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VIEIRA, G. A. Metodologia de escolha da orientagdo de compdsitos laminados para
maximizar a velocidade de flutter em uma asa. 2016. 19 folhas. Monografia (Trabalho
de Conclusdo do Curso em Engenharia Mecanica) — Departamento de Engenharia
Mecanica, Universidade Federal do Rio Grande do Sul, Porto Alegre, 2016.

RESUMO

Na tentativa de se projetar asas mais eficientes objetivando a redu¢cdo do consumo
de combustivel, 0 emprego de materiais compdésitos aliado de altas razdes de aspecto
resultam em configuracbes bastante flexiveis. Estas asas flexiveis sdo comumente
sujeitas a instabilidades aeroelasticas como o flutter, fendbmeno de interesse neste
trabalho. Flutter € caracterizado como uma ressonancia aeroelastica causada pelo
acoplamento entre modos de vibragao da estrutura com o carregamento aerodinamico.
Para mitigar efeitos aeroelasticos indesejaveis, técnicas de otimizacdo aeroelastica
utilizam o controle da rigidez direcional, proporcionada pelo uso de materiais compésitos.
Neste trabalho, portanto, apresenta-se o fenébmeno de ressonancia aeroelastica, bem
como as equacgdes que 0 governam, para direcionar o projeto do laminado da estrutura
de uma asa realistica para uma aeronave remotamente pilotada, ARP, de maneira a
reduzir o risco de ocorréncia de flutter. Para isto, € implementado um algoritmo para
otimizar a orientacéo de diferentes laminados, considerando orientacdes constantes ou
linearmente variaveis ao longo da envergadura. A estratégia é baseada na maximizacao
da velocidade de ocorréncia de flutter na estrutura. Por fim, sdo apresentados resultados
para uma asa com perfil NACAOOQ9 e razédo de aspecto AR=9, onde se empregou 0
material carbono-epoxi unidirecional. Com a metodologia aqui proposta, foi possivel
verificar os efeitos aeroelasticos resultantes da variacdo de parametros de orientacdo e
obteve-se as melhores orientacdes de laminado para a asa estudada. No entanto, ndo
foi possivel uma melhora na estabilidade estrutural através da orientagdo variavel do
laminado e, com isso, se discute a relevancia na utilizacdo deste design frente a métodos
convencionais.

PALAVRAS-CHAVE: Compdsitos laminados, flutter, otimizacao aeroelastica.



VIEIRA, G. A. Methodology for selecting laminate composite orientations to
maximize the flutter velocity for a wing. 2016. 19 folhas. Monografia (Trabalho de
Conclusédo do Curso em Engenharia Mecanica) — Departamento de Engenharia
Mecanica, Universidade Federal do Rio Grande do Sul, Porto Alegre, 2016.

ABSTRACT

In the attempt to design more efficient wings with the aim of reducing fuel
consumption, the use of composite materials combined with high aspect ratio resulted in
very flexible designs. These flexible wings are commonly subjected to aeroelastic
instabilities such as flutter, a phenomenon of interest in this work. Flutter is defined as an
aeroelastic resonance caused by the coupling between modes of vibration of the structure
with the aerodynamic loading. To mitigate undesirable aeroelastic effects, aeroelastic
tailoring techniques use the control of directional stiffness, provided by the use of
composite materials. In this work, therefore, it's introduced the aeroelastic resonance
phenomenon, as well as the equations that govern it, to direct the design of the laminate
of a structure of a realistic wing of a remotely piloted aircraft, RPA, in order to reduce the
risk of flutter occurrence. For this, an algorithm is implemented to optimize the orientation
of different laminates, considering constant or linearly variable orientations along the
span. The strategy is based on maximizing the flutter velocity in the structure. Finally,
results are presented for a wing with profile NACAO009 and aspect ratio AR = 9, where
the unidirectional carbon-epoxy material was used. With the presented methodology, it
was possible to verify the aeroelastic effects resulting from the variation of orientation
parameters and for the wing analyzed the optimal laminate orientations were obtained.
However, it was not possible to improve structural stability through the variable orientation
of the laminate and, therefore, the relevance of this design compared to conventional
methods is discussed.

KEYWORDS: Aeroelastic tailoring, flutter, laminate composites.
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1. INTRODUCAO

As aeronaves de transporte subsbnicas vem continuamente sendo desenvolvidas de
diferentes formas devido ao avan¢o de novas técnicas de fabricacdo que permitem aprimorar a
utilizacdo de materiais e estruturas cada vez mais complexas. Um dos principais desafios é
reduzir, assim, o consumo de combustivel, o que se pode alcancar através da diminuicdo de
peso e utilizacdo de asas com alta razéo de aspecto (JUTTE, et al., 2014). Por isso, a utilizacdo
de materiais compdsitos avangados vem ganhando espaco para atender esses requisitos, em
virtude da maior rigidez e resisténcia especificas comparado a materiais tradicionalmente
utilizados na indastria aeroespacial, como o aluminio. Isso geralmente significa estruturas
bastante flexiveis que sdo sujeitas a instabilidades aeroelasticas, como o flutter, um fenémeno
de ressonancia aeroeldstica caracterizado pelo acoplamento entre modos de vibracdo da
estrutura com o carregamento aerodindmico, comumente observado em asas flexiveis. Para se
controlar tais efeitos indesejaveis, técnicas de otimizagdo aeroeléstica surgiram e incorporam
conceitos de rigidez direcional no projeto aeronautico.

No ambito de otimizagdo aeroelastica, fiber tow steering é um processo de fabricagéo
inovador que oferece maior liberdade no design de estruturas de materiais compositos
laminados, possibilitando orientacdes curvilineas das fibras, limitadas por um raio de curvatura
minimo. Dessa forma se permite a criacdo de asas com rigidez variavel ao longo da envergadura.
Diversos estudos abordam o controle de efeitos aeroelasticos empregando asas com rigidez
variavel através de laminados com fibras curvilineas, demonstrando assim o potencial dessa
tecnologia.

Quando uma nova tecnologia surge, pode levar ainda muitos anos antes de ter uma
aplicagdo pratica. Isso muitas vezes se deve a um balanco entre beneficios em performance e
custo. Além de elevados custos, o risco humano é outro fator que impede a rapida penetracéo
de novas tecnologias em aeronaves comerciais. Desta forma, as aeronaves remotamente
pilotadas, ARPs, oferecem a melhor oportunidade para implantacdo de novas tecnologias com
baixo custo. Essas aeronaves nao simplesmente fornecem uma plataforma de desenvolvimento
como também possuem diversas aplicagbes em ascensdo e que sobrepfem a utilizagdo de
aeronaves tripuladas. Ausente o fator humano, as ARPs podem ter maior desempenho em
missdes militares, permitindo manobras em altas aceleragbes; em condi¢cdes extremas de voo,
sem acarretar em acréscimo de peso com sistemas de suporte a vida; e em sistemas de
observacdo em altas altitudes com uso continuado por longos periodos (WEISSHAAR, et al.,
1998).

O conceito de otimizacdo aeroelastica ndao € novo, porém grande parte da pesquisa
correlata, inclusive as do grupo onde este trabalho estd inserido, tem se dado com estruturas
simplificadas de asas, como vigas ou placas planas, de forma a se entender a influéncia da
variacdo de parametros (JUTTE, et al., 2014). Assim, ainda existe um grande espacgo para
propostas de desenvolvimento no tema, focando em estruturas mais realisticas.

2. OBJETIVOS

s

Neste trabalho, o principal objetivo & entender o fenbmeno de aeroelasticidade e
implementar uma metodologia de analise aeroelastica para auxiliar projetos de asas de maneira
a reduzir o risco de ocorréncia de flutter. Para isto, pretende-se desenvolver uma ferramenta
capaz de fazer as avaliacbes da velocidade de flutter segundo um conjunto de pardmetros que
representaria a orientacdo das camadas do laminado da asa da aeronave, e aplica-la em um
procedimento de otimizacdo que permitiria determinar as orientagdes do laminado que reduzem
o risco de ocorréncia de flutter.

O algoritmo desenvolvido sera testado com diferentes configurac6es de laminados para
estudar estratégias de otimizacdo de suas orientagfes, segundo a velocidade de ocorréncia de
flutter. Neste trabalho é considerada a possibilidade de orientacdo constante e linearmente
variavel ao longo da envergadura.
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Este estudo esta inserido no mesmo tema de trabalhos anteriores no grupo, que
desenvolveram ferramentas similares para asas em forma de placas laminadas. Porém, este
estudo tratara de asas com perfis aerodindmicos realisticos encontrados em ARPSs, possuindo
entdo aplicacdo direta em aeronaves com asas construidas com laminados, e dando entdo uma
contribuicdo significativa no desenvolvimento de ferramentas para andlise de flutter.

3. FUNDAMENTACAO TEORICA

Antes de apresentar a metodologia proposta neste estudo, sdo apresentados alguns
conceitos necessarios para a sua compreensao. Assim, nesta secdo, sdo apresentados
sucintamente os fundamentos da analise aeroelastica e modal, necessarios para obtencédo da
velocidade de flutter, bem como as caracteristicas mecéanicas e possibilidades de uso de
laminados compdésitos, que sdo 0s componentes estruturais que serdo otimizados. Por fim, é
apresentada uma breve explanacdo sobre o0s conceitos de otimizacdo estudados neste trabalho.

3.1. Analise aeroelastica

No ramo da aeroelasticidade estudam-se diversos fendmenos de interacéo entre fluido e
estrutura. De acordo com FUNG (1993), o “estudo cientifico de tais problemas tem de focar no
escoamento em regides com contornos deformaveis, e nas deformacdes dos sélidos submetidos
a carregamento de fluidos, o qual varia com a prépria deformacao”.

Flutter, de principal interesse neste trabalho, € um fendmeno potencialmente catastréfico.
E caracterizado como uma ressonancia autoexcitada que ocorre em escoamento estavel. A partir
de uma velocidade, a velocidade de flutter, os modos de vibracéo de tor¢éo e flexdo se acoplam
permitindo que a estrutura armazene energia proveniente do escoamento quando houver
qualquer pequena perturbacdo, como se pode observar na Figura 3.1 (WEISSHAAR, 2012).
Idealmente a velocidade de flutter deve ser a maior possivel, de forma a se encontrar fora do
envelope de vbo de uma aeronave.

RESPOSTANO TEMPO ACOPLAMENTO MODAL
(A) Estavel
v/\v > Modo de tor¢ao
=
c (B) Neutro o A
(] Q
£ S
8 3 C
ke /N /N, © >
) A4 e
o
(C) Instavel
l/\ /\ /\ Modo de flexao

\/ \/ Pressdo dinamica

Figura 3.1 — Acoplamento dos modos aeroelésticos.
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Na Figura 3.1, a esquerda, estdo exemplos de resposta dinAmica em diferentes condicbes
de estabilidade, e a direita estd um exemplo de curva de evolugéo aeroelastica mostrando um
acoplamento de modos de vibragéo.

O sistema aeroelastico utilizado para a resolucdo do problema de flutter deste trabalho é
descrito matematicamente por (ZONA TECHNOLOGY INC., 2011):

Mx(t) + Kx(t) = F,(X) + Fo(t) (3.1)

onde x(t) é a resposta no tempo do deslocamento estrutural, M é a matriz de massa, K € a matriz
de rigidez, F,(x) € a forca aerodindmica, induzida pela deformagdo da estrutura, e Fe(t)
representa as forgas externas, como de turbuléncia, rajadas, acionamento de superficies de
controle, etc. Focando somente no problema de vibrag@es livres que caracteriza o problema de
flutter, ou seja, desconsiderando as forcas externas, se obtém a seguinte equacao:

Mx(t) + Kx(t) —F,(x) = 0 (3.2)

Adota-se, entao, a hipétese de pequenos deslocamentos, de forma a tornar o problema em
um sistema de equacdes lineares (ZONA TECHNOLOGY INC., 2011). Dessa maneira, ndo ha
prejuizo nos objetivos desta analise, pois sé ha interesse em localizar a condicdo em que a
instabilidade ocorre e ndo em conhecer como as oscilagbes se comportam no tempo. O problema
linearizado permite, através da teoria aerodin@mica ndo estacionaria, definir a forca aerodindmica
com a integral de convolugéo, apresentada na equagao:

t \%
F,(x) =f qooH(E(t—r))x(r)dr (3.3)
0
onde q.H representa a fungdo de transferéncia aerodindmica, q., a pressdo dinamica, L o
comprimento de referéncia e V a velocidade do escoamento ndo perturbado. Tomando a
transformada de Laplace da equacéo (3.3) e do sistema de equacdes (3.2), tem-se as seguintes
equacgoes:
_ (sL
B (X)) = 001 (3] x() (34)

[521\71 + R qoH (%)] X(s) = 0 (3.5)

gue representa o problema de autovalores da andlise de flutter no dominio de Laplace. Como o
namero de graus de liberdade de um modelo em elementos finitos, como o que sera utilizado
neste trabalho, é geralmente muito grande, este problema se torna muito custoso
computacionalmente.

Como ja mencionado anteriormente, o fenémeno de flutter ocorre em uma condigdo de
superposi¢cdo entre modos de vibracdo da estrutura. Por isso, pode-se reduzir o problema
adotando uma abordagem modal, reduzindo o dominio de procura para somente possiveis
superposicdes de modos de baixa ordem da estrutura, da seguinte forma:

X =¢q (3.6)

onde ¢ é a matriz modal, que por sua vez contém os modos naturais da estrutura, e q sao
coordenadas generalizadas. Isso permite obter o novo sistema para o problema de autovalores
para a analise de flutter:



[SZM+K—me(%>]q =0 3.7)
onde:
M=¢"Md (3.8)
K= ¢"Ko (3.9
(%) -on(H)o

A obtencdo da matriz de forcas aerodindmicas, Q, no dominio de Laplace € bastante
complexa e por isso é geralmente adquirida no dominio da frequéncia, tomando a forma de matriz
de coeficientes de influéncia aerodindmicos, AIC(ik), onde k é a frequéncia reduzida do
escoamento. Para tal tarefa, utiliza-se o método dos painéis, que tem uma modelagem bastante
diferente da de elementos finitos. Para se relacionar os deslocamentos e for¢as entre as duas
distintas modelagens da estrutura, se utilizam matrizes de interpolacdo, G, de modo a obter a
funcéo de transferéncia no dominio da frequéncia para a modelagem em elementos finitos de
acordo com a funcéo abaixo:

Q(ik) = ¢pTGT[AIC(ik)]GP (3.11)

Retomando novamente o sistema aeroelastico, leva-se o problema de autovalores para o
.. A . . e~ L . .
dominio da frequéncia fazendo as seguintes substituicdes Q(SV) - Q(ik) e s - iw, de modo a
obter o sistema final para a andlise de flutter:

[—w?M + K — g, Q(ik)]q = 0 (3.12)

Obtém-se assim, para cada modo, raizes em um espectro de velocidades, como pode-se
observar no exemplo dado na Figura 3.2. Enquanto a parte real das raizes for negativa o sistema
sera estavel. A instabilidade dinamica ocorre, se para uma velocidade do espectro analisado, a
parte real de alguma raiz se torna zero, e esta € a velocidade de flutter. J4 a parte imaginaria
desta raiz caracteriza a frequéncia do modo de flutter excitado.

PARTE IMAGINARIA PARTE REAL
200f 1
w g O 1
[Hz] 100} 1 [1 o2}
% 10 20 30 40 50 60 70 80 80 100 110 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110
v [s] v ["/s]

Figura 3.2 — Exemplo de visualizagdo das raizes calculadas para quatro modos aeroelasticos.

3.2. Anélise modal

De forma a reduzir o custo computacional, a analise modal permite que a andlise de flutter
seja resolvida somente para o dominio de alguns modos de vibracdo natural da estrutura.
Tomando a equacdo de movimento para um sistema ndo amortecido em vibracdes livres
(INMAN, 2014):
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Mx + Kx = 0 (3.13)

onde M é a matriz de massa, K a matriz de rigidez e x o vetor de deslocamento, e assumindo
gue a solucéo desse sistema tenha a seguinte forma:

x = Asin(wt) (3.14)
onde A é amplitude de deslocamento e w a frequéncia de vibragéo, tem-se:
X = —w?Asin(wt) (3.15)

Substituindo as equagbes (3.14) e (3.15) no sistema descrito pela equacdo (3.13) e
simplificando obtém-se o problema de autovalores:

(K- w?M){A}=0 (3.16)
0 qual tem solug&o néo trivial se:
det[(K — w?M)] =0 (3.17)

A solucado desse problema, entéo, fornece as frequéncias de vibragdo natural da estrutura
e os vetores correspondentes definem as respectivas formas modais, que sdo necessarios na
analise aeroelastica.

3.3. Materiais compadsitos

A matriz de rigidez, necessaria para resolucdo da analise de flutter (aeroelastica) e modal
da estrutura, depende do material utilizado. Materiais compdésitos consistem na combinacao de
materiais com caracteristicas distintas para obteng&o de outro com as melhores propriedades de
seus agregados. Estes materiais podem ser reunidos em diferentes tipos, fibrosos, laminados e
particulados, ou ainda como combinagéo desses, como 0s materiais utilizados neste estudo, 0s
laminados refor¢ados por fibras.

Em virtude da presenca de fibras orientadas, sdo definidos dois sistemas de coordenadas
para o material, como pode ser observado na Figura 3.3. Um sistema de coordenadas local (X,
Y), com orientagdo caracterizada pelas fibras de reforgo (eixo X), é definido para cada lamina em
relagdo a um sistema de coordenadas global (1, 2), que configura a disposi¢cdo de uma ou mais
laminas (laminado) em um componente.

2 Y X

Figura 3.3 — Especificacdo dos eixos de coordenadas locais e globais.

v
—_

Convencionalmente, na construcdo de um laminado adota-se uma nomenclatura da forma
[64,6,, ...,0,], como pode ser observado na Figura 3.4, onde 6 é o angulo entre os eixos 1 e X.
Para um laminado simétrico pode-se ainda se utilizar a expresséo [04, 6,]s para caracterizar um
laminado da forma [64, 6,,6,, 6,].
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[ 45°]
/ L . [90,-45, 0, 45]
[ 45° J

> 1

Figura 3.4 — Nomenclatura de um laminado.

A lei de Hooke, que relaciona as tensdes e deformacdes, para um material anisotropico
tridimensional tem a seguinte forma (REDDY, 1999):

04 Ci1 Ci2 Ciz Gy Cis Ciepey
[02 ] Ca1 Cpp Caz3 Cpy Cys Cy6f &2
o3| _1C31 C3z C33 C3p C35 Cssf &3
|013 | - |C4,1 C42 C43 C44 C45 C46 ||Y13 (318)
lGZ3J |C51 Csz Cs3 Cs3 Cs5 Csg llYZ3J
12 lCGl Coz Co3 Cos Cos C66J Y12

onde o sdo as tensGes no material, € e y sdo as deformacdes correspondentes e C sdo constantes
da matriz constitutiva. A dependéncia da orientacdo do laminado € incorporada na relacao
constitutiva. Por exemplo, na teoria classica de laminados, onde se assume cisalhamento
transverso nulo e um estado plano de tensdes, pode-se transformar a relacdo dada pela equagéo
(3.18) para a da equagéo (3.19), que caracteriza uma Unica lamina de modo transversalmente
isotrépico:

0-X k Cll C12 0 k EX
[03’] = [Clz Cz O ] [%’] (3.19)
TXY O 0 C66 YXy
onde:
C B (3.20)
Hr1— U12VU21 '
C i (3.21)
21— VU12V21 '
U21Eq
Cip=—"— .
2= T oo (3.22)

Cos = G12 (3.23)



V21 _ V12
E T (3.24)

sendo: E; e E, os médulos de elasticidade nas dire¢cdes X e Y respectivamente; v, € vy; 0S
coeficientes de Poisson; e G;, 0 modulo de cisalhamento no plano (X, Y).
Em coordenadas globais (1, 2), ainda para uma Unica lamina, escreve-se:

02| =1Ci2 Cpp Cyef |22 (3.25)
Cer Cez Cool Y12

A equacdo (3.25) pode ser obtida através de uma transformacdo de coordenadas da
seguinte forma:

[C] = [T][C][T]* (3.26)
cos?(0) sen?(0) 2sen(8)cos(0)
[T] = sen?(0) cos?(0) —2sen(8)cos(0) (3.27)

—sen(0)cos(8) sen(B)cos(8) cos?(0) — sen?(0)

onde [T] é a matriz de transformacao entre os sistemas de coordenadas locais (X, Y) e globais
(1, 2), e 6 € 0 angulo de disposi¢do da lamina no laminado.

A relacdo constitutiva do laminado € necessaria para a resolucdo da analise modal e
andlise de flutter e carrega a dependéncia da orientacdo do laminado. Assim, a sua
parametrizacdo permite associar a orientagdo do laminado a velocidade de flutter da estrutura
no qual este esta inserido.

3.4. Otimizacéo

Neste trabalho se propde uma ferramenta para projeto de estruturas laminadas com
orientagbes que reduziriam o risco de ocorréncia de flutter, pode-se aplicar conceitos de
otimizac@o paramétrica.

Um problema de otimizacdo significa maximizar ou minimizar o valor de uma fungéo,
através de variaveis de projeto, e que podem ser sujeitas a restricbes de igualdade ou
desigualdade. De acordo com YANG (2010), a maioria dos problemas de otimizacdo podem ser
escritos matematicamente como:

minimizar: fi(x), (i=1,2,..,M); (3.28)
$;(x) =0, G=12..)); (3.29)
sujeito a:
Pr(x) <0, (k=1,2,..,K); (3.30)

onde f;(x), ¢;(x) e Pr(x) séo fungbes do vetor de variaveis de projeto:

X = (X1, Xp, e, XN)° (3.31)
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Definida uma condicao inicial de variaveis de projeto, a funcéo objetivo é avaliada e seu
resultado € utilizado para dar segmento a uma cadeia de novas avaliagfes por um determinado
numero de iteragBes ou até que algum critério de convergéncia seja atingido.

Em vista do que foi apresentado, o problema de otimizacdo deste trabalho trata da
maximizagdo da velocidade de flutter, onde os argumentos a serem otimizados sdo as
orientagcdes, que podem ser parametrizadas.

Existem diferentes métodos de otimizacao disponiveis e a escolha depende muito da forma
e do grau de conhecimento da funcéo objetivo estudada. Pode-se dividir os diferentes métodos
em dois grandes grupos de acordo com como a sequéncia de avaliagbes da fungéo objetivo é
tomada: os algoritmos deterministicos e os algoritmos estocasticos. Para uma determinada
condicdo inicial um algoritmo deterministico ird sempre seguir 0S mesmos passos. JA em um
algoritmo estocéstico existira sempre uma aleatoriedade em cada iteracdo. Ainda é possivel,
também, combinar as caracteristicas destas metodologias, utilizando métodos chamados
hibridos, onde pode-se iniciar com um algoritmo e finalizar com um outro.

3.4.1. Métodos baseados em gradientes

Métodos baseados em gradientes sdo métodos deterministicos em que a sequéncia de
iteragbes se da na direcdo do maior ou menor gradiente da funcdo objetivo, dependendo se o
objetivo é maximiza-la ou minimiza-la. Embora métodos baseados em gradientes tenham rapida
convergéncia, a avaliagdo do gradiente a cada avaliagdo da fungéo objetivo pode elevar o custo
computacional, e ainda séo fortemente dependentes das condi¢des iniciais, podendo convergir
para 6timos locais. Na andlise de flutter, onde ndo se conhece como a velocidade de flutter se
comportara frente a variacdo na orientagdo do laminado em uma geometria complexa, a
convergéncia para um 6timo global ndo é garantida.

3.4.2. Algoritmos evolutivos

Algoritmos evolutivos sdo métodos estocasticos baseados na natureza, caracterizados por
uma populagdo. O algoritmo genético, por exemplo, se baseia no cruzamento e mutacdo dos
individuos da populacdo em cada iteracdo. Esses algoritmos sdo muito utilizados quando ha um
certo grau de incerteza sobre o comportamento da fungdo objetivo. Computacionalmente séo
mais trabalhosos pois requerem a avaliacao da fungdo objetivo um grande nimero de vezes,
porém ndo dependem das condi¢des iniciais.

4. REVISAO DO ESTADO DA ARTE

Otimizacao aeroelastica, de acordo com SHIRK, et al. (1985), “é um processo de projeto
em que peso minimo é um objetivo sempre presente. Adicionalmente, e igualmente importante,
otimizacdo aeroelastica envolve o uso da deformacdo estrutural de uma superficie de
sustentacdo para alcancar objetivos de performance ndo usualmente associados com projeto
estrutural de asas”. Dentre tais objetivos de performance esta o controle de efeitos indesejaveis
como o flutter.

Muito antes disso, MUNK (1949), percebeu os beneficios do uso de rigidez direcional com
madeira, de forma a projetar uma hélice que mantivesse o0 passo constante conforme a variagao
das forcas aerodinamicas, atribuindo diferentes orientacdes dos gréos da madeira em distintas
porcOes da hélice.

De forma similar, com o advento de materiais compdsitos, diversos estudos paramétricos
foram realizados mostrando os efeitos da variacdo de parametros, como distribuicdo de massa,
orientacdo das fibras e sequenciamento dos laminados sobre diversos efeitos aeroelasticos.
WEISSHAAR, et al. (1998) mostra os possiveis efeitos obtidos através do controle da direcao
priméaria de rigidez, linha de acdo onde h& maior resisténcia a flexdo, em relacdo ao eixo de
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referéncia da asa. Uma forma de se obter tal controle € através da variacdo de parametros de
matérias compaositos.

No caso dos ARPs de pequeno porte, a distribuicio de massa pode ndo ser uma
alternativa. E possivel conseguir a resisténcia desejada com poucas laminas e por isso muitos
trabalhos ainda tratam somente da orientacdo dos laminados como maneira de aumentar a
velocidade de ocorréncia de flutter.

DE LEON, et al. (2012) analisa uma asa como placa plana retangular sob efeito de flutter.
Uma otimizacdo da orientacdo das fibras de forma extremamente localizada é realizada e o
resultado € comparado com um laminado base, de mesma massa, [0, 90]s. Os resultados
demonstraram um aumento na velocidade de flutter em 130%, porém, tal método de otimizagéo
resultou numa configuracdo com elevada descontinuidade das fibras, o que seria de dificil
fabricagéo.

STANFORD, et al. (2014), também analisando uma asa como placa plana retangular,
utiliza duas diferentes formas mais simples de otimizacéo, de forma a garantir continuidade das
fibras. Primeiramente conduziu uma otimizacdo uniforme em um laminado simétrico de seis
camadas, levando a um problema de trés varidveis. Uma orientagdo constante foi encontrada
para cada lamina. Este resultado foi comparado com um laminado base com a maior rigidez
torcional possivel, [-45, 45, 45]s, o que demonstrou um aumento de 6,4 % para a velocidade de
flutter. Posteriormente € determinada uma variacdo da orientacdo das fibras de forma linear na
envergadura da asa e definidos dois parametros de otimizagcdo para cada lamina, angulo da
orientacdo das fibras na raiz da asa e angulo da orientacdo da ponta da asa. Comparada ao
laminado base, esta otimiza¢ao resultou em um aumento de 8,1 % na velocidade de flutter. Essa
geometria variavel pode ser fabricada pelo processo de fiber tow steering, e esses resultados
mostram certo potencial na adogéo de tal tecnologia.

GUO, et al. (2006) estuda uma asa com maior grau de complexidade. Em seu trabalho
modela-se estruturalmente uma asa retangular, como uma viga de secdo trapezoidal,
modelagem comumente chamada de wing box. Inicialmente também conduziu uma otimizagéo
uniforme, porém com laminados independentes para a superficie inferior e superior da caixa.
Essa andlise resultou em aumento de 5,1% comparado a um laminado base [4 x +45]s. Em
seguida se faz uma otimizacdo nao uniforme, dividindo a asa em 5 secfes ao longo da
envergadura, também parametrizando a orientagdo de forma independente entre superficies
inferior e superior. Tal abordagem resultou em aumento de 20% na velocidade de flutter.

A pesquisa de JUTTE, et al. (2014), assim como o de GUO, et al. (2006), levam a acreditar
qgue quando se considera a forma da secao transversal o efeito da otimizagdo da orientacdo dos
laminados é mais significativo comparado ao estudo conduzido com placas planas.

Tais estudos motivam a continuagéo do estudo da otimizac&o da orientacdo de laminados
com geometrias cada vez mais préximas da de uma asa real, e podem ainda mais demonstrar o
potencial da utilizacéo de fiber tow steering no ramo de otimizacao aeroelastica.

5. METODOLOGIA

A geometria usada neste trabalho consiste de uma meia asa reta, comprimento de corda
c =100 mm e semienvergadura 51/2 = 900 mm, resultando em uma raz&o de aspecto AR =
Slcl = 9 . Um perfil simétrico NACAO0009 foi empregado. A meia asa consiste em uma casca com
enchimento de isopor (propriedades mecéanicas sdo mostradas na Tabela 5.1, onde p é a
densidade do material), onde se considera uma de suas extremidades perfeitamente engastada.
O material compdsito laminado usado nesta andlise € o tecido (manta) unidirecional de carbono-
epoxi, que possui as propriedades mecanicas apresentadas na Tabela 5.2, onde t é a espessura
da lamina. Esta estrutura, com estas caracteristicas € comumente utilizada em aeronaves da
competicdo SAE AeroDesign (SAE BRASIL, 2016). Com o objetivo de estudar uma situagdo mais
critica do ponto de vista do fenbmeno de flutter, neste estudo utilizou-se apenas uma lamina.
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Tabela 5.1 — Propriedades mecanicas do Isopor.

plkg/m®] E[GPa] v

25 2,5 0,278

Tabela 5.2 — Propriedades mecénicas do laminado de carbono-epoxi.

p lkg/m3] E;[GPa] E,[GPa] vy, Gi,[GPa] t[mm]

1520 98 7,9 0,28 5,6 0,134

A implementacdo da avaliacao da velocidade de flutter, que fara o papel de avaliagdo da
funcao objetivo no processo de otimizacéo, foi implementada segundo a Figura 5.1.

Vetor de pardmetros || Analise modal Analise aeroelastica || Velocidade | Otimizagao
(orientagdes dos laminados) ABAQUS ZAERO de flutter | MATLAB

Figura 5.1 — Representacdo esquematica da avaliagdo da velocidade de flutter segundo o vetor de
parametros contendo as orientagfes do laminado

Utiliza-se a plataforma de programacdo MATLAB para interconectar os diferentes
softwares utilizados nesta metodologia. Definido um vetor com os parametros de orientagdo dos
laminados, um arquivo de comando, escrito em linguagem Python (ABAQUS, 2014), com as
caracteristicas do modelo estrutural é gerado e enviado para execucdo da andlise modal
utilizando o software ABAQUS. O modelo estrutural utilizado é composto por uma malha
estruturada de 2160 elementos de casca (SR4, 4 nés) para o laminado e 1980 elementos sélidos
(C3D8R, 8 no6s) para o isopor, com tamanho aproximado de 10 mm (Figura 5.2). Os resultados
da andlise modal servem entdo de entrada para geracdo de um arquivo de comando para
execucdo da analise aeroelastica utilizando o software ZAERO. Este utiliza o0 método de painéis
para escoamento subsodnico, ZONA6, na resolucdo dos célculos de aerodindmica né&o
estacionaria e resolve o problema de autovalores, permitindo a obtencédo da velocidade de
ocorréncia de flutter. O modelo aeroelastico € composto por 40 painéis (Figura 5.3), valor limite
para a versdo de demonstragéo do software, porém suficiente para a analise proposta.
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Figura 5.2 — Modelo de elementos finitos utilizado para analise modal com detalhe para a se¢éo
transversal.
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Figura 5.3 — Modelo de painéis utilizado para resolucao aerodindmica nao estacionaria.

5.1. Estratégia de resolucéao

Primeiramente escolheu-se resolver o problema utilizando laminados de orientacdo
constante, permitindo orientacdes diferentes para as superficies superior e inferior, Figura 5.4.
Assim tem-se um problema com duas variaveis de projeto: o &ngulo de orienta¢éo na superficie
superior, 65,,, € 0 angulo de orientagdo na superficie inferior 8;,, ;. Desta maneira avaliou-se a
velocidade de flutter que servira de comparacao para analisar uma possivel melhoria através da
utilizacdo de laminados com orientacao variavel.

Jeo

o

S——

Binf

Figura 5.4 — Definicdo das variaveis de projeto para o problema com orientacao constante das laminas.

Verificando a funcdo em 441 pontos distribuidos de forma uniforme no dominio de -90° a
90° para ambas as orientagcfes de laminado, tomou-se conhecimento da forma da fung¢édo, como
pode se observar na Figura 5.5. Um algoritmo quase-Newton foi entdo utilizado para se comparar
0s possiveis maximos locais observados e obter o valor maximo global para a velocidade de
flutter.
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m 50-70
m 30-50

90 -70 50 40 -20 0 20 40 50 70 90
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Figura 5.5 — Representacéo grafica da velocidade de flutter para o problema de orientages constantes
com duas variaveis.

Para a andlise de laminados com orientacdes variaveis das fibras, limitou-se essa variagéo
para uma forma linear entre a raiz e ponta da asa, necessitando definir somente duas variaveis,
como pode-se observar na Figura 5.6: um angulo de raiz, 6, e um angulo de ponta 6,. Assim
descreve-se um problema de otimizagdo com quatro variaveis de projeto: angulo de raiz na
superficie superior, 6,s,,, angulo de raiz na superficie inferior, 6,;,;, angulo de ponta na
superficie superior, 6, ., € angulo de ponta na superficie inferior, 6, ;,¢. Para cada variavel se
permitiu uma variagdo de 0° a 180° para a orienta¢éo das laminas.

Jue

Jo,

\
D

S—
er,inf + Bp,inf

Figura 5.6 — Definicao das variaveis de projeto para o problema com orientacdo variavel das laminas.
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Para resolucéo do problema de orientacfes variaveis, ndo se adotou a mesma estratégia
de avaliar a forma da funcéo objetivo devido ao custo computacional elevado para se verificar
um dominio de quatro dimensdes. Escolheu-se utilizar uma estratégia hibrida, iniciada por um
algoritmo genético de forma a escolher um ponto inicial para o algoritmo quase-Newton.

Para se escolher os melhores pardmetros a serem utilizados no algoritmo genético, alguns
testes foram feitos para o problema de orientagdes constantes com duas varidveis. Se mostrou,
entdo, que criando uma populacao inicial combinando 3 pontos igualmente espacados para cada
variavel (-90°, 0° e 90°), totalizando 9 individuos, e avaliando somente 4 geracdes, é possivel
obter um ponto inicial que pode convergir rapidamente para o 6timo global através do método
quase-Newton. Pode-se observar a distribuicdo da populacéo obtida pelo algoritmo genético na
Figura 5.7. Prosseguindo de forma similar na analise com orienta¢cdes variaveis, obtém-se uma
populacédo inicial de 81 individuos para uma distribuicdo de 3 pontos em cada variavel (0°, 90° e
180°).

90 . 90
.

45 a5 i
O] O ¢ T 1 0.1 O

-45 -45

90 . 90

-90 -45 0 45 90 -80 -45 0 45 90
asilp [c] ﬂsup [gl

Figura 5.7 — Distribuicao dos individuos: inicial (esquerda); quarta geragédo (direita).

6. RESULTADOS

As avaliac6es dos maximos locais para o problema de orientacdes constantes resultou em
dois maximos globais simeétricos, Ogy, = Bjnr = 45° € By, = Bjpr = —45°, pontos de maxima
velocidade de flutter, 105,1 m/s. Este valor 6timo é 40,5% maior que para uma configuragéo
Osup = Oinr = 0° (74,8 m/s) e 43,2% maior que para 6g,, = Bjnr = 90° (73,4m/s). O terceiro
maximo local avaliado convergiu para 65,, = —56° € 8;, = 56°, com uma velocidade de flutter
pouco menor que a do maximo global, 103,7 m/s.

Como pode-se observar avaliando os modos das instabilidades obtidos durante a avaliagéo
da funcgé&o objetivo, Figura 6.1, para o 6timo global o Unico modo excitado é o modo de torgéo.
Considerando somente a tor¢do, € natural esperar que a melhor configuracédo do laminado seja
a de maxima rigidez torcional como a encontrada. Também pode-se observar que o maximo local
Bsup = —56° € Bjpr = 56° encontra-se em uma regido de transi¢cdo onde o modo excitado é flexédo
com torg&o ocorrendo simultaneamente. Ainda pode-se ressaltar a falta de simetria do problema
e que uma tomada errénea de orientagdes, 05,, = 56° € 8j,r = —56°, leva a uma situacdo de
divergéncia (instabilidade aeroelastica ndo oscilatoria, caracterizada pela deformagdo da
estrutura com amplitude continuamente crescente até a ruptura), que ocorre com uma velocidade
significativamente menor, 32 M/,
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DIVERGENCIA
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-90 70 -50 -40 -20 O 20 40 50 70 90
Bins [°]

Figura 6.1 — Regifes do dominio de variaveis e os modos responséaveis por instabilidades aeroelésticas.

Para o problema com orientagdes variaveis, a estratégia hibrida convergiu para uma
configuragdo de orientagdes constantes, a mesma obtida no problema inicial, 8, s,p = 6p sup =
Byrinf = Bpint = 45 € velocidade de flutter de 105,1 M/,

E importante ressaltar que para geometrias diferentes talvez possa ser encontrada uma
configuracdo de orientacdes variaveis mais eficiente que a de orientagéo constante. No trabalho
de STANFORD, et al. (2014), onde se tratou uma asa como placa plana, por exemplo, foi
encontrada uma configuracdo melhor que a de maxima rigidez torcional. Se observa em seus
resultados que para o caso otimizado ha ocorréncia de flutter através da excitagcdo simultanea
dos modos de torcao e segundo modo de flexdo, o que explica a configuracao 6tima do laminado
como sendo um balanco entre rigidez torcional e flexural. Para a asa estudada por GUO, et al.
(2006), que considera a espessura de um perfil em sua modelagem, também se espera (tais
dados referentes aos modos excitados nédo é fornecido), influéncia tanto de um modo de torgéo
quanto de flexdo na ocorréncia de flutter, pois sua configuracédo otimizada difere da de maior
rigidez torcional.

7. CONCLUSOES

Com este trabalho foi possivel analisar o efeito da orientacdo de laminados na velocidade
de flutter de uma asa realistica, através do desenvolvimento de um algoritmo capaz de levar em
consideracgdo perfis aerodindmicos. Esta ferramenta possibilitou, entéo, levar em consideragéo
efeitos aeroelasticos no projeto de uma asa. Para a geometria escolhida ndo se constatou
melhoria na utilizacdo de compdsitos de rigidez varidvel. As orientagdes O6timas obtidas
permitindo uma variacao linear entre raiz e ponta da asa convergiram para a configuragcao 6tima
de orientacdes constantes. A aplicacdo de compdsitos de rigidez variavel para melhorar a
estabilidade se mostrou depender do mecanismo de flutter que pode ser bastante particular de
cada geometria. Para a asa analisada ndo se justifica uso de um laminado com orientacédo
variavel.

Através do algoritmo criado, diferentes configuracbes de geometria e materiais podem
ainda ser estudadas de forma a complementar o estudo da influéncia da orientacdo de
compaositos laminados na estabilidade aeroelastica de asas. Visto que o custo de fabricagéo para
configuracdes complexas como a de laminados de rigidez variavel pode se tornar bastante
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expressivo, 0 material deste estudo se mostra Util em acessar a melhoria da eficiéncia da asa e,
com isso, a viabilidade da aplicacao desta técnica.

Uma futura extensdo deste estudo poderia ainda abordar a resisténcia mecanica da asa
sob o carregamento aerodindmico. Diversos trabalhos no tema de otimizacdo aeroelastica
apontam sensiveis melhorias na resisténcia da asa quando utilizados materiais compositos
laminados de rigidez variavel. Além disso, a metodologia de andlise apresentada neste trabalho
pode ser validada experimentalmente.
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