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ROLDO, G. Um Estudo sobre Otimizagdo Aeroslastica Usando Compédsitos Laminados
de Rigidez Variavel na Maximizagido da Velocidade de Flutter. 2016. 23. Monografia
(Trabalho de Conclusé@o do Curso em Engenharia Mecénica) — Departamento de Engenharia
Mecénica, Universidade Federal do Rio Grande do Sul, Porto Alegre, 2016.

RESUMO

Este trabalho estuda como o uso de compdsitos laminados de rigidez variavel no
projeto de estruturas aeronauticas pode aumentar a performance aeroelastica destas
estruturas. O fendmeno aeroeléstico de interesse neste trabalho é o fluffer, instabilidade
aeroelastica ocasionada pelo acoplamento entre forcas aerodindmicas e um ou mais modos
vibracionais da estrutura. Este fendmeno apresenta caracteristicas potencialmente destrutivas,
e, portanto, deve-se assegurar que sua ocorréncia ocorra fora do envelope de voo da
aeronave. Para isto, estratégias de otimizacio utilizando programacéo linear e algoritmo
genético sdo usadas para maximizar a velocidade de ocorréncia de flutter, usando como
variaveis de projeto as orientagBes das fibras do material, que podem variar ao longo da asa.
Neste frabalho s&o estudados os caso de orientagfio constante das fibras e de orientacio
variavel linearmente. Uma placa plana de grafite-epdxi @ usada neste trabalho como modelo
simplificado representando uma asa de um veiculo aéreo néo tripulado (VANT). O método
dos elementos finitos & utilizado para discretizar a estrutura com elementos de casca,
permitindo obter as matrizes de rigidez e massa. A resposta modal da estrutura é dada pela
resolugéio do problema de autovalores e autovetores da equacéo de movimento harmdnico
livre. Os calculos de aerodindmica n&o-estacionaria séo realizados através do método de
paineis com o software comercial ZAERO. Resultados para compositos tradicionais, com
fibras unidirecionais, e de rigidez variavel linearmente sio apresentados, para laminados
constituidos por 1 e 2 ldminas. Para os casos estudados, 0o uso de compoésitos de rigidez
variavel apresenta um aumento na velocidade de inicio de flutler de, aproximadamente, 2%
comparado aos compdsitos tradicionais.

PALAVRAS-CHAVE: aeroelastic tailoring, compésitos laminados, compésitos de rigidez
variavel, flutfer.



ROLDO, G. A Study on the Aeroslastic Optimization Using Laminated Composite
Materials of Variable Stiffness to Maximize Flutter Speed. 2016. 23. Monografia (Trabalho
de Concluszo do Curso em Engenharia Mecanica) — Departamento de Engenharia Mecanica,
Universidade Federal do Rio Grande do Sul, Porto Alegre, 2016..

ABSTRACT

This work studies how the use of variable stifness composite laminates in the
design of aeronautical structures can enhance the aeroelastic performance of these structures.
The aeroelastic phenomenon of interest in this work is flutter, an aeroelastic instability caused
by the coupling of aerodynamical forces and one or more vibrational modes of the structure.
This phenomemon presents potentially destructive characteristics and, thus, it must be assured
that its occurrence is outside the flight envelope of the airplane. Optimization strategies using
linear programming and genetic algorithm are employed to maximize the flutter occurrence
speed, using as design variables the fiber orientations of the material, which may vary along the
wing. In this work, both constant orientation and linearly varying orientations are studied. A flat
plate made of graphite-epoxy is used in this work as a simplified model of a drone’s wing.
The finite element method performs the discretization of the structure using shell elements,
assembling the mass and stiffness matrices. The structure’s modal response is given through
the free harmonic motion equation eigenproblem. The unsteady aerodynamics calculations
are performed by the commercial software ZAERO. Results for traditional composite, with
unidirectional fibers, and variable sitffness composite are presented, for laminates of 1 and 2
plies. The use of variable stiffness composites presents an increase in flutter onset speed of,
approximately 2% when compared to unidrectional composites.

KEYWORDS: aeroelastic tailoring, laminate composites, variable stiffness composites, flutter,
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1 INTRODUGAO

Projetos na indUstria aeroespacial nos Gltimos anos vem buscando cada vez maior
eficiéncia em termos de consumo de combustivel e em sua capacidade operacional. A tendéncia
de projeto é buscar aeronaves com motores mais eficientes, estruturas mais leves, maior
autoncmia e capacidade de carga. Para atender esses ensgjos, novas tecnologias vem sendo
desenvolvidas em diversas areas.

O desenvolvimento de materiais compésitos avangados tem possibilitado uma aplica-
¢80 cada vez mais ampla desses materiais em estruturas aeronduticas, substituindo materiais
tradicionais. Compdsitos apresentam menor densidade, maior rigidez especifica e maior resis-
téncia especifica quando comparado aos metais, possibilitando um ganho em relagédo ao peso
da estrutura sem comprometimento das propriedades mecénicas. Esse avango, associado a
novas técnicas de fabricagéo de componentes compésitos, tem impulsionado o desenvolvimento
na area de projetos aeronauticos, visando a otimizagéo frente a aspectos operacionais de voo.

Essa relagio de alta resist8ncia mecénica e baixo peso, obtida com materiais com-
pésitos, leva ao projeto de asas altamente flexiveis que estéo sujeitas a sofrerem grandes
deslocamentos e deformagdes. A flexibilidade excessiva pode causar efeitos indesejados
quando em operagdo. As forgas aercdindmicas atuando sobre a estrutura, deformam a asa e
modificam sua geometria. A mudanga na geometria da asa, por sua vez, altera a distribuicéo
das forgas aercdinamicas. Esse mecanismo de interdependéncia entre a geometria deformada
da estrutura, as forgas aerodindmicas e rigidez da estrutura faz parte do campo de estudos
da aeroelasticidade. Efeitos aeroelasticos s&o aqueles que se originam da interagio entre
efeitos elasticos, aerodinamicos e inerciais. Do ponto de vista da responsabilidade estrutural
dos componentes de uma aeronave, pode-se destacar o fendmeno de flutter, que depende
diretamente da flexibilidade destes componentes.

Flutter 6 uma instabilidade aeroelastica que ocorre quando um ou mais modos de
vibragéo da estrutura acoplam-se com as forgas aerodinamicas, resultando em um movimento
harmdnico oscilatério com amplitude crescente. O fendmeno de flutter é potencialmente des-
trutivo e, por isso, deve se assegurar que a velocidade de ocorréncia de flutter esteja fora do
envelope de voo da aeronave.

Novas técnicas de fabricagdo podem permitir a confeccio de componentes com
fibras de orientagdo continuamente variavel ao longo de cada camada. Tais compdsitos sdo
conhecidos como compésitos de rigidez variavel. Essas técnicas permitem um aumento de
rigidez extremamente localizado na estrutura, conforme as necessidades de projeto [Giirdal e
Olmedo, 1993].

2 OBJETIVOS

Este trabalho tem por objetivo encontrar as melhores configuracdes de orientacéo de
um laminado que diminui o risco da ocorréncia de fiutter em uma superficie aerodindmica com
alta flexibilidade, como aquelas encontradas em veiculos aéreos néo tripulados (VANTS).

A superficie aerodindmica, objeto de estudo deste trabalho, & uma placa de compésito
plana sujeita a um fluxo de ar paralelo, onde as configuragdes de interesse sdo obtidas de um
problema de extremizagéo, definido apenas pela maximizagdo da velocidade de flutter.

Procura-se avaliar se ha ganho em performance aeroelastica no uso de compdsitos
de rigidez variavel, com diferentes nimeros de camadas, em comparagdo com compésitos
unidirecionais. Nesta primeira tratativa serfo estudados casos simples de compésitos laminados
com 1 e 2 laminas, construidos com orientagéo constante e variavel linearmente.

3 AEROELASTIC TAILORING

A técnica de aeroelastic tailoring visa minimizar efeitos aeroelasticos, tais como ins-
tabilidades aeroelasticas, carregamentos de manobra, arrasto induzido e revers&o do aileron,
através da distribuigdo de rigidez e massa na estrutra.



Shirk et al., 1985, definiram o termo aeroelastic tailoring como o “incorporamento
de rigidez direcional no projeto estrutural de aeronaves a fim de controlar a deformagao
geroeldstica, estética ou dindmica, de forma a afetar as performances aerodinéimica e estrutural
de tal asronave de um modo benéfico”.

Munk, 1949, foi um dos primeiros a projstar uma estrutura através da técnica de
aeroelastic tailoring quando usou a orientagio dos graos de madeira para projetar hélices que
mantivessem um passo constante com o aumento das forgas aerodinamicas.

Durante os anos seguintes, houve avangos consistentes na drea. Apesar de o uso
de asas com enflechamento negativo ter sido sugerido ainda na década de 1930, foi s6 na
década de 70, com 0 avango dos estudos em aeroelastic lailoring que foi possivel vighilizar essa
ideia, [Shirk et al., 1985]. Krone, 1975, mostrou que o uso de compésitos possibilitaria evitar o
fend8meno de divergéncia em asas com enflechamento negativo. Esses estudos resultaram no
projeto do Grumman X-29.

Com o uso de materiais compdsitos laminados, por apresentarem ortotropia nas suas
propriedades mecanicas, é ficil obter estruturas com a rigidez direcional desejada, escolhendo
as orientagdes das fibras. Deslocando a diregao de rigidez priméria de uma asa para frente ou
para trés, pode-se obter uma estrutura com diferentes caracteristicas, como mostrado na Fig.
3.1. Sendo o eixo de referéncia estrutural o sixo slastico convencional, se a diregéo de rigidez
priméria néo for coincidente com eixo de refer8ncia, haverd acoplamento entre torgéo e flexéio
[Weisshaar, 1998].

Redugao de
arrasto
induzido

Alivio em
cargas de Prevencio de
manobra divergéncia

Efetividade
de

sustentacdo Efetividade

de controles

Prevengdo de
flutter

Figura 3.1 — Influéncia da rigidez direcional nas caracteristicas de uma asa com enflschamento
positivo [Shirk et al., 1985].

Na década de 1980, pesquisadores estudaram a relagéio entre as instabilidades
aeroelasticas em estruturas de material compésito e 08 parAmetros de rigidez - coma rigidez
flexural, rigidez torsional e acoplamento torso-flexural - que eram modificados através da
mudanga de orientagio dos compésitos, [Hollowell e Dugundji, 1984] e [Green, 1987].

No final desta década, comegaram a surgir estudos sobre aplicagbes de compésitos
com rigidez varidvel. Estes compdsitos, ao contrdrio dos compésitos tradicionais, apresentam
as fibras com orientagbes variavel em cada camada, [Glrdal e Olmedo, 1992].

O trabalho de De Leon et af,, 2012 utilizou uma estratégia de otimizagéo na qual
maximizava-se a frequéncia natural relacionada ao modo de fiutier esperando-se que a velo-
cidade de fiuiter também aumentasse. A otimizacao foi realizada considerando a orientagéo
das fibras a cada elemento como varidveis de projeto, gerando um problema de otimizagéo
com grande nimero de graus de liberdade. Apesar dos resultados obtidos apresentarem um
aumento na velocidade de ocorréncia da instabilidade, a configuragéo final otimizada é de dificil
fabricacéio.

Stanford et af,, 2014, usou compésitos de rigidez varidvel onde a orientagéic das fibras
em cada camada é descrita através de tr8s parmetros (ngulo da fibra na raiz da asa, na
ponta da asa e um &ngulo de rotagio do sistema de coordenadas). Essa abordagem diminui
0 namero de variaveis de projeto, levando a um espago de projeto menor, convergéncia mais
rapida e continuidade das fibras.

Uma compilagdo extensiva dos trabalhos relacionados a aeroelastic tailoring pode ser
encontrada no trabalho de Jutte e Stanford, 2014.



4 AEROELASTIGIDADE

Aeroelasticidade é a area que estuda os fenémenos decorrentes das interagbes entre
as forgas aerodindmicas, inerciais e eldsticas. Um sistema aeroelastico pode ser matematica-
mente descrito através da Eq. 4.1 [ZONA Technology Inc., 2011]:

Mzxi(2) + Kx(t) = F(t} = Fa(t) + Fe(t) {4.1)

Onde M e K s&o as matrizes generalizadas de massa e rigidez, x(t) os deslocamentos
e F(t) as forcas aerodindmicas aplicadas a estrutura. Estas forcas podem ser decompostas em
forgas de duas naturezas: as forgas aerodindmicas induzidas pelo deslocamento, F,(t), e as
forgas externas, Fe(t), como turbuléncias atmosféricas, rajadas de vento e forgas aerodindmicas
nas superficies de conirole devido & agao do piloto.

Com isso, podemos reescrever F,(t) como F,(x(t)). Dessa forma, o sistema aeroe-
lastico pode ser representado como um sistema dindmico de malha fechada retroalimentada,
conforme Fig. 4.1.

F)

[ﬁ}.\:m + [E}.\m j’
F(x(t)

Figura 4.1 — Representagio em blocos do sistema aaroelistico com retroalimentagéo.

Esse sistema auto-excitado por natureza gera um problema de instabilidade conhe-
cido como flutter aeroeléstico. Flutter é um fendmeno aeroelastico e & caracterizado pelo
acoplamento entre um ou mais modos de vibrag8o e forgas aerodindmicas e tem natureza
potencialmente catastréfica. A pratica usual para solugéo do problema de flutter é reescrever o
problema no dominio Laplaciano como um conjunto de sistemas lineares. 1sso requer que se
assuma a linearizagéo da amplitude, ou seja, a resposta aerodindmica & linear com respeito &
amplitude da deformacao estrutural, se a amplitude for suficientemente pequena. O tamanho
do problema também & reduzido resolvendo no espago generalizado, deste modo pode-se
reescrever o problema da forma apresentada na Eq.4.2 [ZONA Technology Inc., 2011]:

M+ K — ¢.Q (%)] q=0 {4.2)

onde M e K sio as matrizes de massa e rigidez generalizadas e Q (%) é a matriz generalizada
de forgas aerodindmicas.

Essa equagéo é conhecida como a equagéo classica do flutter. Os limites em que o
flutter se inicia sdo determinados através dos autovalores complexos deste sistema.

Introduzinde um pardmetro ndo-dimensional (p), onde k é a frequéncia reduzida,
k = wLfv na Eq. 4.2 [ZONA Technology Inc., 2011]:

L
p= 37 = (vk +ik). (4.3)
A Equagéo (4.2) fica:

L

Por fornecer o valor real de amortecimento do sisterna aeroeldstico, a Eq. (4.4) éa
equagao desejada para a analise de fiutter.

[(K)z Mp® + K — ¢oQ(p)| ¢ =0 (4.4)



5 OTIMIZAGAO

Otimizagéo ou programagdo matematica é a classe de problemas em que se busca
achar a variavel ou conjunto de variaveis de projeto que minimiza {ou maximiza) uma dada
fungdo objetivo. Este problema pode ainda ser apresentado de forma restringida, onde ha
uma fungdo restrigdo que deve ser obedecida [Haftka e Girdal, 1991]. A formulagdo para um
problema de otimizagéo genérico é da forma apresentada na Eq. 5.1.

minimizar f(z)
x (5.1)
sujeitod  gi(z) <b, i=1,...,m,
onde z é a variavel de projeto, f(z) é a fungao objetivo e g;(r) =< b; s&@o as restrigdes a serem
observadas.

No escopo deste trabalho, pode-se reescrever este problema como uma maximizagao
da velocidade de ocorréncia de flutter da estrutura (V}), tendo como varidveis de projeto as
orientagBes das fibras (#). O problema de otimizagéo 6, portanto, um problema sem restriges,
descrito pela Eq. 5.2.

imizar  Vi(0).
mazimizar (10)] (5.2)

5.1 METODOS DE GRADIENTE

Métodos de otimizag&o baseados no gradiente procuram solugdes para a minimizagéo
da fungdo objetivo através da escolha de varidveis de projeto na direcdo do gradiente negativo
do objetivo. Para tanto, esse método requer 0 uso das derivadas da fungéo objetivo que podem
ser de obtengao custosa. A atualizagao da variavel de projeto é feita, genericamente, como
descrito por Salomon, 1998, e mostrado na Eq. 5.3.

Tyl = 2 — NV f(ze) (5.3)

Na programagéo linear, este problema é resolvido obtendo-se aproximacGes lineares
da fung&o objetivo. As aproximagdes lineares da fungao objetivo e restrigbes séo obtidas através
da expans&o em série de Taylor (Eq. 5.4).

00 £(n) (o
f@y=3 " gy 54
n=0 ’

Na Equagio 5.4, z* € um ponto conhecido préximo de x. A programagéo linear utiliza
apenas o primeiro e segundo termos da expanséo. Logo, a Eqg. 5.5 reescreve 0 problema com
vistas a maximizagao da velocidade de flutter.

maz Vi) = V(o) + (6 — ) 2L 5)

Os métodos de gradientes, em geral, possuem uma convergéncia répida, em poucos
passos de otimizagdo. Porém, o otimizador precisa de informagdes quanto ac gradiente da
fungéo a cada ponto. Além disso, métodos de gradiente ndo garantem a convergéncia para o
6timo global, sendo altamente dependentes da escolha dos parametros inicias.

No problema de otimizagdo da velocidade de flutter de um laminado com muitas
variaveis de projeto devido a existéncia de muitas ldminas e/ou mudanga de orientagdo, pode-se
ter dificuldade com a escolha dos pardmetros iniciais, necessitando de estratégias alternativas
para a obtengao do minimo global.



5.2 ALGORITMOS EVOLUTIVOS

Algoritmos genéticos sdo uma classe de técnicas de otimizagdo estocastica inspiradas
na evolugdo natural das espécies. Cada método de otimizagdo evoluciondria segue uma
metodologia diferente, porém, todos sao métodos de busca heuristicos baseados em populagdo
que incorporam variagies randdmicas e selegéo, [Yang, 2010].

Na otimizagéo por algoritmos genéticos, uma populagéio de candidatos & solugéo é
evoluida para solugbes melhores. A busca pelo 6timo 6 um processo iterativo. A populagdo em
cada passo de iteragcio é chamada de geragao e, a cada iteragéo, cada individuo da geracéo
tem sua fungio objetivo avaliada. Os individuos mais adaptados passam por mutagies e
recombinagdes e entdo passam para a préxima geracdo. A parada do algoritmo geralmente
€ dada ou quando um nidmero pré-determinado de geragdes & atingido ou quando a fungao
objetiva atinge um nivel satisfatério. O fluxograma de um algoritmo genético est representado
na Fig. 5.1.

Geragdo da
Populagao Inicial

Nova
Populagao

Avaliagdo da Fungao
Cruzamento / de Adequagio
Mutagao
T
Selegao de
Candidatos

NAO

Convergéncia?

FiM

Figura 5.1 — Fluxograma de um algoritmo genético tlpico.

Algoritmos genéticos apresentam alto gasto computacional, superior aos métodos de
gradiente, por necessitarem avaliar a funggo objetivo um grande nimero de vezes. Suas vanta-
gens sdo: nio necessitar de informagdes quanto ao gradiente das fungdes, e, por apresentar
uma selegéo estocastica de variaveis de projeto a avaliar a cada passo, hd maiores chances de
o algoritmo encontrar o0 méximo global.

68 MATERIAIS COMPOSITOS LAMINADOS

Materiais compdsitos laminados séo aqueles que consistem de diversas laminas
constituldas por dois elementos: a matriz e o reforgo fibroso. O material fibroso pode se
apresentar disposto aleatoriamente ou seguindo orientagSes bem definidas. E do interesse
deste trabalho tratar apenas dos compdsitos laminados que apresentam fibras orientadas em
uma direcéo preferencial.

A hipétese de Kirchhoff diz que uma linha reta normal ao plano médio na condigdo
indeformada permanece reta e normal a esse plano apés a deformagao. Por consequéncia,
os efeitos de cisalhamento séo negligenciados. Essa hip6tese & valida para a maioria dos
casos, porém, para laminados espessos 8 laminados com alto grau de anisotropia, deformactes
cisalhantes podem ser significativas.

Na FSDT (First Order Shear Deformation Theory, teoria de deformagbdes cisalhantes
de primeira ordem), essa hip6tese & relaxada, e as deformagdes transversais séo consideradas
constantes em respeito & espessura. Uma descrig8o mais detalhada sobre a mecanica dos
materiais compdsitos laminados pode ser encontrada em Reddy, 1999.

A mairiz constitutiva desses materiais, no sistema de referéncia da I1&ming, & dada pela



Eq. 6.1 e seus elementos C;; sdo dados conforme as Eqgs. 6.2 [Reddy, 1999].

Cui1 Cig 0O 0 0
Cyp Cyg 0 0 0
C= 0 0 Cu 0 0 (6.1)
0 0 0 Cs 0
0 0 0 0 Cgs

E Vs B
Cy = 71, Cip = L’
1 — tnatm; 1 — 100y
E
Cx = 172, Cua = Gag, (6.2)
— av

Css = Gh13, Cgs = Gia-

E necessério rotacionar essa matriz para o sistema de coordenadas do laminado,
conforme Eq. 6.3. A matriz de rotagio T(¢) é dada pela Eq. 6.4 [Reddy, 1999].

Cx = TT(6)C,T(6) (6.3)
&2 2 0 0 cs
g2 2 0 0 —cs
T(#) = 0 0 ¢ —s 0 (6.4)
0 0 s ¢ 0
—2s 2s 0 0 c?2—s2

7 ANALISE ESTRUTURAL
7.1 ANALISE MODAL

A equacgéo geral de movimento de uma estrutura é dada pela Eq. 7.1 [Rao, 2010].

M + Cx + Kx = £(t) (7.1)

Onde M é a matriz global de massa, C a matriz global de amortecimento, K a matriz
global de rigidez, x o deslocamento e f(t) séo as forgas externas aplicadas. Desconsiderando o
amortecimento da estrutura e considerando a estrutura livre de forgas externas, por simplificagao,
a equagio de movimento & reescrita como em Eq. 7.2 Rao [2010].

Mi+Kx=0 (7.2)

Assumindo que os deslocamentos s&o descritos por fungbes harmbnicas, reescreve-se
os deslocamentos e as aceleragdes(Eqgs. 7.3).

2z
~ a2

sendo ® a amplitude, e w a frequéncia de vibragdo. Pode-se, entédo chegar a equagéo
do problema de autovalores, Eq. 7.4.

x = P sin(wi), x = —w?® sin(wt) (7.3)

(K — wM)®; =0 (7.4)



Para que este problema tenha solugbes nao-iriviais, o determinanie da expressao
entre parénteses deve ser nulo.

det (K — w?M) =0 (7.5)

Logo, para obtermos a resposta modal caracterizada por w e ®, deve-se obter as
matrizes de rigidez & massa da estrutura.

7.2 ELEMENTOQS FINITOS

O métedo dos elementos finitos é empregado para analisar o comportamento estrutural
do objeto de estudo. A discretizagéio de uma estrutura laminada pode ser feita através de
elementos de casca.

Neste trabalho, & usado um elemento quadrildtero isoparamétrico de 8 nbs, gerado
a partir da degeneracg@io de um elemento tridimensional (Fig. 7.1), com fungbes de forma da
familia serendipity, como proposto por Ahmad e al., 1970.

Figura 7.1 — Elemento sélido tridimensional e sua degeneragéo para o slemento de Ahmad.

Assim como outros elementos deste tipo, a formulagéio apresentada por Kumar e
Palaninathan, 1995, possibilita escrever a relagio deformagfo-deslocamento de forma explicita
em termos de coordenadas de espessura. Esse elemento é mais eficiente que elementos
degenerados tradicionais quando aplicados a materiais laminados. A formulagdo da matriz de
rigidez é dada pela Eq. 7.6.

1 g1 2
K. = /;1 /_1 (B?ClB;l +BTC;B; + BIC3B; + BECSBZ) E|J|d§1d€2: (7.6)

onde C;, Ca 8 Cg séo dadas pelas Eqgs.7.7, J é o Jacobiano, ¢ 4 espessura do elemento e B;
8 B sfio matrizes que formam a matriz de deformagéo B, Eq. 7.8.

ol nl ol
Ci=) Culzm—a), ©C2=) Cul(zf-2) Cs=) Cul#-zk 77
k=1 k=1 k=1

Nestas equagdes, nl é 0 nimero de laminas, z; e z, s&o as coordenadas em relagéo a
linha de centro que definem a espessura da lamina e Cy é a matriz constitutiva rotacionada,
apresentada na Eq. 6.3.

B =B +2B3 (7.8)

A matriz de massa é dada pela formulagio de matriz de massa concentrada da Eq.
7.9, conforme Hughes, 1987.

_ Ni'TNj, 88i= j
M, = jm N7 NS, {0, iy (7.9)



8 METODOLOGIA

No presente trabalho, busca-se aplicar estratégias de otimizagéio para estruturas
asronduticas visando mitigar os efeitos de instabilidades aeroelasticas, em especial o fiutter.
O objeto de estudo deste trabalho € uma placa retangular plana de material compésito, com
uma & duas laminas, representando, de forma simplificada, uma superficie de sustentagdo. As
condigbes de contorno s&o simplificadas, de modo que, uma das arestas da placa & totalmente
engastada, representando a fixagio no corpo da aeronave. O carregamento aerodindmico é
dado por um escoamento paralelo a face da placa e perpendicular 4 envergadura da asa. Figura
8.1 mostra esta configuragéo.

A geomsetria & o material desta placa s&io os mesmos utilizados no trabalho de Lebku-
chen et al. [2013]. Esta placa possui razéio de aspecto, /R = 3 com dimensdes de 300 x 100
mm e espessura de 1.5 mm. O material compésito utilizado é epdxi com reforgo de fibra de
carbono. As propriedades deste material sdo apresentadas na Tab. 8.1.

(a) Compésito unidirecional. (b) Compésito com rigidez varidvel.

Figura 8.1 — Geometria da placa estudada, diregéc do escoamento paralele a placa e referéncia
da orientagao das fibras.

Tabela 8.1 — Propriedades mecénicas do Grafite-Epoxi.

E) [GPa] | E3[GPa] | G12[GPa] | v | plkg/m®
92,7 6,7 4,35 | 0,25 | 1427

A Figura 8.1a mostra a refer@ncia para o angulo de orientagao das fibras para um
compd@sito unidirecional, onde cada lamina & definida por apenas um valor de 4. Neste trabalho,
para descrever a orientacéo das fibras para compdésitos com rigidez varigvel, considerou-se
uma variacéo linear sentre a arisntacéo das fibras na raiz, é,, e na ponta da asa, &;, necessitando,
desta forma, apenas duas variaveis de projeto para descrever a orientag¢fio das fibras em cada
ponto de uma Iadmina. Na Figura 8.1b pode se observar a variagdo da orientagéo das fibras em
uma l&mina ao longo da semi-envergadura da asa. A Equagdo 8.1 descreve matematicamente
como as orientagbes a0 longo da asa podem ser obtidas.

9 _9’-
0y) =7y +0r (8.1)

Os célculos de aerodindmica ndo-estaciondria séo realizados pelo software comercial
ZAERO, que soluciona a Eq. 4.2 utilizando o método de painsis subsdnico, ZONAS.

Os cdlculos de slementos finitos, andlise modal e otimizagéo, bem como o controle
do software ZAERO foram feitos na plataforma de programacéo MATLAB, usando o pacote
de fungdes CSOpt (Composite Shell Optimization Framework), desenvolvido por integrantes e
ex-integrantes do Grupo de Mecanica Aplicada da Universidade Federal do Rio Grande do Sul
ao longo dos anos.

A discretizagéio da placa é feita em 48 elementos finitos, como mostira a Fig. 8.2a, e
em 40 painsis para o calculo de aerodinémica néo-estaciondaria, conforme Fig. 8.2b, que é 0
limite de painseis permitidos para a verséio de demonstragéio do ZAERO. O uso de discretizagtes




distinias para o0 modelo estrutural e aerodindmico, requer o emprego da técnica de spline para
transportar informagoes entre 0s modelos.

{a) Discretizag8o da placa em 48 elemen- (b) Discretizagdo da placa em 40 paineis
tos finitos. aerodin&micos.

Figura 8.2 — Discretizacdo estrutural e asrodindmica da placa estudada.

O gradiente das fun¢des em cada ponto s&o aproximados por diferengas finitas & frente,
onde uma pequena perturbargdo é provocada em cada varidvel de projeto e ent3o avalia-se o
valor da fungZo objetive neste novo ponto. Através da diferenga entre o valor da fungfo objetivo
para as variaveis perturbadas e nao perturbadas, obtém-se uma aproximagao do gradiente. A
Equagao 8.2 mostra como s#o obtidos os gradientes da fungéo.

ovy(0)  Vi(0; + AG) — Vi(6;)
80; Af
Devido a natureza do problema de otimizagfio, para a obtengéio das orientages
{variaveis de projeto) que maximizam a velocidade de flutter, sdo utilizados métodos baseados
em gradientes (programagao linear sequencial) e métodos evolutivos (algoritmo genéticos).

(8.2)

9 RESULTADOS

Nesta sec¢ado, serdo apresentados os resultados obtidos dos processos de otimizagao.
Primeiramente & explorada uma placa plana com compésitos unidirecionais, isto é, fibras com
orientagéio Unica em cada camada. Em seguida, usando a mesma gsometria, estuda-se como
o uso de compdsitos de rigidez variavel podem influenciar nas caracteristicas asroelasticas de
uma aeronave.

9.1 COMPOSITOS UNIDIRECIONAIS
9.1.1 Lamina Unica

Utilizando-se do programador linear, chega-se & velocidade méxima de flutter, para
uma anica lamina, que se da em ¢ = 72° e tem valor de 122 m/s. As orientagdes das fibras
podem ser vistas em Fig. 9.1.

Para compreensé&o do comportamento da fungéo objetivo foi feita uma varredura ao
longo do espago de projeto que é apresentada na Fig. 9.2. Além da velocidade de fluiter,
s80 mosirados quais 0s modos de vibragao estao relacionados com a instabilidade. Pode-se
observar que as descontinuidades na fungéo objetivo sdo ocasionados por mudangas no modo
de vibragéio que ocasionam o fiutter.
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Figura 9.1 — Orientagfo das fibras para méxima velocidade de fiufter em uma (nica lamina com
fibras unidirecionais. Vy = 122m/s e § = 72°

Devido ac comportamento relativamente suave da fungéio, o programador linear é
capaz de convergir para os pontos de méximo locais (# = —45, 15 e 72°), porém a performance
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aecroelastica nos méximos ndo-globais é bastante inferior aquela no méximo global. Isto pode
ser facilmente evitado iniciando o programador linear para alguns poucos valores de @ diferentes.
Apés a otimizagéo linear deste portos, escolhe-se o configuragéo otimizada com maior valor da
fungéo objstivo.
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Figura 9.2 — Comportamento da velocidade de fiulter para uma (nica lamina unidirecional.

9.1.2 Duas Laminas

Nesta se¢o, serd otimizado o laminado de duas IAminas com espessuras iguais de
0.75 mm. As orientagtes das fibras em cada lamina séo independentes uma em relagédo a outra.

No trabalho anterior de Roldo ef af., 2015, iniciou-se o otimizador linear a partir de
alguns pontos aleatérios e observou-se 0 caminho percorrido pelo otimizador até atingir o
critéric de convergéncia. Estes resultados podem ser vistos na Fig. 9.3, onde os losangos
repressntam os pontos de partida do otimizador e 08 quadrados os pontos de parada. As curvas
de nivel foram obtidas através da varredura do espago de projeto, em intervalos de 5°.

Podemos ver que, assim como para o compbsito de uma (nica 1Amina, o otimizador
linear pode néo convergir para o0 maximo global. De fato, com o aumento de nimero de variaveis
de projeto, a fungao objetivo se apresenta menos suave e com mais descontinuidades. Além
disso, 0 nimero de maximos locais se torna maior, tornando mais provavel que um ponto inicial
escolhide ao randomicamente leve a um 6timo local.

Figura 9.3 — Caminho percorrido pelo otimizador linear partindo de pontos aleatérios para um
laminado de duas laminas unidiracionais.
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A configuragdc com melhor performance encontrada em relagéo a velocidade de fiutier
€ a mesma obtida na segéo anterior, com apenas uma lamina, com &, = @, = 72° e Vy = 122
m/s.

9.2 COMPOSITOS DE ORIENTAGAO VARIAVEL

Nesta segéo, busca-ge otimizar a performance aeroeléstica de compdsitos de rigidez
varidvel. Devido a maior quantidade de varidveis de projeto, utilizou-se diferentes estratégias de
otimizagdo para este estudo. Primeiro apenas evolutiva € depois por programagao linear.

9.2.1 Léming Unica

Para iniciar o algoritmo genético, uma populagéo composta de 9 individuos distribuidos
igualmente espagados pelo espago de projeto, mostrada na Fig. 9.4a, com os valores de 6, e
4; sendo uma combinagéo entre os valores de 30, 90 @ 150°. A Fig. 9.4 mostra a evolugéo da
populagéio ac longo das 50 geragdes de otimizagéo.

180 180
150 L L] L] 150 °
120 120
= 90 e . N S0 e
60 go, °
30 e . . 30
% 30 oo 20 120 150 180 % 30 oo D0 120 150 180
\ t
(a) Populagéo inicial. (b) Oitava geracéo.
180 180
150 150
120 120
A | S0 e
60 60
30 30
0 0

0 30 60 QE)] 120 150 180 0 30 60 )QE)] 120 150 180
a [ o[

{c) Vigésima oitava geragdo.  (d) Quinquagésima e (iltima geragéo,

Figura 9.4 — Otimizagéo genélica para uma (nica lmina de rigidez varidvel: evolugiio da popu-

lagéo.

A Figura 9.5 mostra a evolugac da média e méximo da fungdo objetivo da populagdo
ao longo das geragdes.

O melhor individuo da Gltima geragéo apresentou V; = 120, 5 m/s, com fibras orienta-
dasad. =87,7 06, =33,8°.

Utilizando os trés melhores individuos da populagéo inicial {#, = 90°,8; = 30°; 8, =
30°,8; = 90° e 8, = 30° 8, = 150°) foram utilizados para iniciar o otimizador linear. A Fig.
9.6 mostra o caminho percorrido pelo otimizador para estes casos. As configuragbes 6timas
encontradas foram V;(f, = 83,8°,8;, = 42,7°) = 123,5m/s, V;(6, = 74,2°,8, = 62,0°) =
124,8m/s e V(0. = 75,1°,0; = 57,3°) = 124, 8m/s.

Para. compreender e analisar os resultades obtidos pelas estratégias de otimizagho, a
velocidade de fiutter foi avaliada no intervalo entre 0° < @, §; < 180°, com intervalos de 7, 5°.
A Fig. 9.7 mostra as curvas de nivel da velocidade de flutter para um laminado composto de
apenas uma lamina com orientagéo linearmente varidvel.
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Figura 9.5 — Otimizac¢fo genética para uma Unica lamina de rigidez variavel: evolugéo da distri-
buicdo da populagio quanto a fun¢ao objetivo.
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Figura 9.6 — Caminho percorrido pelo otimizador linear a partir de pontos inciais da populagéo
inicial.

Na Fig. 9.7 também est&o mostrados, ao redor do gréfico de curva de niveis, algumas
lAminas para algumas orientagbes com valores de ¢ de 0, 90 e 180°, para facilitar o entendimento
do grafico.

Comparando as Figs. 9.4, 8.6 e 9.7, pode-se ver que os otimizadores utilizados foram
capazes de obter uma solugfio na regiéio do 6timo global, porédm apenas o programador linear
conseguiu chegar ao ponto de maximo. O tempo total de processamento para © algoritmo
genético foi de 1 hora e 10 minutos. Em contra partida, o tempo para avaliagdo da primeira
geragao, selegdo dos melhores individuos e ofimizagdo linear de cada um foi de 32 minutos.

Comparando o resultado para laminados unidirecionais e de orientagdo varidvel de
uma (nica I&mina, pode-se ver que 0 ganho em velocidade de fluiter obtido dando-se um novo
grau de liberdade ao problema & psqueno, cerca de 2%.

9.2.2 Duas Laminas

A mesma estratégia de otimizagao utilizado para o compdésito de rigidez variavel de
uma |émina é empregada nesta segio.

A populagéo inicial 6 composta por 81 individuos, novamente compostos psla com-
binagdo fatorial entre 30, 90 & 150°, desta vez para 4 parametros {0, e #; em cada camada).
O otimizador é parado ap6s 50 geragdes. A Figura 9.9 mostra o valor médio e maximo da
velocidade de fiutler para cada geracdo.
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Figura 9.7 — Curvas de nivel da velocidade de flutter para uma Unica lamina e representagao

das fibras para alguns angulos.
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Figura 9.8 — Orientagao das fibras para maxima velocidade de flutter em um compdsito de
rigidez variavel de uma Unica lamina. V; = 124,8m/s, 6; = 75,1° e 6, = 57, 3°.
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Figura 9.9 — Otimizagao genética para um laminado com duas laminas de rigidez variaveis:
evolugéo da distribuicdo da populagdo quanto a funcao objetivo.

Entre a populagdo da ultima geragao, o individuo que apresentou a avaliagao da fungao
objetivo mais elevada obteve velocidade de flutter de 125,6 m/s, com a lamina superior com
orientagdes 0,1 = 78,75°, 6,1 = 56, 7°, € a lamina inferior com 6, = 78.75°, 6,2 = 56, 8°. Nota-se
que os valores de velocidade obtidos ndo diferem significativamente dos valores para uma

lamina com orientagao variavel.

Iniciando-se o otimizador linear, novamente a partir dos melhores individuos da popu-
lagao inicial do algoritmo genético, foi possivel chegar ao ponto de 6timo de 125,6 m/s, com
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grientagdes 8; = 77,59° e 6, = 58, 48° nas duas camadas.

Deve-se notar que apesar de as respostas da velocidade de fiutter serem muito proxi-
mas em todos os casos estudados, a crientagies do laminado modificaram significativamente
quando foi permitida a sua variagdo linear.

O tempo de computador usado para processar a olimizagéio para o0 algoritmo genético
foi de 10 horas e 5 minutos. Enquanto o tempo de otimizag&io para o programador linear foi de
2 horas e 57 minutos. Figura 9.10 consolida os resultados obtidos.

N° de Método de i ; . |
S Orientagoes Wy [mis]

liminas Otimizagao |
1 PL g =720 | 122 |
Unidirecional t 1
2 PL 8, =8, =72° 122
5 8, = 75,1°6, = 57,3° 1248 |
1 - 0, = 74,2°,8, = 62° 124.8
[ i . =877°.8, =338 20,5
Rigidez GA 8, =87,7°6, = 338 | 105 |
Varidvel o bp1 = 77,596, = 58,48° | -
8,, = 77,59°8,, = 58,48° |
. B,y — 78,75% 0, — 56,7° e |
2 - I = 125
A B, = 78,75° 8,5 — 56,8° il

Figura 9.10 — Tabela com resumo dos resultados obtidos.

10 CONCLUSAQ

Com este trabalho, mostrou-ss a relevincia de se considerar a mudanga de orisntagéio
das fibras de um laminado nos efsitos aeroelasticos associados com materiais compdsitos
no projeto aerondutico. O uso da técnica de aeroelastic tailoring mostrou-se importante para
se obler uma estrutura aerondutica mais eficiente quanto a instabilidade aeroelastica. Apesar
de as respostas da velocidade de fiutter serem muito préximas, as orientagdes do laminado
modificaram significativamente ao longo da asa para estes simples casos estudados.

Ficou svidente que aumentandc © nimero de graus de liberdade do projeto, como
adigéio de uma lamina e variagéio linear na orientagéic das fibras, os ganhos obtidos em termocs
de mitigagéo de fiutter através da maximizacéo da velocidade de ocorréncia deste fenémeno
néo foram expressivos. Possivelmente, os custos associados aos processos de fabricagéio
envolvidos para fabricar compésitos de rigidez variavel nfo justifiquem o pequeno acréscimo em
performance nos cases apresentados neste trabalho. Contudo, esta concluséo € vélida apenas
para os casos apresentados aqui. O uso de diferentes &ngulos de ataque da asa, uso de outras
fungbes para caracterizar as orientagéo das fibras, ou mesmo de outros perfis aerodindmicos,
podem levar a ganhos de performance de maior significancia.

0O uso do algoritmo genético para este tipo de problema se mostrou bastante custoso
em termos de tempo computacional, com tempos muito maiores que para o otimizador linear
baseado em gradiente partindo de pontos obtidos por uma varredura grosseira, sem chegar a
configuragdes com performance superiores. Porém, visto a importancia da selegdo dos valores
iniciais das orientagfes, uma estratégia hibrida (evolutivo e programagao linear) pode ser
necasséria para encontrar 0 minimo global quando se aumenta o niimero de parémetros devido
& incluséo de mais l&minas ou o uso de fungdes da orientagéio das fibras com maior ndmero de
variaveis.
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