se torna inviavel por suas
limitagdes e complexidades. (LOGAN, 2015) Com isso, a utilizagdo de métodos numéricos se

torna mais atraente.
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O Meétodo dos Elementos Finitos (MEF) discretiza 0 modelo continuo em pequenas partes
chamadas elementos. Esses sdo estruturas que contem nds e arestas, que por sua vez estao
relacionados através de equacfes matematica. Além da parte geométrica esses elementos séo
configurados com os valores de propriedades mecéanicas do material constituinte. O método tem
0 objetivo de calcular os deslocamentos nodais de cada elemento que compde a geometria
devido a aplicacdo de carregamentos (forca, pressao, deslocamentos forcados, temperatura,
etc). A solucdo do método consiste em calcular o sistema de equacdes formado pelas equacdes
dos elementos e carregamentos presentes na geometria. A Figura 1.7 mostra 2 modelos de
elementos finitos, o primeiro utilizado no dimensionamento de uma turbina e o segundo usado

para descrever uma estrutura 6ssea de um ser humano.

Figura 1.7: Modelo de elementos finitos. Esquerda modelo de uma turbina e a direita estrutura
6ssea humana.(COLLEGE OF ENGINEERING, 2024)

O numero de equacdes utilizadas para descrever o problema utilizando o método de elementos
finitos depende do nimero de nés e graus de liberdade do modelo (translagdo em XYZ e rotagdo
em torno de XYZ). Para resolver o sistema de equacdes sdo disponibilizados varios Solvers e
cada com sua metodologia prépria de calculo. Com isso, os resultados apresentados para cada
Solver podem variar e apresentar divergéncias numéricas. Além disso, os valores de
propriedades mecénicas, utilizados na caracterizagdo da geometria, possuem incertezas
atreladas ao processo de ensaio utilizado no processo de qualificagdo do material. Os valores
utilizados na configuracdo dos elementos séo baseados em dados amostrais de média (u) e de

desvio padréo (o).

O objetivo geral deste trabalho é avaliar a carga de flambagem de um painel reforgado
construido em fibra de carbono (CFRP) utilizando o método dos elementos finitos (MEF).

Como objetivos especificos, este estudo propbe desenvolver e validar modelos utilizando os
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softwares comerciais Nastran® (HEXAGON, 2023), OptStruct® (ALTAIR ENGINEERING
INC, 2024) e Abaqus® (DASSAUT SYSTEMES, 2024), bem como dados experimentais
disponiveis na literatura. Além disso, identificar a influéncia dos principais parametros
geomeétricos e de material nos resultados das simula¢des e otimizar uma nova proposta de lay-
up para o laminado do painel utilizando a teoria do laminado Double-Double. Para identificar
a influéncia desses parametros, foram utilizadas simulaces de Monte Carlo e anélises de
sensibilidade global utilizando indices de Sobol. Todas as analises foram realizadas para duas
configuracdes de laminado: um laminado QUAD tradicional e uma configuragdo Double-
Double proposta. Os modelos de elementos finitos e os dados experimentais utilizados para a
validacdo deste estudo foram publicados por Cabral et al. (2020). Flambagem inelastica e

regime de po6s-flambagem nédo fazem parte do escopo desse trabalho.

O trabalho esta organizado em capitulos que obedecem a sequéncia de construgdo utilizada na
metodologia cientifica utilizada nessa pesquisa.

Capitulo 1 — INTRODUGCAO: Trata-se da parte introdutéria onde é possivel encontrar um
resumo geral de todo trabalho, com contextualizacdo histérica e objetivos propostos na

pesquisa.

Capitulo 2 — REVISAO BIBLIOGRAFICA: Esse capitulo trata dos assuntos correlacionados
ao tema e 0 que existe na literatura de mais atual relativo a flambagem de estruturas em
composito, variacdo de propriedades mecanicas em compdsito, analise estatistica e utilizacdo

de novas configuragdes para lay-ups em composito.

Capitulo 3 — METODOLOGIA: Esse capitulo apresenta a fonte dos dados experimentais
utilizada para validacdo dos resultados numéricos. Descreve de forma detalhada o modelo de
elementos finitos, 0 método para o calculo da carga critica de flambagem, os valores de
propriedades mecanicas encontrados nos relatérios de qualificacdo do material, os métodos
estatisticos utilizados no estudo, a metodologia utilizada na otimizagdo do lay-up da nova
proposta de laminado e o calculo do admissivel para a carga critica de flambagem baseado nos

valores das propriedades mecénicas e na norma MIL-HDBK-17 (2002).

Capitulo 4 — RESULTADOS E DISCUSSAO: Neste capitulo serdo apresentados os resultados
para validacdo dos modelos de elementos finitos, os resultados das simula¢Ges de Monte Carlo
e analise de sensibilidade e por fim um estudo comparativo entre os modelos utilizando os lay-

ups na configuracdo QUAD e Double-Double.
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Capitulo 5 — CONCLUSAO: Fechamento do trabalho onde serdo apresentados os principais

pontos relativos ao trabalho de pesquisa

Capitulo 6 — SUGESTAO DE TRABALHOS FUTUROS: Sugestdo para novos trabalhos

relacionados ao tema.

Capitulo 7 — REFERENCIAS: Apresentacdo das referéncias bibliograficas utilizadas no
trabalho

Capitulo 8 — ANEXO: Apresentacdo dos scripts utilizados no pré e pds processamento dos

resultados das simulagdes.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 Elementos Finitos

O Método dos Elementos Finitos (MEF) é uma metodologia de calculo numérica utilizada na
solucdo de equagdes que descrevem um problema fisico. Esse método foi desenvolvido para
calcular deslocamentos, tensGes e deformacGes em estrutura sujeitas a algum tipo de

carregamento.

A estrutura € representada por meio de pequenos elementos (elemento finito) interligados
através de nos, formando uma malha. Essa malha, configurada com as condic¢des de contorno,
parametros de material e carregamento é denominada modelo de elementos finitos. Os
elementos possuem uma formulagdo matematica prépria que depende de seu formato e
aplicacdo. Eles podem ser unidimensionais — 1D, bidimensionais — 2D e tridimensionais — 3D
(Figura 2.1). A utilizagdo de cada elemento depende da complexidade do sistema a ser
modelado e esses podem ser usados em conjunto no mesmo modelo. Elementos 1D possuem
no minimo 2 nds (elementos do tipo barra ou rotula), ja elementos 2D no minimo 3 nos
(elementos do tipo triangulares) e elementos 3D possuem no minimo 4 nos (elementos do tipo
tetraédricos). Cada n6 pode transladar ou rotacionar em torno de um sistema de coordenada e
isso é denominado graus de liberdade do n6. Os nds possuem no minimo 1 grau de liberdade e
no maximo 6, ou seja, 3 graus de translacdo e 3 de rotacdo (Figura 2.2). O numero maximo de
6 graus de liberdade por né é valido para modelos onde efeitos térmicos sdo desconsiderados.
Elementos que possuem somente nds nas arestas sao classificados como elementos de primeira
ordem, porém, aqueles com nds intermediarios sdo classificados como elementos de segunda
ordem (Figura 2.1). Esse termo refere-se ao grau do polindmio que descreve o deslocamento

nodal do elemento.
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Elementos unidimensionais — 1D
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Elementos bidimensionais — 2D

A

Elementos tridimensionais — 3D

Figura 2.1: Tipos de elementos finitos de primeira e segunda ordem. Adaptado de LOGAN,
(2015).

Figura 2.2: Elemento do tipo tetraédrico de primeira ordem com 6 graus de liberdade

2.1.1 Formulacao

O método dos elementos finitos utilizado para calculo estrutural é apresentado através da lei de
Hooke da seguinte forma:

(F} = (K3}{d) @1)
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De forma expandida tem-se:

Fiy K1 Kip - Kip][wa
Fiy| _ |Ka1 Kpz - Kon V1 (2.2)
Fnz Knl an Knn Wn

A matriz {F} representa a matriz de forcas aplicadas aos nds do modelo. F, ¢ a forca aplicada
ao no n na direcdo z. A matriz {d} representa a matriz de deslocamentos nodais no sistema de
coordenadas xyz, onde u; é o deslocamento do n6 1 na direcdo x, v,€ o deslocamento do né 1
na direcdo y e w,é o deslocamento do n6 n na direcdo z e matriz {K} é a matriz de rigidez
global do sistema onde cada termo K,,,, representa uma parcela de rigidez de um né em uma
determinada diregdo. O detalhamento de como montar as matrizes da equagéo (2.2) podem ser
encontrados em: A First Course in the Finite Element Method (LOGAN, 2015), Introduction
to Finite Element Methods (FELIPPA, 2004) e Structural Analysis with the Finite Element
Method. (ONATE, 2013)

Para o calculo dos deslocamentos nodais, € necessario inverter a matriz de rigidez e resolver o

sistema de equac0es, logo, a matriz de deslocamentos {d} pode ser calculada da seguinte forma:

U, Kll K12 o Kln - le
17'1 — K1 Ky - Kon Fiy (2.3)
Wn Knl an Knn Fnz

A partir dos resultados de deslocamentos nodais {d}, é possivel calcular as deformac6es através

da equacéo:

(e} = [BI(d) @4

E as tensOes usando a seguinte equagéo:

(o} = [DI[B(d) (@5)

Onde [D] é conhecida como matriz constitutiva do elemento e [B] matriz de gradiente. Ambas

séo dependentes da formulagdo do elemento
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Para solucionar o sistema de equacgdes para o célculo da matriz {d}, varios métodos podem ser
utilizados, dentre eles Regra de Cramer, Eliminacdo Gaussiana e Iteracdo de Gauss-Seidel.
(LOGAN, 2015)

A custo computacional na solucéo do sistema de equacGes depende do método utilizado. Os
Solvers comerciais utilizam de métodos numéricos para o calculo dessas variaveis e muitas das

vezes esses metodos sdo segredos industriais e ndo séo divulgados.

2.1.2 Tipos de elementos

Existem varias formulacGes de elementos dentro do método dos elementos finitos, cada um

com sua particularidade e aplicacéo.

O tamanho da matriz de rigidez depende do numero de nés e dos graus de liberdade. Por
exemplo, um sistema modelado com um elemento 1D, 2 n6s e 3 graus de liberdade por n6 tem-
se uma matriz de rigidez 6x6, ja um modelo com elementos do tipo placa com 200 nés e 6 graus

de liberdade por nd, a matriz de rigidez possui tamanho 1200x1200.

O estudo em questdo utiliza elemento de placa de 4 nds, ou seja, de primeira ordem e cada no
com 6 graus de liberdade. A Figura 2.3 mostra as grandezas utilizadas na formulacdo do
elemento. Nessa figura é possivel ver as coordenadas locais do elemento representada pelos
Vetores Xelement, Yelement € Zelement. O VEtOr Xmaterial, representa a direcdo do material, e para
compdsito esse vetor € de total relevancia por se tratar de um material ortotrépico. Ja 0s nés sdo
representados pelos simbolos Gi, G2 e Gz e Ga. Tanto 0s nds quanto os elementos possuem
coordenadas nos sistemas locais e globais. A transformacao entre esses sistemas de coordenadas

também faz parte do processo de calculo do método.
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Figura 2.3: Elemento de placa de primeira ordem. (AUTODESK, 2024)

N&do existe um padrdo definido para nomenclatura dos elementos utilizados dentro dos
softwares comerciais disponiveis no mercado. Cada desenvolvedor adota 0 nome que juga mais
adequado. A Tabela 2.1 mostra a nomenclatura utilizada dentro das plataformas de Solvers
estudados. Todos os elementos listados nessa tabela sdo elementos com formulacéo de placa
com 6 graus de liberdade e de primeira ordem. Para consultar outros tipos de elementos

disponiveis na biblioteca desses Solver, o manual de cada um deve ser consultado.

Tabela 2.1: Nome dos elementos de placa de primeira ordem utilizados nos Solver.

Solver Elemento
Nastran® CQUADA4
Abaqus® S4

OptStruct® CQUAD4

2.2 Softwares utilizados nas anélises

No dia a dia da industria, a sele¢do do software utilizados em um projeto de engenharia depende
das preferéncias da propria industria, influenciadas pela cultura empresarial, do tipo de projeto
e pela qualificacdo dos usuarios. Alguns softwares, por possuirem historia de aplicacdo e
validacdo em uma determinada area, possuem maior aceitagdo, como o caso do Nastran® para

aplicacdes aeronduticas.
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2.2.1 HyperMesh®

O HyperMesh® ¢é um software desenvolvido pela Altair (ALTAIR ENGINEERING INC,
2024). Este é utilizado como ferramenta de pré-processamento e responsavel para o
desenvolvimento do modelo de elementos finitos utilizados no estudo. O pré-processamento
consiste em atividade relacionadas a configuracdo do modelo. Essas atividades estéo
relacionadas ao detalhamento de malha, aplicacdo de carregamento e condicdo de contorno,
além de entrar com os valores das constantes dos materiais que serdo simulados. Esse software
possui ferramentas capazes de gerar modelos para diferentes Solvers e possui uma biblioteca
vasta contendo varios tipos de elementos e ferramentas para tratativas de geometria e malhas.
(BLANCO, 2020)

2.2.2 OptStruct®

O OptStruct® foi desenvolvido pela Altair (ALTAIR ENGINEERING INC, 2024)e
disponibilizado no mercado em 1994. Ele é Solver conhecido, principalmente, por oferecer
solucdes em analises de otimizacao estrutural. (LUO; YANG; CHEN, 2006; VIQARUDDIN;
REDDY, 2017) Ele também possui solucdes para andlises lineares, ndo lineares e de vibracao.
O OptStruct® possui algoritmos que utilizam uma versdo melhorada do Nastran® em sua
concepgdo juntamente com formulagdes desenvolvidas pela prépria Altair. A Altair é uma
empresa fundada em 1985 que atualmente trabalha em varios outros ramos de tecnologia,
oferecendo solucBes nas areas de térmica, fluidos, otimizacao, analise de dados e inteligéncia

artificial.

2.2.3 Nastran®

O Nastran® (NASA Structural Analysis) € um dos softwares de andlise estrutural mais
utilizados em engenharia aeroespacial (MACNEAL, 1977). Ele surgiu como um projeto
colaborativo entre a NASA (THE NATIONAL AERONAUTICS AND SPACE
ADMINISTRATION, 2024) e varias empresas privadas no inicio dos anos 1960. (MACNEAL,
1977) Surgiu primeiramente com o objetivo de atender as demandas de calculo estrutural da
prépria NASA, porém, atualmente é utilizado por varias empresas inclusive fora do ramo
aeronautico. O Nastran® é um software multidisciplinar capaz de realizar andlises estaticas,
dindmicas e térmicas, abrangendo dominios lineares e ndo lineares, além de possuir

algoritmicos para estudos de fadiga e otimizacdo estrutural. Sua metodologia € reconhecida e
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validada através de estudos que correlacionam os resultados numéricos aos resultados
experimentais. (CESTINO et al., 2019; PATNE et al., 2023)

Atualmente a empresa HEXAGON (HEXAGON, 2023) € a representante comercial do
NASTRAN®. A HEXAGON é uma empresa Sueca com cerca de 25 anos de mercado e também
é reconhecida por solucdes envolvendo realidade digital e solugdes autbnomas.

2.2.4 Abaqus®

Software desenvolvido pela Dassault Systéemes e lancado em 1978. Bastante utilizado na
indastria  civil (MOHAMMED, 2019), aeronautica e mecanica (KRISHNAN;
SENEVIRATNE; PERERA, 2018) é considerado uma ferramenta muito eficaz para céalculo de
estabilidade estrutural e analises ndo lineares. Seu codigo estd capacitado a solucionar
problemas de acustica, eletromagnetismo e térmica. A Dassault Systemes (DASSAUT
SYSTEMES, 2024) é uma empresa com mais de 30 anos e mais de 20 mil funcionérios dividido

ao redor do mundo.

2.3 Materiais compositos

Compasitos sao materiais multifasicos que combinam as propriedades mecanicas dos materiais
que os compdem. Geralmente, esses materiais sdo formados por dois componentes principais:
a fibra de reforgo e a matriz. A funcéo principal da fibra é suportar os carregamentos, enquanto
a matriz da formato a estrutura e mantém todas as fibras unidas (DANIEL; ISHAI, 2006). A
Tabela 2.2 apresenta as propriedades mecanicas de varios tipos de fibras e matrizes. Os
compdésitos oferecem diversas vantagens em comparacao aos materiais isotrépicos, incluindo
alta resisténcia estrutural, baixo peso e excelentes caracteristicas contra corrosdo e fadiga.
(GUO et al., 2022)
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Tabela 2.2: Propriedades mecénicas de fibras e matrizes retirado de Kollar e Springer (2003)

pagina 465

Table C.1. Fiber properties

Table C.2. Matrix properties

Ey  Gu Sy nH ay ot En Gn Sm Um  Fm
Material GPa GPa 1y, MPa % 108/°C G = | Material GPa GPa va MPa % I
Glass Epoxy
E-glass 72 33 0.09 3103 43 5-54 - 2.6 Der332 34 12 035 64 1.9 122
S-glass 87 37 018 3792 44 1.6-2.9 249 934 41 15 035 83 20 13
Aramid - Epon 28 1.0 035 83 3.0 130
Kevlar 29 83 29 044 3620 44 - 1.44 3501 44 16 036 69 1.6 126
Kevlar49 124 43 045 3620 29 -2 59 1.4 5208 39 14 035 50 1.3 127
Kevlar 149 172 65 033 3448 20 - - 1.44 1962 37 14 035 - - 127
Graphite Vinylester
AS4 234 93 026 3930 1.7 -09 - 1.8 1222 32 - - 79 25 13
IM6 276 109 026 5102 1.8 - - 1.74 | Polyester
M7 276 109 026 5309 1.9 - - 1.77 7241 33 — - 79 24 138
IM8 303 120 026 5447 18 - - 1.8
PANEX 28 - 025 3600 1.6 - - 1.72
T300 231 91 027 3241 14 06 712 177
T40 283 107 032 5654 20 - - 1.8
T50 393 159 024 2413 06 - - 1.8
TS5 379 142 033 1724 05 - - 1.99
T75 517 204 027 2069 04 - - 1.99
Boron 400 - 02 3160 079 45 0.2 2.57

As fibras de reforgo podem ser classificadas de acordo com o formato e disposigéo dentro da

matriz. Elas podem ser do tipo unidirecionais, tecidos, manta ou forma de granulos ou particulas

(Figura 2.4). As fibras unidirecionais ou tecido apresentam melhores caracteristicas mecanicas

(KOLLAR; SPRINGER, 2009), e geralmente sdo as utilizadas em projetos aeronauticos. As

matrizes sao classificadas pelo tipo de composicao, podendo ser poliméricas e até metéalicas.
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Figura 2.4: Tipos de fibra, adaptado de Kollar e Springer (2003)

Outra variavel relevante na caracterizacdo das propriedades mecanicas dos compositos é a
fracdo volumétrica utilizada de cada componente. Essas fracbes podem ser calculadas
utilizando as equacdes (2.35) a (2.10). A quantidade de fibra, matriz ou falta deles (raz&o de
vazios) interfere diretamente nas propriedades mecéanicas finais. Essas, podem ser calculadas
conforme as equacdes (2.11) a (2.14). (DANIEL,; ISHAI, 2006)

volume de fibra

Razé lum fibr Ve =
azo de volume da fibra I~ volume do compésito (2.6)
) _ peso da fibra
Razéo de massa da fibra Wr = - (2.7)
peso do compdésito :
. . volume de matriz
Razéo de volume da matriz (2.8)

™ volume do compbsito

peso da matriz

Raz8o de massa da matriz W, =1—-W;=
mn I~ peso do compbsito (2.9)

volume de vazios

Razéo de vazios V=1=Vr=Vp (2.10)

peso do compdsito
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211

Ey =ViEf + VB (2.11)

2.12

Vi = valzf + vam ( )

1V @13

E; Ey Enm

i _ V_m (2.14)

GlZ GlZf Gm

E;: modulo de Young na direcdo longitudinal do compasito
E,: mbédulo de Young na direcdo transversal do compdsito
G,,: modulo de cisalhamento no plano do composito

V1. coeficiente de Poisson do compdsito

Esse arranjo de combinagdes permite que o projeto final seja desenvolvido de forma mais
otimizada em comparacdo aos materiais metélicos isotropicos. As caracteristicas de fluidez da
matriz e maleabilidade das fibras de reforco permitem que estruturas complexas sejam

fabricadas de forma eficiente.

2.3.1 Lamina

A lamina é uma estrutura fina constituida de fibras de reforco imersas em uma matriz. As fibras
podem ser unidirecionais ou tecido. A orientacdo da lamina é dada por 3 eixos principais,
chamados de eixos locais ou sistema de coordenadas locais. Esse sistema de coordenada pode
adquirir diferentes nomenclaturas dependendo da escolha de cada autor. Nesse trabalho, o
sistema local, ou ON AXIS (Figura 2.5), sera representado pelas coordenadas 1,2 e 3 j& 0 sistema
global, ou OFF AXIS (Figura 2.6), sera presentado pelas coordenadas X, y, z.
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2 (transverse)
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1 (longitudinal) 1 (warp)

Figura 2.5: Sistema de coordenadas local da Iamina — ON AXIS (DANIEL; ISHAI, 2006)
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Figura 2.6: Sistema de coordenada global — OFF AXIS (DANIEL; ISHAI, 2006)

As laminas podem ser encontradas em diversas combinacdes matriz e fibra. Algumas dessas
combinagfes podem ser vistas na Tabela 2.3. A primeira e a segunda coluna mostram o tipo e
o material de fabricacdo da matriz, ja a terceira coluna os tipos de fibra que podem ser
empregados em conjunto com aquela matriz. Por exemplo, a matriz de resina epdoxi pode ser
utilizada em conjunto com as fibras E-Glass, S-Glass, Carbono, Aramida e Boro. Assim como
as matrizes fenolicas, poliamida, bismaleimida e poliéster, também podem ser utilizadas com
os tipos de fibras ja citados.
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Tabela 2.3: Tipos de fibra e matriz — Adaptado de Daniel e Ishai (2006)

Tipo de Matriz Material da Matriz Material da Fibra
Polimérica Epoxi E-Glass
Fenolica S-Glass
Poliamida Carbono
Bismaleimida Aramida
Poliéster Boro
Metalica Aluminio Boro
Magnésio Borosilica
Titanio Carbono
Cobre Carbeto de Silicio
Aluminio
Ceramica Carbeto de Silicio Carbeto de Silicio
Aluminio Aluminio
Vitro-ceramica Nitreto de Silicio
Nitreto de Silicio
Carbonosa Carbono Carbono

As laminas, independentemente de suas propriedades podem ser encontradas comercialmente
em 2 grandes grupos. Laminas pré-impregnadas (PREPREG FIBER) ou fibras secas (DRY
FIBER).

PREPREG séo fibras disponibilizadas imersas na matriz. A vantagem de se utilizar esse tipo de
fibra é que a mesma vem pronta para aplicacéo e nao precisa de qualquer atividade intermediéria
para sua utilizacdo. A desvantagem é o armazenamento, visto que a matriz possui um tempo

util de trabalho e exige um local frio para armazenamento. (DANIEL; ISHALI, 2006)

DRY FIBER sao fibras secas. A principal vantagem desse tipo de fibra € a ndo exigéncia de um
local de armazenamento frio, visto que ndo possuem matriz, logo, ndo possuem prazo de
validade e aplicacdo. J& a desvantagem mais significativa é que o processo de fabricacdo de
pecas feitas com essas fibras exige o uso de balancas e um processo intermediario bastante
rigoroso, onde o operador deve realizar as medidas corretas de razéo fibra/matriz. Esse processo
gera mais uma possibilidade para erros (DANIEL; ISHAI, 2006).

2.3.2 Laminado

O laminado € um empilhamento de varias laminas dispostas em diferentes angulagdes. Esse
pacote pode ser sequenciado de diferentes formas, podendo variar o nimero de camadas e sua

orientagdo. A Figura 2.7 mostra a sequéncia de empilhamento (Lay-up) de um laminado
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[453/04/90./60]. A nomenclatura utilizada segue um padrdo, onde cada valor corresponde ao

angulo formado entre a direcdo das fibras de reforco e eixo x ou 1, dependendo do autor.

60
90
~— 90
vy 0
s 0
0
0
45
45
45

Figura 2.7: Lay-up de um laminado contendo laminas unidirecionais. (KOLLAR;
SPRINGER, 2009)

2.3.3 Modelamento matematico da lamina

O compdsito pode ser analisado em diferentes niveis de escala, dependendo do comportamento
e caracteristicas a serem observadas. Este trabalho esta no &mbito macroscopico, ou seja, 0s
critérios de falha envolvidos se baseiam valores de tensao/deformacdo média da Iamina. Falhas
localizadas ndo sdo consideradas e as caracteristicas mecéanicas de cada componente
constitutivo do compdsito se comporta como sendo um material homogéneo. Modos de
elasticidade, coeficiente de expansdo térmico, densidade, admissiveis de compressdo,

cisalhamento e tracdo sdo valores médios considerados constantes ao longo do material.

A lei de Hooke generalizada para um material anisotropico pode ser escrita como:

01 C11 Cip Gz Gy Cis Ciglpeg
3 (21 Gz (3 Coy (s Cyelle
g3 (31 C32 (33 (34 (35 C3g)|%3 (2.15)

Ta Cy1 Cay Cuz Chy Cus Cuell|V4
s Cs1 Csp Cs3 Csy Css Csel(Vs
Te 1Ce1 Coz Coz Coa Cos Cgel'Ve

Onde C;; representam os coeficientes de rigidez do material em todas possiveis direcdes. A
relagdo inversa também é vélida, ou seja, [Cij]_1 = [S;;] Jlogo, [&]=[Sij][a;]- [Si] €
denominado matriz de flexibilidade do material, [¢;] matriz de deformagéo e [o;|matriz de

tenséo.
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Considerando um material especialmente ortotropico (material com 3 planos de simetria), sem
acoplamento de esforcos (esfor¢os normais geram tensdes e deformacdes na mesma direcdo da
aplicacdo do carregamento. Esforcos cortantes geram tensdes e distor¢des correspondentes no
mesmo plano de aplicacdo do carregamento e ndo contribuem para nenhuma parcela de tenséo

normal ao mesmo) podemos simplificar a equagéo generalizada e escrevé-la da seguinte forma:

01 C11 Cip Ci3 0 0 0 7res
02 C1 Gz Gz O 0 NI
O3 |C3; C3, C33 O 0 0 [|é&3 (2.16)
Ta 0 0 0 C4 O 0 [17a
lT5J 0 0 0 0 Cs5 O lVSJ
Te [ 0 0 0 0 0 Cgel'Ve

Materiais transversalmente isotropicos, possuem as propriedades mecanicas ao logo dos seus
planos ortogonais constantes, ou seja, C;, = Ci3, Cy; = C33, Css =Ceq € Cuy =
(622 - 623)/2, |Ogo

Ci1 Ci2 Cyp 0 0 0 1 .
o
[01] Ciz Cyy Cy3 0 0 0 el
2 2
a| |Gz Gz Cas " OC) 0 01 2.17)
A 0 0 =22 27 0 [|74
Ts 2 Vs
o o o o 0 s 0 |ly.
o 0 o0 0 0 Cgl

|2-3): Plane of isotropy

Figura 2.8: Planos de isotropia do material. (DANIEL; ISHAI, 2006)

Apos as consideragdes mencionadas, 0 material passa a ser descrito com 5 constantes de

elasticidade e ndo 9, como visto anteriormente.
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Uma simplificacdo para o modelamento de placas é adotar um estado plano de tenséo, ou seja,
tensdo e deformacéo fora do plano sdo desconsideradas, sendo assim, g3 =0, 7,5 =17, =0¢€

713 = T = 0 logo, a matriz de rigidez da lamina pode ser escrita como:

oo [Cn Cu o 0 0 07,
oy Ciz Gy Cp3 0 0 0 e;
0| Ci2 Cy3 Cs3 " 2 . 0 0 £ (2.18)
8 o 0 0 % 0 0 ||V
Vs
7, 0 0 0 0 Cos O [ly.l
0 0 0 0 0 Ce

ou.

33 C33
Te = Ce6V6
e de forma matricial:
01 Qi1 Q12 07141 219
[02 = [Qu Q2 O ][52] (2.19)
Te 0 0  Qeel Ve

Os termos Q;;. sdo definidos em relagdo a constantes de engenharia da seguinte forma:

Q e
11 =
1—-vivy
Q &
22 =
1—=vi5vy
va1Er vk

Q2 =021 =

1—vyover 1 —vy5vy

Qo6 = G12
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A relagéo inversa, ou matriz de flexibilidade pode ser escrita como:

S11 S12 0701 220
=l s ol -
S66 Te

Os termos S;;. sdo definidos em relagéo a constantes de engenharia da seguinte forma:

1
S11 = i
1
1
Sa2 = A
2
V21 V12
S, =S =——=——
12 21 E, E,
1
Se6 = G
12

Definindo [T] como a matriz de transformacdo do sistema local (ON AXIS) para o sistema
global (OFF AXIS), e 6 é angulo formado entre o eixo local e o eixo global. Os indices 1,2 ¢ 6
representam as orientacdes no sistema local do material, j& os indices x, y e s sdo as referéncias

no sistema global.

cos 62 sin 82 2cosfsinf (2.21)
T = sin 62 cos 8% —2cosBsinf
—cosB@sinf cosOsinf cosB? — sinH?

Aplicando a matriz de transformacéo é possivel relacionar os valores de tenséo e deformacéo

do sistema global no sistema local da lamina.

097 [0,

2.22
|:O_2 = [T] O'y] ( )
Te ] | Ts
&1 T [ Ex
€ 3 2.23
2 |om|® 2.23)
E)/s_ _EVS
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A relacdo inversa também é vélida e pode-se equacionar a transformada do sistema local para

o0 global da seguinte forma:

Oy [01
2.24

[Uy = [T]_l 02] ( )

Ts [ T6

Eyx Eyx

€ e (2.25)
1 y — [T] 1 " Yy
Eys B Ve

2.3.4 Modelamento matematico do laminado

A lei de Hooke para uma determinada lamina k, no sistema de coordenada local pode ser escrita

como:

01 Qi1 Qiz O &
H :[Qu o O] H (2.26)
Telpy L O 0 QeelyLlVely

Reference plane

Figura 2.9: Lamina k. (DANIEL; ISHALI, 2006)

Fazendo a mudanca do sistema local da lamina (1, 2, 6), para o sistema de coordenada global

(X, y e s-) do laminado, tem-se:

Oy Qxx Qxy st Eyx
[Uy‘ =|CQyx Qyy Qys [‘Sy] (2.27)
Ts g st st st Kk Vsl
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Como o laminado é uma estrutura tridimensional a espessura passa ser um outro fator
determinante para o calculo dos esforgos internos. A deformacado em uma placa é considerada

funcéo da deformacdo normal £° e da coordenada z da lamina k.

0

Ex Ex Ky
2.28
Vs Vso Ks

Logo, conseguimos escrever a seguinte relacdo de forma generalizada:

oy| =|Cyx Qyy Qys 539 +z|[Qyx  Qyy Qys| Ky (2.29)

Yy
Ts Qsx st Uss Kk ]/SO Qsx st Uss Kk K

[O’x] Qxx  Qxy Qxs] [e2 Qxx  Qxy Quxs [Kx]
k

S

Onde k(kapa) € o raio de giracdo do painel,

'
i e ===
~ i .. h
‘\_\ ',‘..;.--‘.-f.,...-_-.y Zoy |2
“w B R SRR RSB

k=3 N K . ;"—Hfz" y

k=2 e _:“_ i T l
k=1 A h
3 |z | 2 n
3 |22 |4 | Zo )

'y v

Figura 2.10: Sistema de coordenada de um laminado multidirecional. (DANIEL; ISHAI,
2006)

Toda estrutura ao ser solicitada sofre uma certa deformacao, essa deformacé&o gera um valor de
tensdo equivalente diretamente proporcional ao valor do carregamento aplicado. Sendo assim,

pode-se equacionar essas relagdes da seguinte forma:

R el @3

KL
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onde, N; sdo os esfor¢os normais e M; s&o momentos fletores. Esses esfor¢os possuem unidade
de aplicagdo do esforco por unidade de comprimento, ou seja, N/m e N.m/m em caso de

utilizacdo do Sistema Internacional.

As componentes da matriz de rigidez sdo definidas como:

n
Ajj = z Qlkj(zk — Zg-1)
k=1
n
1 ) 2
Bij = Ez Qij(z1” — zr17)
k=1

n
1
D;; = 52 Q5 (zi® — zk-1®)
=1

onde k e z, sdo, respectivamente, niUmero e coordenadas espaciais superiores e inferiores de

cada lamina (Figura 2.10).

Para o célculo das deformacOes a relacdo inversa também é vaélida e pode ser expressa da

seguinte forma:

- sl

onde,
[ay] = [45] " - {[B*ij][D*ij]_l} €]
[by] = [B"5][D",]
[ey] = [D75] '[c"]

[dy] = [D7]"
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onde,

[Aij] ' = inversa da matriz [Aij]

[B,] = —[4y] "' (8]
[c*y] = (B1[4,]
[D*] = [Dy] - {[Bij][Aij]_l} |By;]

dessa forma a relagdo inversa seque 0 seguinte equacionamento:

[a] [bij]l _ l[Aij] (B (2.32)
el [all LBi]  [Df]
2.3.5 Variacdo das propriedades mecanica em processos de fabricacdo de materiais

compadsitos

A variacao das propriedades mecéanicas no comportamento de estruturas de compositos é de
consideravel relevancia. (CHIACHIO; CHIACHIO; RUS, 2012) Para lidar com essa variacao,
etapas de controle de qualidade sdo inseridas ao logo do processo, mas ndo é possivel eliminar
completamente essa variabilidade. Varios fatores afetam as propriedades de uma peca em
composito. Podendo ser citados como fatores a orientacdo de fibras, razdo volumétrica de
rezina/fibra, quantidade de resina entre as camadas de fibras, porosidade da matriz polimérica,
tempo e temperatura de cura, pressao aplicada no laminado no processo de cura, espessura das
laminas, etc. (YADAV; VERMA, 1997). A Figura 2.11 mostra alguns exemplos da variacao
dos modulos de elasticidade e tensdo de ruptura de fibras de carbono disponiveis

comercialmente.
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Figura 2.11: Propriedades mecanicas de fibras de carbono comerciais. (LEON; ZHOU, 2011)

Diante das incertezas relacionadas com todo o processo de fabricacdo, fatores extras de
seguranca devem ser inseridos nos calculos de dimensionamento estrutural de pecas fabricadas
em compdsitos. Esses fatores muita das vezes podem resultar em custos, peso, e inviabilizar a
producdo de um componente em compdsito quando comparado ao processo produtivo da
mesma peca fabricada em material metalico. (AZIZIAN; ALMEIDA, 2022)

Estudos anteriores sugerem que a varia¢do nas propriedades mecanicas é de grande relevancia.
(BOUHAFS; SEREIR; CHATEAUNEUF, 2012) estudou influéncia das propriedades nos
resultados de tensdo em tubulacgdes sujeitas a presséo interna; (AZIZIAN; ALMEIDA, 2022)
usou técnicas de redes neurais pra estudar as incertezas presentes nas propriedades mecanicas
e (CHAMIS; ABUMERI, 2005) relacionou métodos computacionais para calculo de
flambagem (Buckling) juntamente com analises probabilisticas relacionadas com a varia¢do nas
propriedades dos materiais.
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2.3.6 Critérios de falha e margem de seguranca

Uma estrutura aeronautica é projetada para suportar um determinado esforgo proveniente de
carregamentos em solo, voo, rajadas ou falhas. (ISCOLD, 2006) A forma de avaliar a seguranca
estrutural do componente é calcular os esforcos internos e comparar com 0s admissiveis
disponiveis (NIU, 1999). Em estruturas de compdsitos alguns critérios de falha sdo exclusivos
e diferem da analise em materiais metalicos. A inddstria aeronautica se baseia em normas
definidas pelos o6rgdos homologadores. A norma para dimensionamento e tratativas em
compdsitos aceita pela FAA (FEDERAL AVIATION ADMINISTRATION, 2024) e ANAC
(AGENCIA NACIONAL DE AVIAC}AO CIVIL, 2024) é AC20-107B (U.S. DEPARTMENT
OF TRANSPORTATION, 2010)

Entende-se como falha da primeira 1dmina (First Ply Failure) em um determinado compésito
guando uma lamina ou um conjunto de laminas atinge um valor de tensdo ou deformacao limite.
Esse tipo de falha considera que o carregamento limite é calculado pela falha da primeira lamina
(REDDY; PANDEY, 1987). Essa analise € considerada conservadora, visto que a estrutura

possui uma determinada capacidade de suportar um carregamento mesmo depois da falha.

Outro critério é a falha dltima da I&mina (Ultimate Laminate Failure) (LI, Shuguang, 2020).
Esse critério estabelece como sendo falha o valor de carregamento maximo suportado pelo

laminado até a ruptura.

Baseando-se na falha da primeira lamina temos algumas formas de definir o fator de seguranca
para a estrutura. O fator de seguranc¢a de uma estrutura é definido como uma margem entre 0s

esforcos atuantes um valor limite que a estrutura suporta.

Pode-se citar Tsai-Wu, Tsai-Hill e Hoffman como critérios mais conhecidos, mas existem
varios outros métodos para calculos de fatores de seguranca (PARIS, 2001). Cada um com sua

particularidade e aplicacdo. Os critérios apresentados abaixo sdo critérios iterativos



Tsai-Wu

f101+f202 + feTg + f1107 + [2205 + fo6Té + 2f12010, + 2f1601T¢ (2.33)
+ 2f2602‘[6 =FI

onde:

1
1 1 1 1 f66=_
f1:___ fzz___ F62

fo =fie =f6 =0

1 1
fir=f2 = _(f11f22)2 fiz & —E(fnfzz)z

Oyp?
F;; : Admissivel de tracdo da ldamina na dire¢do longitudinal
F;.: Admissivel de compressdo da lamina dire¢do longitudinal
F,, : Admissivel de tracdo da lamina na direcdo transversal
F,.: Admissivel de compressao da lamina direcdo transversal
F¢: Admissivel de cisalhamento da lamina

Tsai-Hill

02 o2 o2 o0, (2.34)

—+—5+———5 =FI
F* FE?* F*? F?

F = {Fu wheno; >0 F o= {FZt whenao; >0
17 |F. wheno,; <0 27 |Fyc wheno, <0
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Hoffman
1 1 ) 1 1 0%, 03, 02 0,0,
———Jo +(———>0 + + +—=- 2.35
(Flt Fic ! Foe  Fye 2 FitFic  FpFae  Fg® FidFic ( )
=FI

Falhas ocorrem quando FI > 1.

Os critérios mencionados séo baseados em valores de tensédo do material e por isso esses valores
devem estar dentro de um admissivel que foi extraido de ensaios. Porém, existem outras formas

de se garantir a integridade estrutural de um componente.

O escopo desse trabalho € avaliar a estrutura sujeita a niveis de tensdes abaixo dos valores de
falha. O critério de falha apresentado esté relacionado a estabilidade estrutural e é conhecido

como flambagem.

2.3.7 Boas praticas utilizadas em projetos de estruturas em compositos

Um laminado com sequenciamento de ldminas dispostas em 0°, +45°, 90° é conhecido como
QUAD. Esse tipo de laminado, apesar de ndo ter um documento valido estabelecendo essa
configuracdo, é utilizado até os dias de hoje em diversos programas de desenvolvimento.
(WERTHEN; DAHNE, 2016) Desde a década de 1960, a configuragdo QUAD é utilizada na
indUstria aerondutica como um baseline de projetos em compdsitos (TSAI, 2021). Apesar de
apresentar vantagens, existem algumas limitagdes em relagéo a otimizacao de peso e resisténcia.
Essa limitacdo se deve ao fato das laminas possuirem angulacdes predeterminadas (0°, £45°,
90°).

A industria aeronautica utiliza-se de boas praticas para desenvolvimento de estruturas em
compositos, essas orientacOes sdo utilizadas para minimizar alguns efeitos indesejados e

garantir qualidade no processo de fabricacéo.

1. Os laminados devem possuir laminas orientadas em sequéncia predeterminadas e em
numero suficiente para determinar uma homogeneizacéao das propriedades do laminado.
A homogeneizacdo do laminado permite uma melhor distribuicdo de tenséo, fazendo
com que o laminado resista melhor a danos e possua uma melhor distribuigéo de tenséo
em furos da geometria. (U.S. DEPARTAMENT OF DEFENSE, 2002)
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2. O sequenciamento de laminas deve possuir pelo menos 4 grupos com orientacdes
distintas 0°, £45° 90° com um minimo de 10% em cada direcdo. Dessa forma o
laminado pode suportar melhor efeitos de ndo-linearidade e fluéncia do material.
Fluéncia refere-se as caracteristicas distintas entre os reforcadores e a matriz, que pode
ser polimérica. Efeitos de ndo linearidade podem ser relacionados as alteragdes das
propriedades mecanicas com o0 aumento da temperatura ou humidade. (U.S.
DEPARTAMENT OF DEFENSE, 2002)

3. Minimizar o empilhamento de ld&minas com a mesma orientagdo. Utilizar no maximo 4
laminas com a mesma orientacdo de forma sequencial. Essa boa prética evita efeitos de
delaminacdo e falha da matriz, principalmente em juntas de cisalhamento. (U.S.
DEPARTAMENT OF DEFENSE, 2002)

4. Plano de simetria. Os laminados devem ser simétricos, ou seja, possuirem um plano de
simetria entre duas laminas. Essa configuracdo permite que a matriz de rigidez do
laminado possua o termo de acoplamento zerado. Isso significa que os esfor¢os de tracao
ndo geram deformacdes fora do plano e carregamento de flexdo ndo gera momento de
torcéo e deformacdes no plano (DANIEL; ISHAI, 2006)

2.4 Double-Double

Em 2021, uma nova abordagem denominada Double-Double (DD) foi proposta por Tsali,
(2021). Essa configuracdo apresenta uma nova proposta para o empilhamento das camadas.
Totalmente diferente da antiga configuracdo QUAD, o DD proporciona uma configuracéo de
empilhamento mais otimizada. As laminas na configuracdo DD sdo dispostas em 2 conjuntos

de orientacdes definidas [+¥/+®].

A configuracdo mais moderna, DD, oferece vantagens em relacdo ao QUAD. Dentre elas, pode-
se citar: otimizagédo da direcdo das ldaminas por ndo possuir um valor padrdo de orientagéo,
menor complexidade na fabricagdo, menos camadas ja garantem uma homogeneizacdo do
laminado, tamanho minimo do bloco de laminado é cerca de 1/10 do tamanho minimo do
QUAD. Caracteristica de reducao de peso sdo relevantes para a industria aerondutica. (TSAI,
2021) A Figura 2.12 mostra uma reducéo de peso 41.5% de uma estrutura usando a metodologia
DD em relacdo a mesma estrutura usando QUAD. Outros estudos sugerem redugéo de peso em
estruturas na ordem de 20%. (NIELSEN; BUTLER; RHEAD, 2018)
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41.5% weight reduction

[£19.3/£67]4 withr = 1,...8, AS4/8552, single-sided diaphragm forming, autoclave cured at 180°C.

Figura 2.12: Reducdo de peso de um perfil utilizando técnica Double-Double. (TSAI, 2021)

2.5 Estabilidade estrutural

A instabilidade estrutural, também conhecida como flambagem, é caracterizada pela flexdo
lateral de uma estrutura esbelta ao ser submetida a um carregamento de compressdo. Esse
critério de falha pode ocorrer mesmo em niveis de tensdo abaixo do limite elastico do material.
(HIBBELER, 2010)

O célculo da carga critica de flambagem foi resolvido pelo matematico suico Leonhard Euler
em 1757. A carga de flambagem para uma viga de material isotrépico de comprimento L,

momento de inercia | e modulo de elasticidade E, pode ser definida como:

P, = (1)

onde, Ly € o comprimento efetivo da viga e depende das condigdes de apoio.

Usando a mesma formulacdo de Euler e fazendo uma extrapolacdo para uma estrutura
bidimensional chega-se na seguinte formulacéo para carga de flambagem para um painel fino

com carregamento axial (NI1U, 1999):

2

_ k,mE
Fer = 12(1 —v2) (Z) @)

onde:

k,: € o coeficiente de flambagem e depende das condi¢cdes de engastamento e da razdo

comprimento/largura
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v: é coeficiente de Poison do material

A formulacgéo apresentada resolve o problema de forma analitica. Como o objetivo do trabalho
é estudar os resultados numéricos desse modo de falha a abordagem mais adequada é a solucéo
do problema usando modelos matematicos aproximados. A solucéo para estabilidade em um
painel de compdsito pode ser calculada através de um problema de autovetor / autovalor, onde
0 menor autovalor A; encontrado para a solugdo do equacionamento abaixo representa o valor
critico da carga de flambagem. (ABAQUS, 2024)

2.36
(KM + ;KYMHyVM =0 (2:30)

onde:

[K{™]: é a matriz de rigidez correspondente ao estado inicial.
[KN™M]: é a matriz de rigidez devido ao incremento de carga.
A;: autovalores

[VY']: os modos de flambagem (autovetores)

M e N: sdo os graus de liberdade do modelo

2.6 Método de Monte Carlo

O Método de Monte Carlo, é um método estatistico para solugdo de problemas cuja amostragem
populacional € concebida a partir de geracdo de dados aleatorios. (METROPOLIS, 1987)

A utilizacdo do método se deu pela primeira vez préximo ao fim da Segunda Guerra Mundial
no Laboratorio de Armas Nucleares Los Alamos, Estados Unidos, na construcdo da bomba
atdbmica. Conforme Ulam; Richtmyer e Von Neumann (1947) e Metropolis e Ulam (1949),
uma parte do projeto Manhattan envolvendo simulagdo computacional foi desenvolvido com
base no método. Este, desde entdo, é empregado na tentativa de calcular as aproximacdes
numericas de funcbes complexas. Essas técnicas normalmente estdo relacionadas com a

construcdo e observacao de alguma distribuicdo de probabilidades e 0 uso da amostra obtida
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para aproximar a funcdo de interesse do estudo. Conhecido também como Simulagdo

Estocastica, 0 método relativamente simples e facil de se implementar.

O método é utilizado em simulagdo visando criar uma populagdo de numeros aleatorios
atribuindo estes as variaveis do sistema que se estd investigando. (LUSTOSA; PONTE;
DOMINAS, 2004) Estes nimeros, podem ser obtidos através de varios artificios, tais como,
planilhas, sorteios, tabelas ou também de softwares utilizados na analise. (SARAIVA JR.;
TABOSA; COSTA, 2011) A cada iteracdo estabelecida, o resultado passa a ser armazenado e,
ao finalizar todo o processo, os resultados séo transformados em distribuicdo de frequéncia
onde pode-se calcular as modalidades estatisticas tais como: média, valores minimos e
maximos, desvio padrdo, além de possibilitar ao executor, a projecéo de cenarios posteriores ao
sistema da analise. Isto pode ser entendido como uma facilidade de tomada de decisdes onde
envolvem riscos e incertezas. (LUSTOSA; PONTE; DOMINAS, 2004)

A Figura 2.13 apresenta um esquema com as etapas para a aplicacdo do Método de Monte

Carlo:
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Passo Descrigdo

Definir as varidveis envolvidas no sistema em analise
com base em dados passados ou em estimativas
subjetivas dos administradores

Construir as distribuigdes de frequéncia (absoluta, relativa
¢ acumulada) para cada uma das varidveis definidas

Definir, para cada varidvel considerada, os intervalos de
classe/de Incidéncia dos nimeros aleatérios, com base nas
distribuigdes de frequéncia acumulada projetadas.

Gerar nimeros aleatérios

Incidir nimeros aleatdrios gerados nos intervalos
de classe de cada variavel

b

Simular os experimentos

Figura 2.13: Etapas para aplicacdo do Método de Monte Carlo. (LUSTOSA; PONTE;
DOMINAS, 2004)

2.7 Indices de Sobol

Anélise de sensibilidade global através dos indices de Sobol é utilizada em varias areas de
pesquisa. Atualmente, aplica-se a metodologia na previsdo de modelos matematicos para
descrever o comportamento de algumas doencas na populacdo. Recentemente, pdde-se observar
tal uso durante as pandemias do Coronavirus SARS-CoV-2 (TOSIN; CORTES; CUNHA,
2020) e o Zika virus. (DANTAS; TOSIN; CUNHA JR., 2019)

Em engenharia, a analise de sensibilidade global foi utilizada, dentre outros, por Nguyen (2020)
para verificar a influéncia no carregamento compressivo de arcos de aco utilizados em
construcdo civil e por Gaspar; Teixeira e Guedes (2016) no estudo de parametros dimensionais
e propriedades mecanicas envolvidos nos calculos de flambagem de painéis reforcados.
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Analise de sensibilidade global é um processo capaz de quantificar a contribuicdo de cada
parametro de entrada em relacdo ao resultado apresentado atraves de um modelo matematico.
Esse tipo de analise é capaz de descrever a relagcdo de resposta entre uma variavel de entrada e
o resultado do modelo. Em alguns casos também é possivel avaliar a interacdo entre dois ou
mais pardmetros no resultado do modelo matematico. Para casos onde existe uma relagéo direta
entre a variavel de entrada e o resultado, é possivel observar essa relacao calculando-se o indice
de Sobol de primeira ordem, para casos onde existem mais relacfes entre duas ou mais variaveis
e a resposta do sistema, tem-se indices de Sobol de ordem superiores. Esses indices terdo graus
superiores quanto maior for a interdependéncia entre as variaveis de entrada e a resposta ao

sistema.

Para descrever o algoritmo por traz da analise, é definido X = (X;,X;, ... X;; ) como sendo os
parametros de entrada de um modelo matematico definido como Y = f(X;,X;,...Xp).
X1,X3,... X, 580 as amostras de parametros de entrada gerados de forma aleatoria e que
produzem uma saida Y. (TOSIN; CORTES; CUNHA, 2020) Sendo assim:

Para Indices de Sobol de Primeira Ordem tem-se:

_ Var[E(Y]X))] (2.37)
L Var([Y]
indices de Sobol de ordem superior:
_ Var[E(Y|X;, X))] (2.38)
g Var[Y]

onde:
Var[Y] é variancia calculada da resposta do modelo, ou seja, variancia dos resultados
E(Y|X;) valor esperado da saida do modelo condicionado a variavel X;

E(Y|X;, X;) valor esperado da saida do modelo condicionado a variavel X; e X;



3 METODOLOGIA

A metodologia utilizada no trabalho segue o fluxograma da Figura 3.1
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Figura 3.1: Fluxograma de construcdo da metodologia utilizada no trabalho
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3.1 Materiais e métodos

O corpo de prova objeto desse estudo é um painel fabricado em fibra de carbono unidirecional
imersas numa matriz de resina epoxi. O material base é disponibilizado pela fabricante Hexcel
(HEXCEL COMPORTATION, 2023). O material utilizado é HexTow® Continuous Carbon
Fiber AS4, as propriedades mecanicas estdo disponiveis na Tabela 3.1.

Tabela 3.1: Propriedades HexTow® AS4. (CABRAL et al., 2020)

Propriedade (CABRAL et al., 2020)

E, 119 GPa
E, 9.8 GPa
2P 0.316 -
G 4.70 GPa
Gi3 1.76 GPa
Go3 1.76 GPa

Espessura da lamina 0.186 mm

O painel reforcado foi fabricado pela Delft Aerospace Structure (2023). O mesmo foi construido
em trés etapas: na primeira, 32 camadas foram dispostas umas sobre as outras de forma a
constituir a base do painel; na segunda etapa, os reforcadores foram construidos utilizando-se
20 camadas e em formato de “L”, para posterior corte e colagem formando um reforcador de
perfil “T” simétrico; na terceira etapa, os reforgadores foram unidos ao painel e deu-se
continuidade ao processo de cura. Depois de confeccionado, o painel foi retrabalhado para obter
as dimensdes finais desejadas. Para fixacdo do painel na méaquina de ensaio, modelou-se um
bloco de resina & 50mm das extremidades. A dimens&o valida para o ensaio € a regido livre

entre os blocos de fixacéo.

Foram fabricados 3 corpos de prova para validagdo dos resultados experimentais. A Figura 3.2
mostra os painéis utilizados no experimento, ja as dimensdes podem ser vistas em detalhe na
Figura 3.3.
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Figura 3.2: Painéis fabricados pela Delft Aerospace Structure. (CABRAL et al., 2020)

A configuracdo do laminado usado na base do painel é [90/45/0/0/-45/0/0/45/90/90/45/0/-
45/0/0/-45]s, ja os reforcadores possuem a seguinte configuracao [45/0/0/-45/0/0/-45/0/45/90]s,
sendo que a alma do reforcador possui um plano de simetria, a configuracdo passa a ser [45/0/0/-
45/0/0/-45/0/45/90]2s.

Figura 3.3: Dimensdes do corpo de prova
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Foram ensaiados 3 painéis em diferentes momentos e os resultados dos ensaios podem ser vistos
na Tabela 3.2. Os valores de carga de flambagem obtidas nos ensaios foram utilizados para

validacdo do modelo numérico.

Tabela 3.2: Dados dos ensaios fornecidos por Cabral et al. (2020)

Experimental | Pcr[kN]
Panel 1 739.9
Panel 2 740.3
Panel 3 738.0

3.2 Modelo de elemento finitos

O modelo de elemento finitos desenvolvido para o estudo foi baseado no artigo apresentado por
Cabral et al. (2020). O mesmo tipo de elemento e condi¢cdes de contorno similares foram
utilizados. O software HyperMesh® foi utilizado no detalhamento e construcdo dos modelos.
Esse software possui uma interface capaz de gerar modelos para diversas plataformas de
calculo, com isso, foi possivel garantir a equivaléncia dos modelos a serem estudados

(Posicionamento dos nos, qualidade, orientacdo e tamanho dos elementos)

3.2.1 Tipo de elemento

O modelo em questdo possui 4 propriedades distintas que foram propositalmente separadas para
garantir a correta orientacdo das laminas de construcdo do laminado. A malha dos reforcadores
possui conexdo com a malha do painel através de nds compartilhados, ou seja, 0s elementos
das bases dos reforcadores e o painel possuem nds coincidentes nas regides de interface. O
modelo foi construido utilizando-se elementos de placa, ou seja, 2D e para ser coerente com a
geometria do painel, foram aplicados offsets nas propriedades dos elementos. A Figura 3.4
mostra graficamente os offsets, espessuras e as propriedades dos elementos de placa em cada
regido. Essa visualizacdo facilita o entendimento e a conferéncia do modelo, apesar de
visualmente assemelhar-se a elementos solidos. Esse formato visual € somente uma ferramenta
utilizada para conferéncia e ndo influencia nos resultados ou formulagdo dos elementos do

modelo.
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Painel
Alma do Reforgador

DN(’)S coincidentes Base Direita do Reforgador

Base Esquerda do Reforgador

Figura 3.4: Detalhamento da regido de interface entre reforcadores e painel

Painel
Alma do Refor¢ador

Base Direita do Reforgador

Base Esquerda do Reforgador

Z

<
-
>

Figura 3.5: Modelo de elementos finitos. Elemento de placa 2D, com visualizacéo de espessura
para facilitar distincdo entre diferentes propriedades.

3.2.2 Configuragédo do modelo

Em compodsitos, as propriedades sdo dependentes da orientacdo. Sendo assim, se torna de
fundamental importancia a configuracdo de vetores para definicdo das propriedades dentro
desse tipo de modelo. Para materiais isotropicos, a orientacdo dos elementos e do material se
torna irrelevante, apesar de ser altamente recomendado que esses parametros também sejam

configurados.

A Figura 3.6 representa os vetores normais aos elementos. Esses vetores sdo 0S mesmos

representados na Figura 2.3 pelo vetor Zeement. ESsa direcéo esta relacionada ao offset e
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espessura da camada em cada propriedade. A direcdo normal define as camadas inferiores e

superiores do elemento.

Figura 3.6: Representacdo do vetor normal dos elementos dos refor¢adores do painel. A
normal do painel esta no sentido -Z. Nao esta representada para ndo poluir a imagem

A Figura 3.7 mostra os vetores de orientacdo dos elementos e do material, que por sua vez, sdo
paralelos. Esse vetor é presentado pelos Vetores Xetement € Xmaterial da Figura 2.3 e define a dire¢do
da ldamina no laminado pre-preg utilizado para construcao do painel

Figura 3.7: Representacdo do vetor de orientacdo do material e elemento. A orientacdo dos
vetores do painel esta no sentido +Y. N&o esta representada para nao poluir a imagem.
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3.2.3 Propriedades e material

Diferente de uma modelagem utilizando um material isotropico, um modelo em composito
possui formas distintas de identificar as propriedades do material. Isso se deve ao fato do
compdsito ser um material com caracteristicas dependentes da diregdo. A propriedade de um
compdsito é definida com as constantes de engenharia, orientacdo, espessura e sequéncia de
empilhamento das laminas (Stack Sequence). A Figura 3.8 mostra de forma esquematica como
é definida a sequéncia de empilhamento de camadas. A definicdo de primeira e ultima lamina
é baseada na orientacdo normal dos elementos, z1 é definido como sendo a primeira camada e
z2 como sendo a Ultima camada. Em alguns Solvers, também podem-se encontrar denominacées

como Top e Bot.

Painel

72zl

z2 22
zl

Alma do Reforgador

Base Direita do Reforgador

gy

Base Esquerda do Reforcador

Figura 3.8: Sequéncia de empilhamento de camadas

Apbs a definicdo de orientacdo do material e normal dos elementos é esperado que a sequéncia
de empilhamento obedeca a mesma logica de construcdo que o modelo ensaiado. A Figura 3.9
ilustra a direcdo da primeira camada (z1) tanto na base quando na alma dos reforgadores.
Também foram verificadas as angulagdes das camadas internas de cada parte do modelo com a

finalidade de validar o modelamento correto da propriedade em questé&o.
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Figura 3.9: Direcdo da primeira camada do laminado do reforcador (z1)

3.2.4 Condigdes de contorno e carregamento

A condic¢do de contorno de um modelo de elementos finitos é determinante para representacao
do problema fisico no &mbito numérico. Para o estudo em questdo, foram utilizadas 2 condicdes

de contorno para descrever o teste experimental descrito por Cabral et al. (2020).

3.2.4.1 Aplicagéo de carga por meio de deslocamentos for¢cados

Aplicacdo de carga através de imposicdo de deslocamentos forcados consiste em aplicar um
valor de translacdo e/ou rotacdo em determinados nos. Esse método é o mesmo utilizado por
Cabral et al. (2020) em seu estudo e, por esse motivo, o primeiro modelo a ser analisado no
estudo foi modelado dessa forma. Esse modelo possui restrigdes de translacdo a 50mm das
extremidades e aplicacdo dos deslocamentos forcados, na dire¢do de compressao do painel, em

uma extremidade e na outra restrigdo translacional nas 3 dire¢Ges principais (x,y e z).
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Figura 3.10: Aplicacdo de Carga — Deslocamento Forcado

3.2.4.2 Aplicacéo de carga por meio de um vetor de forca

Uma segunda metodologia foi utilizada para simular o painel em compresséo. Utilizando um

elemento rigido aplica-se uma forca de compressao ao no6 central na altura da linha neutra.

A estabilidade estrutural depende da posigéo de aplicacdo de carga. A aplicacdo de uma forca
fora da linha neutra gera um momento desestabilizador no painel e pode mascarar o valor do
carregamento compressivo maximo (Carga critica de flambagem). Entéo, fez-se necessario o
calculo do posicionamento correto do ponto de aplicacdo de carga. Com isso, a carga é aplicada
no ponto corresponde a posi¢do da linha neutra da secdo transversal do painel. Dessa forma, o

carregamento ndo gera nenhum momento desestabilizador.

A posic¢do da linha neutra em uma secdo transversal é definida como:

2 Aix; 3.1)
XcG = YA,

onde:
Xc.c. - Posicdo da linha neutra no plano em relagéo a origem.
A; - Area transversal.

x; : Posicdo do centroide da Area transversal 4;.
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Figura 3.11: Aplicacéo de carga — Vetor forca

3.2.5 Automatizacao para gerar os cartdes FEM para a simulacio de Monte Carlo

A simulacdo de Monte Carlo exige um namero consideravel de amostras. Para realizacdo dessa
etapa do estudo foram criadas rotinas no Microsoft Excel® Visual Basic for Applications
(VBA) capazes de gerar modelos baseados nos valores de propriedades mecénicas e
geométricas disponibilizados.

O primeiro passo na criacdo dos modelos foi a elaboracdo de um arquivo contendo todas as
informacdes a serem alteradas. Esse arquivo foi criado com o auxilio da ferramenta Microsoft
Excel® utilizando os valores das propriedades mecanicas e geométricas geradas através de
Monte Carlo. O arquivo em questdo possui formatacdo especifica de cada Solver. A Figura 3.12

e Figura 3.13 mostram os arquivos contendo as informacdes a serem alteradas.
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1 P{ATS 1100775.010807.0-0.431 4571.0--1760.0--1760.0--0.00158 -1.9 0.
2 MATS 1108573.010008.0-0.427 4856.0--1760.0--1760.0--0.00158 -0.6 a.
3 MATS 197638.0-9907.0--0.170 4657.0--1760.0--1760.0--0.00158 0.2 .
4 MATE 1136659.08812.0- -0.40% 4124.0--1760.0--1760.0--0.00158 -1.8 0.
£ MATS 1114255.08273.0--0.436 4394.0--1760.0--1760.0--0.00158 -0.4 0.
& MATS 15595942.0-105595.0.0.403 4%61.0--1760.0--1760.0--0.00158 1.7 a.
iz MATS 1112855.08948.0- -0.255 4066.0--1760.0--1760.0- -0.00158 -0.7 Q.
B MATE 199787.0-9356.0--0.165 4432.0--1760.0--1760.0--0.00158 0.7 0.
£ MATS 1133146.010685.0-0.330 4397.0--1760.0--1760.0--0.00158 -0.2 0.
10 MATS 1116224.095848.0 -0.323 5270.0--1760.0--1760.0--0.00158 -1.6 .
11 MATS 1100601.01060&.0-0.460 4077.0--17€0.0- -1760.0- -0.00158 0.2 0.
12 MATS 1119378.08679.0--0.431 5140.0--1760.0--1760.0--0.00158 -1.1 Q.
13 MATS 159758.0-10616.0-0.235 4%60.0--1760.0--1760.0--0.00158 Q.5 a.
14 MATS 1114802.09870.0--0.336 4445.0--1760.0--1760.0--0.00158 1.3 .
15 MATE 1124424.09202.0- -0.447 4394.0--1760.0--1760.0--0.00158 -1.2 0.
16 MATS 1131167.05S087.0--0.346 51%1.0--1760.0--1760.0--0.00158 -1.6 0.
17 MATS 1140476.08755.0--0.273 5073.0--1760.0--1760.0--0.00158 1.1 a.
18 MATS 1139551.09610.0- -0.184 5289.0--17€0.0--1760.0- -0.00158 -1.1 0.
MATE 1142049.08965.0- -0.440 4138.0--1760.0--1760.0--0.00158 -1.%9 0.
20 MATS 11013759.08855.0--0.372 4%26.0--1760.0--1760.0--0.00158 1.0 0.
21 MATS 1127807.09478.0.-0.287 5189.0--1760.0--1760.0--0.00158 -0.2 a.
MATS 1135477.08117.0--0.209 4455.0--17€0.0- -1760.0- -0.00158 0.8 0.
MATE 1133331.09025.0--0.253 4487.0--1760.0--1760.0--0.00158 1.6 0.
MATS 1105711.010275.0-0.426 4383.0--1760.0--1760.0--0.00158 -1.0 a.
25 MATS 1117424.09815.0--0.267 4483.0--1760.0--1760.0--0.00158 0.0 .
26 MATS 1114366.010108.0-0.284 4254.0--17€0.0--1760.0--0.00158 -1.3 0.
27 MATS 1117558.0100%6.0-0.376 4218.0--1760.0--1760.0- -0.00158 -1.3 0.
28 MATS 1115233.010326.0-0.274 41%2.0--1760.0--1760.0--0.00158 -1.5 a.

Figura 3.12: Arquivo de Input para Simulagdo de Monte Carlo utilizando Nastran® e
OptStruct®

1 MaTs,1,100775,10807,0.431,4571,1760,1760,0.00158,-1.9, 0. 164 NS
2 MATS,1,108573,10008,0.427,4856,1760,1760,0.00158,-0.6, 0. 155 i
3 MATS,1,97638,9507,0.17,4657,1760,1760,0.00158,0.2, 0. 18403

o

MATS,1,133146,10685,0.33,4397,1760,1760,0.
10 METS,1,116224,9848,0.323,5270,1760,1760,0.
11 MAmTS,1,100601,10606,0.46,4077,1760,1760,0.00158,0.2,0. 1690
12 MATS,1,119378,8679,0.431,5140,1760,1760,0.00158,-1,1,0.1892
13 MRTS,1,99798,10616,0.235,4960,1760,1760,0.00158,0.5,0.1590
14 MATS,1,114802,59870,0.336,4445,1760,1760,0.00158,1.3,0.187

15 MRTS,1,124424,9202,0.447,43594,1760,1760,0.00158,-1.2,0.15
16  MaTS,1,131167,9087,0.346,5191,1760,1760,0.

17 MAETS,1,140476,8755,0.273,5073, 1760, 1760,0.

18 MATS,1,139551,9610,0.184,5289, 1760, 1760,0.

15 MRTS,1,142049,8969,0.44,4138,1760,1760,0.00158,-1.9,0. 1540
20 MATS,1,101379,8855,0.372,4926,1760,1760,0.00158, 1, 0. 192 E2iHg
21 MaTS,1,127907,9478,0

Figura 3.13: Arquivo de Input para Simulagéo de Monte Carlo utilizando Abaqus®

O segundo passo na automatizacédo foi a criagédo de um software capaz de ler o arquivo FEM e
reescrevé-lo com as devidas alteracdes. A Figura 3.14 representa a linha correspondente ao
material e a Figura 3.15 as propriedades do laminado. Essas duas informagGes sdo modificadas
conforme o arquivo gerado no passo anterior. O software foi escrito para que o as informagoes
lidas no arquivo de Input fossem alteradas dentro do arquivo original do modelo. Cada arquivo

gerado possui um nome correspondente as propriedades modificadas dentro do cartdo. A Figura
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3.16 mostra os arquivos criados para o Solver Nastran®. O mesmo padrdo de nome e estrutura

dos arquivos foram criados para 0s 3 Solvers.

SHMNAME . MAT 1"AS4™. "MATE " ERE

SHWCOLOR - MAT 1 20Ny

MATS 1119000.09800.0--0.316 4700.0--1760.0--1760.0--0.00158
i

e RS

Ly Ly A A
LG G

HMWNAME - PROP Z"StrBase RH". 405

SHWCOLCR - PROP 2 I CRILF]

PCOMP 2 0.0
1 0.186 -45.0 YES 1 0.186 0.0
1 0.1l86 Q.0 YES 1 0.18¢6 45.0
1 0.1l86 Q.0 YES 1 0.18¢6 0.0
1 0.18& 45.0 YES 1 0.186 0.0
1 0.186 -45.0 YES 1 0.186 -90.0
1 0.186 -S0.0 YES 1 0.186 -45.0
1 0.1l86 Q.0 YES 1 0.18¢6 45.0
1 0.1l86 Q.0 YES 1 0.18¢6 0.0
1 0.186 45.0 YES 1 0.186 0.0
1 0.186 0.0 YES 1 0.186 -45.0

Figura 3.15: Sequéncia de empilhamento do laminado e respectivas orientacdes — Nastran®

Y
Mome Status Data de modificagdc

[] 1CV_Nas_E1_114076p0E2_8965p0nu_0p332G12_4618pDAlpha_0p1 Tck_Dp185.bif
[ 1CV_Nas_E1_119857p0E2_10045p0nu_0p333G12_4665pDAlpha_1p0Tck_Dp184.bdf
[] 1CV_Nas_E1_117526p0E2_9207p0nu_0p330G12_4691p0Alpha_-1p8Tck_Op182.bdf
[] 1CV_Nas_E1_124871p0E2_10089p0nu_0p299G12_4213p0Alpha_-Dp3Tck_Op181.bdf
(] 1CV_Nas_E1_125987p0E2_0799p0nu_0p350G12_4840pDAlpha_1pTTck_Dp192.bdf
[ 1CV_Nas_E1_115422p0E2_8607p0nu_0p285G12_4713pDAlpha_0p0Tck_Dp192.bif
(] 1CV_Nas_E1_115229p0E2_9603p0nu_0p336G12_4630p0Alpha_-1p5Tck_Op139.bdf
[ 1CV_Nas_E1_122188p0E2_8904p0nu_0p324G12_4522pDAlpha_0pSTck_Op182.bdf

Figura 3.16: Arquivos FEM para Simulagéo de Monte Carlo
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Terceiro passo para 0 processo € a criacao de um arquivo responsavel por gerir a simulacdo de
todos os casos de forma organizada. Esse arquivo criado contém linhas de comando que sédo

capazes de colocar todos os casos para serem rodados em uma fila de espera.

Quarto e Gltimo passo do processo de automatizagédo foi a criagdo de uma rotina para leitura
dos arquivos de resultados. Esse processo tem como objetivo ler os arquivos de resultados e
gravar em um Unico arquivo os autovalores (Eigenvalues). Com os autovalores, € possivel

conhecer o valor da carga critica de flambagem de cada modelo rodado.

Para simplificar o entendimento, a Figura 3.17 mostra um fluxograma do processo de geracéo
dos resultados desde a criacdo dos cartGes contendo as propriedades mecénicas e geométricas

a serem alteradas.

VBA para pos
processamento dos
4 arquivos de resultado
do Nastran
- - (output.f0o)
'VBA para leitura/escrita dos novos N Rodar 1000 cartoes
“ 1000 cartdes no formato do Nastran do Nastran
Dados de entrada | | r;/cgiiflgl?:flos
utilizando as N VBA para leitura/escrita dos novos N Rodar 1000 cartoes N a? Livos de resultado
propriedades do | 1000 cartdes no formato do Abaqus do Abaqus q do Abaqus
prumetro giupo ‘ (output.dat)
"y VBA para leitura/escrita dos novos N Rodar 1000 cartdes
1000 cartdes no formato do OptStruct do OptStruct -
\ VBA para pos
\| processamento dos
9 arquivos de resultado
do OptStruct
(output.out)
Dados de entrada
utilizando as ;
propriedades do —bl Segundo passo |—>| Tercero passo |—>| Quarto passo
segundo grupo
Dados de entrada rﬁiﬁiﬁiﬁ:ﬁlos
utilizando as VBA para leitura/escrita dos novos Rodar 1000 cartdes pro
. N 2! » arquivos de resultado
propriedades do 1000 cartdes no formato do Nastran do Nastran do Nastran
terceiro grupo (output.f06)

Figura 3.17: Fluxograma do processo de automatizacdo para gerar os casos utilizados na
simulagéo de Monte Carlo

A partir dos resultados das simulagdes foram feitas as analises estatisticas. E os resultados serdo

apresentados a seguir.
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3.3 Meétodo utilizado para calculo da carga critica de flambagem

A solucéo utilizada para o problema descrito € numérica linear, ou seja, obedece a lei de Hooke.
Forca e deslocamento sdo grandezas diretamente proporcionais e possuem uma relacdo de

linearidade.

De acordo com a Eq. (2.35), o autovalor encontrado € um ndmero corresponde ao valor
proporcional da carga aplicada para que a estrutura desestabilize, ou seja, 0 modelo flamba de
forma global. Por exemplo, ao aplicar uma carga unitaria encontra-se um autovalor de 1.45.
Nesse caso, para o painel flambar, seria necessario aplicar 1.45x a forca ou deslocamento

aplicado inicialmente.

Para o modelo com aplicacdo de deslocamentos forcados, a metodologia consiste em aplicar
um deslocamento inicial e nodal com médulo unitéario, no sentido de compressao do painel. O
resultado da forca reativa dos nos fixos a outra extremidade do painel é o valor proporcional ao
deslocamento aplicado. De posse do autovalor calculado numericamente, aplica-se a estrutura
um deslocamento forcado de mesmo maodulo e realiza uma nova simulacdo. Como as relacfes
sdo lineares, a nova simulagéo vai apresentar um autovalor unitario, consequentemente as forcas
que serdo medidas nos nés das extremidades serdo as forgas compressivas correspondente a

carga critica de flambagem do painel.

Em contrapartida, para 0o modelo onde a carga aplicada é uma forca, o resultado é direto. Aplica-
se uma forca unitaria e o resultado da carga critica de flambagem é o préprio autovalor. Esse
autovalor, por sua vez, é lido diretamente em um arquivo texto que o Solver escreve como
output da rodada. Dessa forma, esse tipo de carregamento se torna mais viavel ao processo

automatizacao utilizado nos estudos estatisticos a seguir.

3.4 Qualificagcdo do material Hexcel 8552 AS4

O painel objetivo do estudo foi fabricado pela Delft Aerospace Structures and Materials
Laboratory utilizando fibras unidirecionais. As propriedades do material estdo disponiveis no
artigo publicado por Cabral et al. (2020) mas as informacdes relativas ao fabricante da fibra e

da resina ndo foram fornecidas.

Como uma forma de estudar a variacdo nas propriedades mecéanicas e sua influéncia no

dimensionamento do painel, foi assumido como fabricante da matéria prima do painel a
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empresa Hexcel. Como base da fabricagdo do painel, assumiu-se o conjunto fibra/resina epoxi
Unidrecional Prepreg 8552 AS4. Esse material possui relatorios de qualificacdo e as

informac0es estdo disponiveis publicamente.

O processo de qualificacdo de um material composito é feito pela norma MIL-HDBK-17
(2002). A qualificacdo do material citado foi feita pela NCAMP (the National Center for
Advanced Materials Performance) e os dados sdo fornecidos pelo relatorio CAM-RP-2010-002
Rev.A (2011). O departamento de qualificacdo € baseado na Universidade do Estado de
Wichita, nos Estados Unidos, e possui parceria, na area de qualificagdo de materiais, com a
indUstria e a FAA.

A Figura 3.18 apresenta as propriedades mecanicas retiradas do relatorio de qualificacdo. As
propriedades mecanicas de um composito sdo grandezas dependentes da temperatura e
humidade. Foram selecionadas as propriedades RTD (Room Temperature Dry) para realizacéo
do estudo estatistico. Usualmente as propriedades CTD (Cold Temperature Dry) e ETW
(Elevate Temperature Wet) sdo extremos inferiores e superiores nos dados de ensaio, por esse

motivo escolheu-se as propriedades RTD como sendo o parametro de estudo.



Prepmg Matenial: Facal Comaraion - Hesoel 2552 As8 Uridinectcral
: E - Homoed BoS2 ASY
NMS 1281 Matorial Spocification Unidissicnal Tags
Lemina Fropanig &
Fibsar: AS4 Unidirectional Baain: Hexpal BEEZ Bummary
Togidmy: 40027 F Tghwat: 2104 *F  TgMETHOD: DMA (SAM 18.84)
PAOCESSING: NPS g12z8 Cue Gyl "M
Lat1 Lota Lot 3
Date of fiber manutaciune 1MZ007 1T ITI2006 1202007 Date of testing  2'11/2008 1o 482010
Date of resin manutachare PET00T  1ESENT 2T 00T Date of daia submitial 48 200
Date of prepreg manutaches 2IPeT00T 11352007 2T E00T
Date of composie manuiachare 124 /2007 o 21/ 2007
LAMINA MECHAMICAL PROPEATY SUMMARY
Data mporied as: Normaleed & Measured
(Normalized by CPT= 00074 inch)
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Ey' (Msi
ef LT 1847 18.48 1B.4E 18909 - - 1BETE 18.00
E (Msd
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i - DZT5 - 030 — — — 0356
Fy™ ksl - ara - 227 — — — 349
=
o TT — 1.50 — 134 — — — [8:5]
Fy™ i lesi)
fromm UNCD 247 T3 s lia) | 20270 21528 218.47 220,63 15022 =0
E" (Wi
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Figura 3.18: Propriedades mecanicas da lamina Hexcel 8552 AS4 Unidirecional. (MARLETT

etal., 2011) pagina 30
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O levantamento das incertezas do material utilizado na fabricacéo do painel esta no relatério de
qualificacdo anteriormente citado e pode ser visto nas Figura 3.19, Figura 3.20 e Figura 3.21.
O desvio padrao (Standard Dev.), assim como o Coeficiente de Variacdo (Coef. Of Var.) da
espessura da lamina, ndo esté calculado na Figura 3.19, porém esses calculos foram feitos e os

valores utilizados como sendo os valores das incertezas para esse parametro.

CAM-RP-2010-002 May 6, 2011 Revision A

Longitudinal Compression Properties (LC) - (RTD) o
normalizing ty
Modulus il
Hexcel 8552 - AS4 UNI

Specimen | Hexeel | Hexeel Cure | Prepreg | Cure Cycle | Modulus| Poisson's | Avg. Specimen | # Pliesin Failure Avg. ty, | Modulus,g,,
Number | Batch # Cycle Lot# # [Msi] Ratio Thickn. [in] Laminate Mode [in] [Msi]
HFULAT12A4 A M1 1 1 16.930 0.363 0.101 14 NO FAILURE 0.0072 16.424
HFULA113A A M1 1 1 17.261 0.371 0.104 14 NO FAILURE 0.0074 17.258
HFULA114A A M1 1 1 16.978 0.364 0.103 14 NO FAILURE 0.0074 16.913
HFULA115A A M1 1 1 15.292 0.337 0.103 14 NO FAILURE 0.0074 15.208
HFULA211A A M2 1 2 16.582 0.359 0.097 14 NO FAILURE 0.0070 15.583
HFULAZ212A A Mz 1 2 16.993 0.365 0.103 14 NO FAILURE 0.0073 16.851
HFULA213A A M2 1 2 17.100 0.439 0.104 14 NO FAILURE 0.0074 17.177
HFULB112A B M1 2 1 17.051 0.341 0.100 14 NO FAILURE 0.0072 16.514
HFULB113A B M1 2 1 16.988 0.312 0.102 14 NO FAILURE 0.0073 16.693
HFULB114A B M1 2 1 16.915 0.282 0.102 14 NO FAILURE 0.0073 16.578
HFULB211A B M2 2 2 16.425 0.286 0.090 14 NO FAILURE 0.0065 14.322
HFULB212A B M2 2 2 16.623 0.271 0.098 14 NO FAILURE 0.0070 15.698
HFULB213A B M2 2 2 17.060 0.361 0.101 14 NO FAILURE 0.0072 16.654
HFULG111A 9 M1 3 1 16.783 0.313 0.094 14 NO FAILURE 0.0067 15.211
HFULC112A Cc M1 3 1 16.640 0.283 0.100 14 NO FAILURE 0.0071 15.987
HFULG113A C M1 3 1 16.418 0.317 0.102 14 NO FAILURE 0.0073 16.225
HFULC211A Cc M2 3 2 16.725 0.331 0.092 14 NO FAILURE 0.0088 14.884
HFULC212A c Mz 3 2 16.853 0.328 0.100 14 NO FAILURE 0.0071 16.249
HFULC213A C M2 3 2 16.743 0.332 0.104 14 NO FAILURE 0.0074 16.740
Average 16.756 0.335 Averagenorm 0.0071 16.167
Standard Dev. 0.422 0.041 Standard Dev. o 0.814
Coeff. of Var. [2] 2.518 12123 Coeff. of Var. [%],4rm 5.033
Min. 15.292 0.271 Min. 0.0065 14.322
Max. 17.261 0.439 Max. 0.0074 17.258

Number of Spec. 19 19 Number of Spec. 19

Figura 3.19: Mddulo de Elasticidade Longitudinal Compressao, Coeficiente de Poison e
espessura da lamina — Hexcel 8552 AS4 Unidirecional. (MARLETT et al., 2011) pagina 112
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Strength & Modulus
Hexcel 8552 - AS4 UNI

Transverse Compression Properties (TC)-- (RTD)
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Figura 3.20: M

Specimen | Hexcel |Hexcel Cure | Prepreg| Cure Cycle | Strength | Modulus| Poisson's |Avg. Specimen] # Pliesin Failure Avg. toy
Number Batch # Cycle Lot# it [ksi] [Msi] Ratio Thickn. [in] |Laminate Mode [in]
HFUZAT12A A M1 1 1 30.491 1.393 0.028 0.102 14 HGM 0.0073
HFUZA113A A M1 1 1 39.302 1.464 0.032 0.104 14 HGM 0.0074
HFUZA114A A M1 1 1 38.418 1.432 0.032 0.104 14 HGM 0.0074
HEUZA115A A M1 1 1 3874 1.373 0.029 0.103 14 HGM 0.0074
HFUZAZ11A A M2 1 2 39.370 1.438 0.028 0.008 14 HGM 0.0070
HFUZA212A A M2 1 2 30.233 1.375 0.030 0.102 14 HGM 0.0073
HFUZA213A A M2 1 2 39.101 1.370 0.030 0.104 14 HGM 0.0074
HFUZBT11A B M1 2 1 372 1.503 0.029 0.095 14 HAE 0.0088
HFUZB112A B M1 2 1 38.180 1.423 0.029 0.100 14 HAB 0.0071
HFUZB113A B M1 2 1 37.812 1.424 0.030 0.103 14 HAB 0.0073
HFUZB211A B M2 2 2 38.205 1.493 0.028 0.004 14 HGM 0.0087
HFUZB212A B M2 2 2 38.487 1.428 0.027 0.100 14 HGM 0.0072
HFUZB213A B M2 2 2 37.614 1.408 0.029 0.103 14 HGM 0.0073
HFUZCT11A [¥ M1 3 1 39.201 1.427 0.028 0.095 14 HGM 0.0088
HFUZC112A c M1 3 1 38.551 1.410 0.028 0.009 14 HGM 0.0071
HFUZC113A C M1 3 1 38.204 1.381 0.028 0.103 14 HGM 0.0073
HFUZC211A [# M2 3 2 40.641 1.500 0.027 0.096 14 HAB 0.0089
HFUZC212A c M2 3 2 40.491 1.469 0.028 0.009 14 HAB 0.0071
HFUZC213A G M2 3 2 39.841 1.442 0.028 0.102 14 HAB 0.0073

Average 38.852 1.429 0.029 0.0072
Standard Dev.  0.912 0.042 0.002
Coeff. of var. [%] 2.346 2942 5.954
Min. 37.221 1.370 0.026 0.0067
Max. 40.641 1.503 0.032 0.0074
Number of Spec. 19 19 19 19

6dulo de Elasticidade Transversal Compressao — Hexcel 8552 AS4
Unidirecional. (MARLETT et al., 2011) pagina 120
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CAM-RP-2010-002 May 6, 2011 Revision A

In-Plane ShearProperties (IPS) - (RTD)
Strength & Modulus
Hexcel 8552 - AS4 UNI
Specimen | Hexcel |Hexcel Cure| Prepreg | Cure Cycle Strength at 0.2% Offset | Modulus| Avg. Specimen | # Pliesin | Avg. tply
Number Batch # Cycle Lot # # 5% Strain [ksi] | Strength [ksi] [Msi] Thickn. [in] Laminate [in]

HFUNA111A A M1 1 1 13.123 8.000 0.714 0.083 12 0.0069
HFUNA112A A M1 1 1 13.325 8.233 0.672 0.088 12 0.0073
HFUNA113A A M1 1 1 13.306 7.754 0.681 0.087 12 0.0072
HFUNA114A A M1 1 1 13.338 7.965 0.686 0.087 12 0.0072
HFUNAZ11A A Mz 1 2 12.515 7.988 0711 0.081 12 0.0068
HFUNA212A A M2 1 2 13.206 7.982 0.669 0.088 12 0.0073
HFUNA213A A M2 1 2 13.086 8.183 0.664 0.088 12 0.0074
HFUNB111A B M1 2 1 " 7.953 0.697 0.085 12 0.0071
HFUNB112A B M1 2 1 13.385 7.740 0.745 0.088 12 0.0073
HFUNB113A B M1 2 1 13.083 7.685 0.675 0.087 12 0.0073
HFUNB114A B M1 2 1 13.342 7.818 0.682 0.087 12 0.0073
HFUNB211A B M2 2 2 13.043 7.872 0.700 0.084 12 0.0070
HFUNB212A B M2 2 2 13.058 7.626 0.662 0.088 12 0.0073
HFUNB213A B M2 2 2 13.047 7.662 0.669 0.087 12 0.0073
HFUNC115A [} M1 3 1 13.940 8.110 0.701 0.087 12 0.0073
HFUNC116A C M1 3 1 13.946 8.325 0.720 0.088 12 0.0073
HFUNC117A C M1 3 1 13.764 8.125 0.710 0.088 12 0.0073
HFUNC211A C M2 3 2 " 8.307 0.745 0.080 12 0.0067
HFUNC212A C M2 3 2 7.882 0.685 0.088 12 0.0073
HFUNC213A C M2 3 2 8.532 0.691 0.088 12 0.0073
HFUNC214A C M2 3 2 8.081 0.703 0.087 12 0.0073
HFUNC215A C M2 3 2 8.204 0.714 0.087 12 0.0073

Note : * SPECIMENS FAILED BEFORE IT REACHED 5% STRAIN.
Average 13.282 8.001 0.695 Average 0.0072

Standard Dev. 0.364 0.239 0.024 Standard Dev.
Coeff. of Var. [%] 2.737 2.983 3.407 Coeff. of Var. [%]
Min. 12.515 7.626 0.662 Min.  0.0067
Max. 13.946 8.532 0.745 Max. 0.0074
Number of Spec. 16 22 22 Number of Spec. 22

Figura 3.21: Modulo de Cisalhamento no Plano— Hexcel 8552 AS4 Unidirecional.
(MARLETT et al., 2011) pagina 140

3.5 Parametros de influéncia do célculo da carga critica de flambagem e suas incertezas

A escolha dos parametros de influéncia do célculo da carga critica de flambagem baseou-se no
equacionamento que relaciona tensdo-deformacdo em materiais compostos (equacdo (3.2)). Ja
os valores das incertezas desses parametros foram baseados no relatério CAM-RP-2010-002
Rev.A (2011) (item 3.4)

[[Ni]] [4] lj]l [ & (3.2)

Bii] [Pyl

Kl

A matriz de rigidez do composito, também conhecida como matriz AB/BD é dependente das
propriedades mecanicas (E;, E,, v1,, G1,), posicionamento (Espessura da Iamina) e orientacéo

da lamina do laminado (6°). Para detalhes do equacionamento vide item 2.3.4.
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A Tabela 3.3 mostra os parametros escolhidos que afetam o célculo da carga critica de

flambagem juntamente com as incertezas disponibilizadas na literatura.

Tabela 3.3: Incertezas de fabricacdo do material Hexcel 8552 AS4 Unidirecional — Report
CAM-RP-2010-002

Propriedade Report: CAM-RP-2010-002
Cof. Variacdo |Desvio Padrao
E; 5.033 % 6.0 GPa
E, 2.942 % 0.3 GPa
Vip 12.123 % 0.038 -
Gis 3.407 % 0.2 GPa
Espessura da lamina 3.78 % 0.002 mm
Direcdo da lamina variagdo £2.0°

O posicionamento das camadas, ou seja, a orientacdo das fibras dentro do laminado também é
um fator de influéncia na carga de flambagem, porém, nenhuma informacao relativa a norma
de fabricacdo foi encontrada na literatura a respeito da incerteza admissivel. De acordo com Li,
Xia e Luo (2014), o valor de +2.0° é aceitavel como incerteza de fabricacdo em painéis de
laminados sélidos. Vale ressaltar que esse valor ndo é encontrado facilmente na literatura por

se tratar de informacdo sensivel e muitas vezes propriedade intelectual dos fabricantes.

3.6 Otimizacéo do laminado utilizando configuragdo Double-Double

Escolheu-se estudar uma forma de otimizar a configuragdo do laminado utilizado nas
simulacdes. Esse estudo baseou-se na metodologia descrita por Tsai (2021) denominada
Double-Double. Esse tipo de configuracdo consiste em uma repeticdo de pares de laminas
dispostas em determinadas angulagOes. Esses blocos sdo propostos em 4 diferentes
configuracdes: [+@/-¥/-O/+¥], [+D/+V/-D/-V], [+D/-¥/+D/-F], [+P/£P], onde ® e ¥ sdo 0s
angulos de orientagdo das fibras do laminado. Para o referido estudo utilizou-se a configuragdo
[+D/£Y].

A otimizacdo da configuracdo do painel foi feita em trés etapas utilizando as propriedades

mecanicas disponiveis na Tabela 3.1.
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Na primeira etapa as propriedades dos modelos de elementos finitos foram configuradas com
0s mesmos pares de angulos [+®/+¥]. Utilizou-se angulos com valores entre 0° e 90°
distribuidos em intervalos de 10°. Na segunda etapa as propriedades do painel foram
configuradas com orientacdo fixa ([+®/+¥] = [£0°]), ja as propriedades dos refor¢adores foram
variadas no mesmo intervalo com a finalidade de encontrar o angulo ideal para a configuragéo
dos mesmos. Na terceira etapa 0 mesmo procedimento foi aplicado variando assim as
propriedades dos angulos do painel, deixando os refor¢adores com orientacdo fixa em zero

graus. Nessa etapa definiu-se o par de angulos ideais para o painel.

Diante da otimizacdo dos angulos 6timos, tanto para configuracao do laminado dos reforcadores
quanto do laminado do painel, foi possivel definir uma configuracdo 6tima capaz de suportar a
méaxima carga de flambagem. Os resultados com o carregamento e os valores 6timos para a
configuracdo dos reforcadores e da parte plana do painel serdo apresentados no capitulo de
resultados.

3.7 Admissivel Base-A e Base-B para carga critica de flambagem

Foi utilizado, para calculo dos valores admissiveis, dos carregamentos de flambagem para cada
Solver, a metodologia disponivel pela norma MIL-HDBK-17 (2002). Essa metodologia tem

como objetivo encontrar um valor conservador e com um alto nivel de confiabilidade.

Um admissivel calculado na Base-A (A-Basis) representa que para uma dada populacédo
amostral, 1% dos valores encontrados podem falhar com um nivel de confianca de 95%, ou
seja, 1% dos valores amostrais de um determinado admissivel podem estar abaixo do valor
determinado pela Base-A, j& o0 admissivel na Base-B (B-Basis) € equivalente a dizer que 10%
dos valores da populacdo amostral encontram-se abaixo desse valor. O confianca de 95%
também € valido para os admissiveis na Base-B. (U.S. DEPARTAMENT OF DEFENSE, 2002)
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Figura 3.22: Limites Base-A e Base-B. (BALDASSARRE et al., 2020)

Para uma populacdo com uma distribuicdo normal, os valores para os admissivel Base-A e
Base-B podem ser calculados utilizando a equacgdo (3.3), onde u é a média dos valores da
populacdo, kg (equacdo (3.4)) € um fator (one side limit factor) que depende do nimero de

amostras n e o € o desvio padréo. Para o calculo do admissivel na Base-A utiliza-se o fato k4

(equagdo (3.5)).
Bgasis = U * kgo (3.3
kg ~ 1.282 + £0-958-0.520In(n) + (3.4)
387 (3.5)

kA ~ 2.3226 + el.34—0.5201n(n)+T

3.8 Simulacéo de Monte Carlo

Com o intuito de estudar o comportamento estatistico do painel, foram gerados 3000 valores de
propriedades mecanicas e geomeétricas. Esses valores foram divididos em 3 grupos e cada qual

utilizado em uma etapa do estudo. Todos os dados foram baseados nos valores médios () das



81

propriedades mecanicas fornecidas por Cabral et al. (2020). Os valores das incertezas e desvio
padrdo (1o) foram baseadas no relatério CAM-RP-2010-002 Rev.A (2011), Tabela 3.3.

3.8.1 Grupo 1 - Distribuicao aleatoria utilizando média (p) e 1 desvio padréo (10)

Os dados gerados utilizando média (1) e 1 desvio padréo (1c) tém como finalidade estudar a
influéncia desses parametros na carga critica de flambagem. Esses dados sdo gerados para
alimentar os modelos FEM, logo, os resultados das simulacgdes, sdo carregados na rotina para
calculo de incertezas utilizando indices de Sobol. Os valores foram gerados de forma aleatoria,
ou seja, a probabilidade de se encontrar qualquer valor € mesma. A Figura 3.23 mostra o grafico

de frequéncia dos valores utilizados.

A Tabela 3.4 mostra as propriedades utilizadas na simulacdo de Monte Carlo. A coluna
“Consideragdo” refere-se ao valor superestimado para o calculo do desvio padréo utilizado
como limitante dos valores para as simulagdes. Os valores sdo estimativas, para mais, baseados
nos valores apresentados pela Tabela 3.3. Os dados gerados estdo em uma faixa que varia entre

H-loep+lo.

Tabela 3.4: Propriedades e incertezas utilizadas na Simulacdo de Monte Carlo — Grupo 1

Parametro Valor Coef.
Variacdo Desv. Limite Limite
A Cabral et al., . N Padréo Inferior Superior
Referéncia 2020 Consideracdo
E, 119 GPa 6 % 7.1 GPa 112 GPa 126 GPa
E, 9.8 GPa 4 % 0.4 GPa 9.4 GPa 10.2 GPa
V12 0.316 - 13 % 0.041 - 0.275 - 0.357 -
Gy 47 GPa % 0.2 GPa 45 GPa 49 GPa
tk 0.186 mm % 0.007 mm 0.179 mm 0.193 mm
Diregdo o .- 20 o 20 © 20 ©
Laminas
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Figura 3.23: Grafico de frequéncia distribuicdo aleatoria — Média [ e desvio padrdo 1o

3.8.2 Grupo 2- Distribuicdo aleatdria utilizando média () e 4 desvios padrao(4o)

O segundo grupo tem a mesma finalidade do primeiro, porém, o objetivo é avaliar a influéncia

dos parametros em uma faixa mais abrangente. Baseando-se na regra dos 3 sigmas (68.27% dos

valores amostrais estdo dentro de 1o em relagdo a média, 95.45% dentro 26 e 99.73% estdo

contemplados dentro de 3¢ em relagdo a média () (WALPOLE et al., 2016), optou-se por usar

4o para abranger quase a totalidade dos casos possiveis. A distribuicdo também é aleatoria,
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conforme metodologia utilizado no item anterior. A dispersdo dos dados pode ser vista no

gréfico de frequéncia da Figura 3.24.

A Tabela 3.5 mostra os valores médios, minimos e méximos utilizados para criacdo dos dados

utilizados nas simulagdes. Os valores gerados contemplam uma faixa entre 4 - 40 ¢ p + 4o.

Tabela 3.5: Propriedades e incertezas utilizadas na Simulacdo de Monte Carlo — Grupo 2

Parametro Valor Coef. Variacéo e .
Desv. Limite Limite
Referéncia Cab;g;(e)t al., cV=4 Padréo Inferior Superior
Eq 119 GPa 4*5.033 % 240 GPa| 950 GPa 143.0 GPa
E, 9.8 GPa 4*2.942 % 1.2 GPa 8.6 GPa 11.0 GPa
Viz 0.316 - 4*12.123 % 0.153 - 0.163 - 0.469 -
G, 4.7 GPa 4*3.407 % 0.6 GPa 41 GPa 53 GPa
tk 0.186 mm 4*3.78 % 0.028 mm | 0.158 mm 0.214 mm
Direcéo o o o i o o
Laminas 2.0 2.0 2.0
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Figura 3.24: Gréfico de frequéncia distribuicdo aleatoria — Média [ e desvio padrdo 4c

3.8.3 Grupo 3 - Distribuicdo normal utilizando média (p) e desvio padréo(o)

O terceiro grupo de propriedades mecanicas foi criado com a finalidade de calcular os
admissiveis para a carga critica de flambagem do painel na Base-A e Base-B. Esse grupo tem
como principal caracteristica criar valores de propriedades baseados em uma distribuicdo
Normal Padrdo com média () e desvio padrdo (o) baseados nos dados da Tabela 3.3, ou seja
todos os valores fornecidos apresentam uma dispersdo em formato de sino e podem ser tratados

como uma popula¢do amostral, assim como acontece nos dados de ensaio apresentados no
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relatério de qualificagdo CAM-RP-2010-002 Rev.A (2011). A ferramenta Microsoft Excel® foi
utilizada na geracao dos dados. Os graficos de frequéncia das propriedades do material podem

ser vistos na Figura 3.25.

A Tabela 3.6 apresenta os valores de média (1) e desvio padrdo (o) utilizados para gerar os
dados da simulacdo. Para que os limites de orientacdo das camadas ficassem dentro do
estipulado de +2°, foi calculado um desvio padrdo 6=0.7 e média u=0°. Esses valores podem

ser confirmados pelo grafico de frequéncia relativa a orientagdo do material (©) da Figura 3.25.

Tabela 3.6: Propriedades e incertezas utilizadas na Simulacdo de Monte Carlo — Grupo 3

Parametro Valor Coef.
Variacao Desv. Limite Limite
- Cabral et al., . ~ Padréo Inferior Superior
Referéncia 2020 Consideracdo
E, 119 GPa 6 % 7.1 GPa 112 GPa 126 GPa
E, 9.8 GPa 4 % 0.4 GPa 9.4 GPa 10.2 GPa
Viz 0.316 - 13 % 0.041 - 0.275 - 0.357 -
G, 47 GPa 4 % 0.2 GPa 45 GPa 49 GPa
tk 0.186 mm 4 % 0.007 mm 0.179 mm 0.193 mm
Direcdo o - 0.7 © 20 ° 20 ©
Laminas
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Figura 3.25: Grafico de frequéncia distribuicdo Normal Padrdo — Média [ e desvio padrdo 1o

3.9 Analise de sensibilidade global utilizando indices de Sobol

A anélise de sensibilidade tem sua importancia na defini¢do dos pardmetros mais influentes na

determinacdo da carga critica de flambagem. Essa andlise foi apresentada para os laminados

nas duas configuracGes estudadas, DD e QUAD. Essa analise tem como objetivo entender a

similaridade e o comportamento da carga critica de flambagem do painel utilizando as 2

configuragdes.
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Para essa analise foram utilizados os valores de propriedades mecéanicas gerados pelas
simulacdes de Monte Carlo em conjunto com os resultados dos modelos de elementos finitos.
Os comportamentos das duas configuracbes foram avaliados com os dados do primeiro
(Distribuicdo aleatoria com média [ e desvio padrdo 1o) e do segundo grupo (Distribuicdo

aleatoria com média L e desvio padrao 4o).

O algoritmo para o célculo dos indices de Sobol ndo sdo escopo desse trabalho. Os resultados

apresentados foram gerados por um software desenvolvido por Ferreira (2024).
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO

4.1 Validagdo do Modelo de Elementos Finitos (MEF)

A validacdo de um modelo numérico se faz frente aos resultados de ensaios experimentais. Essa
correlacdo é utilizada para identificar se 0 modelo numeérico representando de forma fidedigna
a fisica do problema. Os dados experimentais foram apresentados por Cabral et al. (2020). Os
modelos numéricos utilizados para validagcdo dos resultados foram configurados com as
propriedades apresentadas na Tabela 3.1e a condi¢do de contorno conforme item 3.2.4.2. O
namero de elementos da malha e o tamanho médio dos elementos utilizados foi 14144 e 5mm,

respectivamente. A justificativa para essa escolha pode ser vista no item 4.1.1.

Tabela 4.1: Resultados dos modelos deterministicos

Autovalor | Pcr[KN] | Erro[%0]

Panel 1 - 739.9 -
Panel 2 - 740.3 -
Panel 3 - 738.0

Abaqus® 0.9709 699.1 -5.3%
Nastran® 0.9631 693.4 -6.0%
OptStruct® | 0.9726 700.3 -5.1%

A Tabela 4.1 apresenta os resultados das simulacGes numéricas e 0s valores experimentais
citados por Cabral et al. (2020) em sua publicacdo. Painel 1 ao 3 sdo os valores dos ensaios
experimentais. Comparativamente, e de forma conservadora, os modelos de elementos finitos
apresentaram um erro de no maximo 6.2% em relacéo a menor carga de flambagem dos ensaios.
Com esses resultados, € possivel garantir que o modelo representa de forma fidedigna a fisica

do problema e, com isso, definiu-se a configuracdo ideal para prosseguir o restante dos estudos.

4.1.1 Estudo de convergéncia de malha

Um dos critérios de verificacdo da qualidade dos resultados de uma simulagdo numerica € a
convergéncia de malha. Esse critério tem como principal objetivo avaliar a variagcdo do
resultado em comparagéo ao refinamento da malha. O estudo foi executado utilizando-se
malhas com tamanhos de elementos variados. Para cada tamanho de elemento escolhido, uma
analise utilizando os 3 Solvers em questéo foi feita e o resultado registrado. Como exemplo, a

Figura 4.1 mostra 4 modelos utilizados no estudo de convergéncia de resultados, porém, foram



89

utilizados 5 modelos com elementos de tamanho médio variando de 40mm & 2mm. Os modelos
simulados possuem 221, 884, 3536, 14144 e 56576 elementos. O software de pré-
processamento HyperMesh®, possui uma ferramenta para refino de malha que divide de forma
automaética as arestas dos elementos ao meio, sendo assim, essa ferramenta foi utilizada de
forma recursiva até encontrar um tamanho e nimero de elementos que julgou-se suficiente para
convergéncia dos resultados. Por esse motivo, o numero de elementos das malhas € maltiplo de
4. A metodologia utilizada garante um nivel de qualidade semelhante entre as malhas

desenvolvidas para os 3 Solvers (Abaqus®, Nastran®, OptStruct®).

Figura 4.1: Modelos utilizados na analise de convergéncia de malha. Modelo 2D mostrando
espessura dos elementos.

As propriedades mecanicas utilizadas no estudo de convergéncia de resultados sdo apresentadas
na Tabela 3.1. Os valores de propriedade e configuracdo do laminado sdo 0os mesmos utilizados
por Cabral et al. (2020). Também como forma de manter a mesma similaridade entre o artigo
base e o presente estudo, a condi¢do de contorno aplicada foi a mesma, ou seja, escolheu-se
utilizar carregamento através de deslocamentos impostos aos nés da extremidade do modelo
(item 3.2.4.1).

A Figura 4.2 mostra a carga critica de flambagem dos trés Solvers utilizados versus o
refinamento da malha (nimero de elementos do modelo). A convergéncia dos resultados era

esperada, visto que o método dos elementos finitos possui capacidade de aproximar o resultado
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numérico ao analitico quanto mais discretizado é o modelo. (LOGAN, 2015) Por outro lado, o
tempo de processamento utilizado nos calculos das matrizes se torna maior quanto maior é o
numero de elementos/nos, vide Figura 4.3. Quanto mais refinado € o0 modelo, maior é recurso
computacional gasto na solucdo das equag6es do método matematico. O aumento na quantidade
de no6s implica em mais graus de liberdade e mais equagdes. Os elementos utilizados nessa

simulacdo possuem 6 graus de liberdade para cada nd, ou seja, tem-se uma matriz de rigidez na
ordem de 6 vezes o numero de nés do modelo.
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Tempo de Processamento vs. Numero de elementos do modelo
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Figura 4.3: Tempo de processamento vs. Nimero de elementos

A Figura 4.4 mostra o erro atrelado a diferenca de resultados entre a malhas com ndmero de
elementos diferentes. O erro é calculado utilizando o valor de carga critica de flambagem entre
duas malhas sequenciais em numero de elementos. Esse grafico demonstra que existe um
comportamento similar entre os 3 Solvers, porém, o Nastran® foi o que apresentou uma melhor
convergéncia. Pode-se dizer que a convergéncia para esse Solver aconteceu com uma malha

muito menos refinada que para os demais.



92

Erro vs. Nimero de Elementos
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Figura 4.4: Erro vs. Namero de elementos do modelo

Outro fator analisado nesse momento é o tempo de processamento de um Unico arquivo. Apesar
do tempo de processamento dos 3 Solvers ser baixo, o Nastran® foi o que utilizou mais tempo
de trabalho do computador. Outro fator que influencia diretamente nesse tempo € a capacidade
de processamento da maquina. A Tabela 4.2 mostra em detalhes o tempo utilizado para cada
Solver versus o0 numero de elementos do modelo. O mesmo resultado, porém, de forma gréfica,

pode ser visto pelo grafico da Figura 4.3.

O equipamento utilizado nessa analise é um notebook Samsung modelo NP270E5J-XD1BR
configurado com processador Intel Core i5 4210U 1.70GHz, 8Gb de RAM e placa de video
AMD GeForce 710M 2GB DDR3.

Tabela 4.2: Tempo de processamento dos modelos de elementos finitos utilizando os 3
Solvers.

Numero de elementos do modelo 221 | 884 | 3536 | 14144 | 56576
Tamanho médio dos elementos [mm] | 40 | 20 | 10 5 2
Nastran® [seq] 19 81 226
OptStruct® [seqg] 12 29 94
Abaqus® [seqg] 14 46 481

O©|00|N
| |o
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4.1.2 Validagao das condigdes de contorno

As caracteristicas do modelo de elementos finitos utilizado no estudo em questéo sdo baseadas
no artigo publicado por Cabral et al. (2020), porém, como foi mencionado no item 3.2.4.2, a
aplicacdo de carga através do vetor de forca facilita a automatizagdo do processo de criacdo de
outros modelos. Dessa forma, fez-se necesséria a realizacdo de um estudo comparativo entre 0s

modelos com as duas configuracdes de aplicacéo de carga.

Os resultados para a carga critica de flambagem (Pcr) dos 2 modelos podem ser vistos na Tabela
4.3. Como a variagdo entre 0 modelo proposto por Cabral et al. (2020), e a configuragéo
escolhida estd em torno de 2.4% para menos, optou-se por adotar esse tipo de modelo aos
demais estudos posteriores a essa analise por facilitar a leitura dos arquivos de resultados. O
modelo com aplicacdo de deslocamentos forcados torna o processo do célculo da carga critica
de flambagem mais moroso, esse processo requer a leitura das forcas de reacdo de apoio em
cada n6 da extremidade do modelo, sendo que o formato escolhido, a leitura de forga é direta.

Tabela 4.3: Comparacao de resultados com a variacéo na condicdo de carregamento do

modelo
Condicao de Contorno | Pcr [KN]
Deslocamento 710.2
Forca 693.4
Erro -2.4%

4.2 Otimizacao do laminado Double-Double para carga maxima de flambagem

Os resultados a seguir mostram as etapas da otimizacdo dos angulos 6timos para o painel

utilizando a configuracdo Double-Double (DD)

A Figura 4.5 mostra os valores de carga critica de flambagem em funcéo da variacao dos pares
de angulo [+®/+¥] para o painel reforcado utilizando a mesma configuracdo para 0s
reforcadores e para a parte plana do painel. A regido destacada foi selecionada para uma
otimizacdo mais refinada onde, utilizou-se varia¢des de 1° para definir o ponto méaximo do

gréafico. O resultado dessa otimizacao foi apresentado na Figura 4.6.
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Figura 4.5: Otimizacdo do painel e reforcadores
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Figura 4.6: Otimizacéo refinada do painel e reforcadores
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A Figura 4.7 mostra o valor de carga critica de flambagem do painel mantendo os valores dos

angulos das propriedades dos reforcadores inalterados. A regido demarcada mostra os valores

de angulos ideais para a configuracdo da propriedade da parte plana do painel. A Figura 4.8

mostra os resultados da otimizacdo refinada variando os angulos em 1°.
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Figura 4.7: Otimizacdo do Painel.
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Figura 4.8: Otimizacé&o refinada do painel.

A Figura 4.9 e Figura 4.10 representam os resultados da otimizacéo para angulos ideais para as
propriedades dos reforcadores, a mesma metodologia utilizada na etapa anterior foi aplicada,
porém nessa etapa o foco da otimizacdo foram os reforcadores.
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Figura 4.9: Otimizagéo dos reforgcadores
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Figura 4.10: Otimizacao refinada dos reforgadores

Isolando os efeitos do painel e dos reforcadores foi possivel definir os pares de angulos 6timos

para o painel do estudo utilizando a configuragéo DD.

Os resultados apresentados foram baseados nos valores das propriedades mecanicas da Tabela
3.1. Com esses valores e os resultados da otimizacdo, foi possivel apresentar um estudo

comparativo entre as configuragdes QUAD e DD (Tabela 4.4).
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E possivel observar que a configuragdo DD se mostrou superior & configuracio QUAD para
varias configuracdes escolhidas. Como forma de demonstrar a redugdo em peso de um painel
com o laminado disposto na configuracdo DD, fez-se uma ultima simulacdo reduzindo o
namero de camadas. Esse resultado pode ser visto na Gltima linha tabela de resultados (Tabela
4.4). Para um mesmo carregamento houve uma reducao de 4 camadas totais tanto na construgéo

dos reforcadores quanto na parte plana do painel.

Tabela 4.4: Resultados do laminado com a configuracdo Double-Double

Auto valor | Pcr[kN] Config. Comp. Reforcadores Painel
[90/45/0/0/-
45/0/0/-45/0/0/- | 45/0/0/45/90/90/
0.96 693.4 QUAD 0% || 45/0/45/90]s | 45/0/-45/0/0/-
45]s
1.03 743.0 DD 7% [+-23/+-56]5 [+-23/+-56]8
1.55 1114.7 DD 61% [+-0/+-30]5 [+-40/+-40]8
1.58 1139.9 DD 64% [+-0/+-30]5 [+-45/+-45]8
1.60 1152.2 DD 66% [+-0/+-30]5 [+-40/+-44]8
0.99 715.5 DD 3% [+-0/+-30]4 [+-40/+-44]7

4.3 Resultado das simulagdes usando dados do primeiro grupo

Os resultados a seguir séo baseados nas simulac¢6es que utilizam as propriedades mecénicas e

geométricas geradas conforme descrito no item 3.8.1.

4.3.1 Simulacéo de Monte Carlo para laminado com configuracdo QUAD

Os resultados da carga critica de flambagem apresentados neste capitulo foram calculados
utilizando os dados do primeiro grupo (Item 3.8.1 — Distribuicéo aleatoria utilizando média ()
e 1 desvio padréo (1c)). Esses resultados sdo apresentados para cada Solver e podem ser vistos
na Tabela 4.5. Os resultados para o carregamento demonstraram coeréncia quando comparados
aos dados experimentais e deterministicos apresentados pela Tabela 4.1. Os valores de carga
critica de flambagem para cada condicdo simulada servem como Input para andlise de

sensibilidade global utilizando indices de Sobol que sera apresentada ao logo do estudo.



Tabela 4.5: Resultado da simulagéo de Monte Carlo, laminado na configuragdo QUAD
usando dados do primeiro grupo
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Pcr[kN] Abaqus® Nastran® OptStruct®
Minimum 603.72 598.66 604.70
Maximum 802.08 795.09 803.65

Average 699.51 693.47 700.72

Standar Dev. 44.59 44.14 44.66

4.3.2 Simulacéo de Monte Carlo para o laminado com configuragdo DD

A finalidade de realizar o estudo utilizando o laminado na configuracdo DD é comparar
resultados de sensibilidade nas duas configuracGes apresentadas para o laminado (DD e
QUAD). Com isso, realizou-se a simulacdo de Monte Carlo utilizando os mesmos parametros
das simulagdes descritas no item 4.3. As configuragcfes do DD utilizadas nesse estudo foram as
mesmas encontradas no processo de otimizacdo do laminado (item 4.2 sem remocdo de
camadas), [+0/+30]s para os reforcadores e [+40/+44]g para a parte plana do painel (Figura
4.11).

A Tabela 4.6 mostra os resultados encontrados ap6s rodar os 1000 casos para cada Solver, o
resultado é coerente com 0 que se esperava, ou seja, 0 laminado na configuracdo DD suporta
um carregamento maior, para um mesmo numero de camadas, quando comparado com
laminado QUAD.

REFORCADOR: [+0/+30]5

PANEL: [+40/+44],

Figura 4.11: Configuragdo Double-Double otimizado (item 4.2)



dados do primeiro grupo

Pcr[kN] Abaqus® Nastran® OptStruct®
Minimum 1006.27 995.95 1007.86
Maximum 1315.01 1302.24 1312.81

Average 1156.04 1144.50 1156.78

Standar Dev. 66.43 65.96 64.94
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Tabela 4.6: Resultado da simulagéo de Monte Carlo, laminado na configuragdo DD usando

4.3.3 Anélise de sensibilidade global utilizando indices de Sobol

Os resultados a seguir demonstram a interdependéncia entre a carga critica de flambagem e os
parametros variaveis utilizados na simulacdo de Monte Carlo. Os parametros avaliados foram
E;, E;, v12, G1, Espessura da Lamina (TK) e orientacdo (6°). Para todos os fatores citados,
encontrou-se uma relagdo similar entre os 3 Solvers e as 2 configuragdes (DD e QUAD).
Observou-se que os parametros que tiveram maior influéncia nos resultados da carga, pelo
critério de Sobol, foram o Mdédulo de Elasticidade longitudinal (E;) e a espessura utilizada na
fabricacdo da lamina (Tk), os outros parametros influenciam de forma pouco relevante. Os
termos de segunda ordem também oferecem informacdes relativas entre a dependéncia de um
conjunto de parametros e o carregamento, porém nenhuma relacdo foi encontrada. A Figura
4.12 mostra a influéncia dos fatores na configuracdo QUAD, ja a Figura 4.13 mostra o resultado
para 0 mesmo estudo utilizando a configuragdo DD. Ambas as configuragdes apresentaram o

mesmo comportamento e 0s mesmos parametros de influéncia.
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Figura 4.12: Analise de sensibilidade Global, laminado na configuragdo QUAD usando dados

do primeiro grupo
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Figura 4.13: Analise de sensibilidade Global, laminado na configuracdo DD usando dados do
primeiro grupo

4.4 Resultado das simulac¢des usando dados do segundo grupo

Os resultados a seguir sdo baseados nas simulac6es que utilizam as propriedades mecanicas e

geométricas geradas conforme descrito no item 3.8.2.

4.4.1 Simulacédo de Monte Carlo para o laminado com configuragdo QUAD

Os resultados apresentados na Tabela 4.7 foram gerados com base nas propriedades e incertezas
da Tabela 3.5. Os valores apresentados foram obtidos utilizando uma dispersdo que abrange 4
desvios padrbes da amostra (CV = 4). A escolha de utilizar 4 desvios padrdes foi baseada na

regra dos 3 sigmas, que estabelece que 99.7% de todo valor da populacédo estara coberto em
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uma faixa de resultados em torno da média + ou — 3 desvios padrées (WALPOLE et al., 2016),
logo, de maneira conservadora, optou-se por usar um valor de dispersdo de 4 sigmas para

aumentar a faixa de valores coberta pela analise.

Tabela 4.7: Resultado da simulagcdo de Monte Carlo para laminado na configuragdo QUAD
usando dados do segundo grupo

Pcr[kN] Abaqus® Nastran® OptStruct®
Minimum 389.15 386.08 389.68
Maximum 1136.95 1126.92 1139.72
Average 709.08 702.92 710.26
Standar Dev. 175.71 173.90 175.91

4.4.2 Simulacédo de Monte Carlo para o laminado na configuragédo DD

Da mesma forma que o item 4.4.1, foram realizadas simulacgdes para a configuracdo DD. Os
resultados estdo apresentados na Tabela 4.8. Como os dados do segundo grupo apresentam uma
maior dispersdo, ja era de se esperar valores maiores para desvio padrdo e também limites
inferiores e superiores diferentes das amostras utilizando o primeiro grupo como referéncia. Os
resultados da Tabela 4.8 podem ser tomados como uma comparacao, porém a finalidade dessas
simulacdes € captar a influéncia dos parametros na analise de sensibilidade que sera apresentada

no item seguinte.

Tabela 4.8: Resultado da simulacdo de Monte Carlo para o laminado na configuracdo DD
usando dados do segundo grupo

Pcr[kN] Abaqus® Nastran® OptStruct®
Minimum 632.48 626.12 632.73
Maximum 1719.65 1703.87 1704.28

Average 1137.96 1126.44 1136.80

Standar Dev. 243.15 240.83 238.78

4.4.3 Anédlise de sensibilidade global utilizando indices de Sobol

A Anélise de Sensibilidade Global demostrou 0 mesmo comportamento encontrado no item
4.3.3. Os indices de Sobol calculados utilizando os dados do primeiro e segundo grupo
apresentaram 0S mesmos comportamentos. Esse mesmo comportamento também foi

encontrado em ambas as configuracdes dos laminados, QUAD e DD.
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Figura 4.14: Analise de sensibilidade Global, laminado na configuracdo QUAD usando dados
do segundo grupo
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Figura 4.15: Andlise de sensibilidade Global, laminado na configura¢do DD usando dados do
segundo grupo

4.5 Resultado das simulagdes usando dados do terceiro grupo

Os resultados apresentados a seguir foram baseados nos dados de propriedades gerados para o
terceiro grupo (item 3.8.3). O intuido dessa etapa do estudo é calcular um valor de carga critica
de flambagem, utilizando dados estatisticos, atendendo critérios de seguranga no

dimensionamento de uma estrutura em compoésito conforme norma MIL-HDBK-17 (2002).

A Tabela 4.9 apresenta os resultados dos admissiveis calculados para o painel utilizando as 2
configuragcbes. O painel utilizando a configuracgdo DD se mostrou superior em

aproximadamente 70% no quesito de capacidade carga em comparagdo a configuracdo QUAD.



Tabela 4.9 - Admissiveis de flambagem Base A e Base B — Comparativo QUAD/DD

Pcr[kN] Nastran Abaqus | OptStruct
Base B 595.8 600.9 602.0
QUAD Base A 516.9 521.1 522.1
DD Base B 999.3 1009.7 1013.2
Base A 884.5 894.0 900.1
Base B 68% 68% 68%
Base A 71% 72% 72%
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4.5.1 Admissiveis de flambagem Base-A e Base-B para carga critica de flambagem para
configuracdo QUAD

A Tabela 4.10 mostra os resultados para os admissiveis de flambagem do para os 3 Solvers. A
dispersdo dos resultados é semelhante aos resultados apresentados nas etapas anteriores. O
Nastran® foi o Solver que apresentou o resultado mais conservador, vindo na sequéncia
Abaqus® e OptStruct®.

Tabela 4.10: Admissiveis de flambagem Base A e Base B — QUAD

Pcr[kN] Nastran® Abaqus® OptStruct®
Minimo 415.1 418.5 419.1
Maximo 958.1 967.8 968.6
Meédia () 695.2 701.3 702.5
D. Padrio (o) 73.4 74.1 74.2
kb = 1.354 1.354 1.354
ka = 2.43 2.43 2.43
Base B 595.8 600.9 602.0
Base A 516.9 521.1 522.1

A distribuicdo de dados gerados do terceiro grupo se comportam como uma curva normal
padrdo, logo, os resultados de carregamento das simulagdes também devem atender o mesmo
critério. 1sso pode ser confirmado pelos gréficos de frequéncia demonstrados nos graficos da
Figura 4.16.
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Figura 4.16: Grafico de frequéncia das simulacdes utilizando os dados do terceiro grupo —
QUAD

4.5.2 Admissiveis de flambagem Base-A e Base-B para carga critica de flambagem para

configuracdo DD

A Tabela 4.11 mostra os admissiveis pra o painel utilizando a configuracdo DD, j& a Figura
4.17 mostra o grafico de frequéncia calculado a partir dos mesmos valores de propriedades
utilizados com painel QUAD. Esses resultados corroboram para utilizagdo da configuragdo DD
frente a configuragdo convencional QUAD. O comportamento estatistico é similar entre as duas
configuracdes, porém a capacidade de carga de um painel na figuracdo DD ¢é cerca de 70%
maior.
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Tabela 4.11: Admissiveis de flambagem Base A e Base B — Double-Double

Pcr[kN] Nastran® Abaqus® OptStruct®
Minimo 696.5 703.7 705.0
Maximo 1483.6 1497.4 1485.3
Média (n) 1143.7 1155.2 1155.6
D. Padrio (6) 106.7 107.5 105.2
kb = 1.354 1.354 1.354
ka = 2.43 2.43 2.43
Base B 999.3 1009.7 1013.2
Base A 884.5 894.0 900.1
Nastran DD Abaqus DD
: N ol fl
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ES |\|| -
c)

Figura 4.17: Gréfico de frequéncia das simulacdes utilizando os dados do terceiro grupo — DD

4.6 Tempo de processamento

O tempo de processamento gasto na solucgéo das equacdes dos modelos de elementos finitos foi

citado no item 4.1. O estudo foi baseado no tempo gasto para processar um Unico modelo para
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cada Solver. Porém, de forma néo intuitiva, o tempo gasto para rodar os 1000 casos de analise
ndo foi um mdltiplo dos valores encontrados anteriormente. Essa discrepancia foi encontrada

porque o formato de “fila” que cada Solver usa para o processo de multiplas rodadas é diferente.

O Solvers gque se demonstraram mais eficiente em tempo de processamento foram o Nastran®
e 0 OpstStruct® com cerca de 500 minutos, j& 0 Abaqus®, para realizar a mesma atividade
foram gastos aproximadamente 1660 minutos. Essa discrepancia entre eles é representada
principalmente pela metodologia que o Abaqus® utilizada para rodar multiplos arquivos. Ele
roda de forma paralela todos os modelos a0 mesmo tempo, com isso fez-se necessario criar uma
“.BAT” para que os cartdes fossem chamados em ordem de término. Esse processo ndo se
mostrou eficiente. A outra forma seria rodar todos em paralelo, porém, o tempo gasto ndo foi
alterado de forma significativa, visto que a capacidade de processamento do computador ficava

comprometida com as operac¢des do processador ocupando todos os nucleos disponiveis.

O Nastran® e o OpstStruct® conseguem gerenciar a fila de forma automatica e somente
submetem outro modelo ao término do anterior. Essa metodologia utilizada por esses Solvers
otimiza a capacidade de processamento do computador e fez com que o trabalho fosse

executado de uma forma mais eficiente.
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5 CONCLUSAO

Esse trabalho de pesquisa avaliou a carga de flambagem de um painel refor¢ado construido em
fibra de carbono (CFRP), utilizando diferentes plataformas comerciais de elementos finitos e
as variacGes nos valores das propriedades mecanicas atribuidas ao material do painel. Os
Solvers utilizados, ou plataformas, foram Nastran®, OptStruct® e Abaqus®. Diferentes
arranjos de combinacfes de geometrias e propriedades mecéanicas foram avaliadas. Também
foram abordados os temas: simulagdes de Monte Carlo, analise de sensibilidade global
utilizando indices de Sobol, otimizacdo de peso com novas configuracdes de lay-up do

laminado e célculo do admissivel de flambagem conforme metodologias normativas.

Os resultados da carga critica de flambagem utilizando os valores de propriedades mecanicas e
0 modelo de elementos finitos publicados por Cabral et al. (2020), foram similares para os trés
Solvers. Em relacdo aos dados experimentais os trés Solvers, apresentaram divergéncias
méaximas de 6% para menos (Tabela 4.1). Ja a diferenca entre os valores da carga de flambagem
entre 0 modelo com as condicdes de contorno proposta por Cabral et al. (2020) e os modelos
utilizados no estudo foram de 2% (Tabela 4.3). Este estudo foi essencial para configurar um
modelo que seria utilizado como base na geracdo de dados das simula¢es de Monte Carlo.

Apos a validacdo dos modelos deterministicos efetuou-se simulagdes de Monte Carlo com a
finalidade de gerar dados suficientes para compor o estudo de sensibilidade. A analise de
sensibilidade global, utilizando indices de Sobol, revelou que os parametros de maior influéncia
na determinacdo da carga critica de flambagem foram o médulo de elasticidade longitudinal
(E;) e a espessura da lamina (t). Esse comportamento foi consistente entre os trés Solvers

utilizados e as duas configurac@es do estudo, QUAD e DD.

Realizou-se também um estudo de otimizag&o para definir uma nova configuracgéo para o painel
utilizando a metodologia DD. Esse estudo teve como premissa encontrar uma configuracéao
Otima que fosse comparada a convencional QUAD. Observou-se que o painel configurado com
0 novo lay-up apresentou uma maior capacidade de carga. ConfiguragOes propostas
demonstraram, na Tabela 4.4, que um modelo com o0 mesmo numero de camadas, mas com
laminas dispostas de forma otimizada pela metodologia DD, apresentou 66% a mais de
capacidade de carga em comparacao ao modelo deterministico de configuracdo QUAD. Para o

mesmo nivel de carga, foi possivel reduzir camadas, resultando em uma redugédo de 16% no
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peso do painel. Isso demonstra a eficiéncia da metodologia DD para estruturas com caminho

de carga bem definido.

As implicacdes deste estudo sdo significativas. As descobertas com o laminado DD podem
influenciar no dimensionamento e projeto de estruturas mais leves e simples de fabricar,
contribuindo para o desenvolvimento de aeronaves e veiculos mais eficientes. Finalmente, 0s
admissiveis de flambagem calculados mostraram que a configuracdo DD suportou uma carga

70% maior que a configuracdo QUAD, reforcando a vantagem do uso da metodologia DD.

Esta pesquisa demonstra que a utilizagéo de diferentes Solvers e a aplicagédo de metodologias
avancadas de analise e otimizacdo permitem obter estruturas mais eficientes. Espera-se que este
trabalho inspire novas pesquisas e avancos na engenharia de estruturas, promovendo o

desenvolvimento continuo de solugdes que visem maior eficiéncia e leveza.
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6 SUGESTAO DE TRABALHOS FUTUROS

Podem ser sugeridos como trabalhos futuros, relativos ao tema apresentado, 0s seguintes
estudos:

e Avaliar o comportamento do painel em regime de p6s flambagem utilizando 0s mesmos
Solvers.

e Otimizar a configuracao de lay-up do laminado Double-Double utilizando as solucbes
internas disponiveis nos Solvers e comparar com os resultados disponibilizados por esse
estudo.

e Construir e ensaiar painéis utilizando a configuracdo Double-Double proposta pelo

estudo. Utilizar os dados de ensaio para validar os resultados dos modelos apresentados.
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8 ANEXO

8.1 Cddigo para gerar os cartdes FEM para anélise de Monte Carlo

Option Explicit

Sub createRunFiles()

I
=

Const ForReading

I
N

Const ForWriting
Const ForAppending = 8

Dim i, j, k As Integer

Dim fso As Object

Set fso = CreateObject("Scripting.FileSystemObject")
Dim sourceFile As Object

Dim newFemFile As Object

Dim matInfoFile As Object

Dim batFile As Object

Dim femFilePath As String

Dim femFile As String

Dim matInfo As Variant

Dim line As String

Dim matInfoline() As String

Dim plyInfo As Variant

Dim newFemFileName As String

Dim plyOn As Boolean

Dim sig As Double

Dim propField() As String

Dim propId As Integer

femFilePath = "C:\FEM\MonteCarlo\QUAD DistNormal\Abaqus\"
femFile = "Abacus.inp"
Set matInfoFile = fso.OpenTextFile(femFilePath

"matInfo 1CV DistNormal.csv", ForReading)
i=0
While Not matInfoFile.atendofstream
ReDim Preserve matInfoLine(i)
matInfolLine(i) = matInfoFile.readline
i=1i+1

Wend

Set batFile = fso.createtextfile(femFilePath & "rodar 1CV.bat")
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For i = LBound(matInfolLine) To UBound(matInfoLine)
Set sourceFile = fso.OpenTextFile(femFilePath & femFile, ForReading)

matInfo = Split(matInfoLine(i), ",")

newFemFileName = "DistN Abg El1 " & Replace(Trim(matInfo(2)), ".",
"p") & "E2_" & Replace(Trim(matInfo(3)), "oy, "p") & "nu_" &
Replace(Trim(matInfo(4)), ".", "p") & "Gl2_" & Replace(Trim(matInfo(5)), ".",
"p") & "Alpha " & Replace(Trim(matInfo(9)), ".", "p") & "Tck " &
Replace(Trim(matInfo(10)), ".", "p") & ".inp"

batFile.writeline "call Abaqus job=" & newFemFileName
Set newFemFile = fso.createtextfile(femFilePath & "RunFiles 1CV\" &
newFemFileName)
While Not sourceFile.atendofstream ' while we are not finished
reading through the femFile
line = sourceFile.readline
If InStr(l, line, "119000.0 ,9800.0 ,0.316 ,4700.0
,1760.0 ,1760.0 ,0.0") Then
For k = 2 To 8

newFemFile.write matInfo(k) & ","

Next
ElseIf InStr(1l, line, "HM PROP_ID 1") Or InStr(l,
line, "HM PROP_ID 2") Or InStr(l, line, "HM PROP_ID 3") or
InStr(l, line, "HM_ PROP_ID 4") Then

propField = Split(line)

propId = propField(10)

newFemFile.writeline line

If propId = 2 Then sig = -1 Else sig =1

ElseIf InStr(l, line, "0.186 ’ 3,AS4") Then

plyInfo = Split(line, ",")

If plyInfo(3) = 0 Then

newFemFile.writeline matInfo(10) & ",3,AS4," & sig *

CDbl (matInfo(9))

Else
newFemFile.writeline matInfo(10) & ",3,AS4," &
CDbl (plyInfo(3))
End If
Else
newFemFile.writeline line
End If
Wend

sourceFile.Close
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Next
batFile.Close
End Sub

Function Split_String by Number_ of Characters (Input_String As String,

Number of Characters As Integer)

Dim i As Integer
Dim Display As String
Dim var0l As Integer

Dim Output() As Variant

If Len(Input String) Mod Number of Characters = 0 Then
var0l = Int(Len(Input String) / Number of Characters)
ReDim Output(Int(Len(Input_String) / Number of Characters) - 1)
Else
var0l = Int(Len(Input String) / Number of Characters)
ReDim Output(Int(Len(Input String) / Number of Characters))
End If
For i = LBound(Output) To UBound(Output)
Output(i) = Mid(Input String, (i * Number of Characters) + 1,
Number of Characters)
Next i
Split String by Number of Characters = Output()

End Function

8.2 Cddigo utilizado no pré-processamento dos resultados

Sub readf06()
Const ForReading = 1
Dim fso As Object
Dim batFile As Object
Dim f06File As Object
Dim eigValFile As Object
Dim femFilePath As String
Dim batFilePath As String
Dim f06FilePath As String
Dim batFileLine() As String
Dim runFileName() As String

Dim eigenvalue As Variant
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Dim i, j As Integer
Dim teste As Integer

Set fso = CreateObject("Scripting.FileSystemObject")

femFilePath = "C:\FEM\MonteCarlo\QUAD DistNormal\Abaqus\"
batFilePath = femFilePath & "Runfiles_ 4CV\rodar_ 4CV.bat"
fO06FilePath = femFilePath & "Runfiles 4CV\"

Set batFile fso.OpenTextFile(batFilePath, ForReading)
i=0
While Not batFile.atendofstream
ReDim Preserve runFileName (i)
batFileLine() = Split(batFile.readline, "=")
runFileName(i) = batFileLine(1l)
i=1i+1
Wend
Set eigValFile = fso.createtextfile(femFilePath & "eigenvalue_ 4CV.txt")

For j = LBound(runFileName) To UBound(runFileName)

If fso.fileExists(f06FilePath & Replace(runFileName(j), ".inp",
".dat")) Then
Set f06File = fso.OpenTextFile(f06FilePath &
Replace(runFileName(j), ".inp", ".dat"), ForReading)
teste = 0

While Not fO06File.atendofstream
If InStr(f06File.readline, "MODE NO EIGENVALUE") Then
fO06File.readline
fO06File.readline

eigenvalue =

Split String by Number of Characters(f06File.readline, 13)

eigvValFile.writeline runFileName(j) & " " &
Trim(eigenvalue(l))
teste =1
End If

Wend
If teste = 0 Then

eigValFile.writeline runFileName(j) & " " & "EIGENVALUE not

found!"

End If
f06File.Close
Else

eigValFile.writeline runFileName(j) & " " & "result file found!"
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End If
Next
eigvalFile.Close
End Sub
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