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RESUMO

Nesse trabalho, apresenta-se uma analise de otimizacéo topolégica em um laminado de
material compdésito, sendo que, como modelo otimizado, utilizou-se um balancim projetado pela
equipe do Férmula SAE da UFRGS em suas condi¢fes reais de trabalho, visando atingir a maior
reducdo de massa possivel do modelo sem comprometer a integridade estrutural do mesmo.
Como metodologia, primeiro analisou-se diferentes empilhamentos de laminas com diferentes
angulos de fibras, visando uma maior resisténcia mecanica do componente em condicoes de
trabalho ja estabelecidas, sendo essa analise feita via Matlab, usando como base o valor do
modulo de elasticidade efetivo longitudinal do laminado na diregéo de maiores esfor¢os. Para a
otimizacdo topologica foi utilizado o software HYPERWORKS. O método de otimizacéo
topoldégica tem como objetivo a solugdo de um problema de minimizacdo (ou maximizagéo)
respeitando certas restricbes de projeto. Para o caso em questdo, fundamenta-se na
minimizacgao da flexibilidade da estrutura (ou maximizacao da rigidez da mesma), com restricoes
de projeto como a reducao da fracdo de volume para um valor previamente definido. O método
de otimizagdo empregado na analise € o método SIMP (Solid Isotropic Material with
Penalization), método mais comum utilizado em analises desse tipo.

PALAVRAS-CHAVE: otimizacéo topoldgica, balancim, material compadsito
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ABSTRACT

In this work a topological optimization analysis is performed in a laminate of composite material.
The model appliedin the optimization process was the rocker arm designed by the UFRGS'’s
Formula SAE team in its real working conditions. The main objective was the largest possible
mass reduction of the model without compromising the structural integrity of the model. In the
methodology, we first analyzed different cases of laminates with different fiber angles, looking to
find a higher mechanical strength of the component under pre-defined working conditions using
for this analysis the software Matlab, based on the value of the effective in-plane longitudinal
modulus of the laminate in the load direction. For topological optimization, the HYPERWORKS
software was used. The topological optimization method is based on the minimization (or
maximization) of an objective function respecting certain design constraints. For this case, it is
based on minimizing the flexibility of the structure (or maximizing rigidity), with design constraints
such as reducing the volume fraction to a previously defined value. The optimization method used
in the analysis is the SIMP (Solid Isotropic Material with Penalization) method, the most common
method used in these kinds of analyzes.

KEYWORDS.. topological optimization, Rocker arm, composite materials.



INDICE

1 INTRODUCAO

2 OBJETIVOS

3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

3.1 Andlise de lamina unidirecional

3.2 Teoria de laminados

3.3 Laminados simétricos

3.4 Constantes de engenharia no plano de um laminado
3.5 Critérios de falha em laminados

3.6 Otimizacao topologica

4 MODELO UTILIZADO E CONDICOES DE CONTORNO
5 METODOLOGIA

5.1 Definicdo das dire¢gbes das fibras e empilhamento
5.2 Analise via Matlab do laminado

5.3 Procedimento otimizag&o topolégica via Hyperworks
5.4 Analise de falha

6 RESULTADOS

6.1 Primeiro modelo [80/90],

6.2 Segundo modelo [60/90],

6.3 Inicio do processo interativo, disposicéo de laminas
6.4 Segunda estagio da interacéo, relaxacdo das restricbes de projeto
7 CONCLUSOES

REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

Apéndice A

Apéndice B

Pag.

© © 000 o o Ul ADNPEFEP PP PP PP

I N e N ol
O o Ul DM WDNIER OO



1. INTRODUCAO

Cada vez mais na induastria, principalmente nos setores aerondutico e automobilistico,
busca-se componentes que sejam leves, porém robustos, no intuito de suprir a demanda por
estruturas energeticamente eficientes e confiaveis. Pensando nessa demanda, novos materiais
e métodos de implementa-los sdo desenvolvidos.

A utilizacdo de materiais compdsitos é vasta durante toda a histéria da humanidade. Ha
diversos exemplos de seu emprego muito antes de se possuir conhecimento algum de suas
propriedades, como por exemplo as casas feitas no Egito antigo utilizando brotos de bambus em
suas paredes de barro. Mesmo sendo utilizado desde os tempos remotos da humanidade, os
materiais compositos s6 ganharam destaque muito recentemente com a evolucdo da
aeronautica, onde se fez necessario a reducdo de peso nas estruturas, sem comprometer a
resisténcia da mesma. Além de serem mais leves que 0s metais, sua caracteristica ortotrépica
(para grande maioria dos compoésitos) nos possibilita mais variaveis de projeto, de modo a
aumentar as possibilidades construtivas e assim, aproveitar a0 maximo as caracteristicas do
material para determinado propdsito.

Quando objetivo final é a reducdo de massa, além do material utilizado, a geometria da
estrutura é de grande influéncia para alcancar tal objetivo. Remover material sem funcao
estrutural de um componente é uma solugéo para o problema. Procedimentos de otimizacao
topoldgica estdo entre os mais conhecidos métodos de otimizacao estrutural, onde seu objetivo
principal € maximizar ou minimizar uma dada funcao objetivo (por exemplo a rigidez da estrutura),
restrito a condigbes de projeto, como por exemplo configurar a estrutura de maneira a utilizar
apenas certa fragéo de volume total do componente, tendo como produto final uma estrutura com
a maior rigidez possivel e com uma reducao consideravel de sua massa.

No intuito de abranger as duas diferentes formas de reducdo de massa: emprego de
material mais leve e uma geometria mais eficiente, o balancim (também conhecido como Rocker
Arm) presente na suspensédo do protétipo automotivo da equipe RSRacing formula SAE da
UFRGS foi um étimo modelo de andlise, devido a possibilidade de utilizacdo da teoria de
laminados sem a necessidade de muitas simplificacdes. O emprego de otimizagdo topoldgica
nesse componente também é muito difundido, porém é usualmente feito de materiais metélicos
devido a simplicidade e obtencao direta da geometria, uma vez que em materiais compositos a
configuracdo do laminado tem impacto direto na topologia otimizada.

2. OBJETIVOS

Esse trabalho tem como objetivo central projetar um balancim de material compésito
utilizando o método de otimizagdo topolégica para moldar a geometria de maneira a reduzir ao
maximo sua massa sem prejudicar a integridade estrutural do componente. Como objetivo
secundario, esse trabalho poderd servir de base para trabalhos futuros com diferentes
geometrias e configuracdes de laminado.

3. REVISAO BIBLIOGRAFICA
3.1 Andlise de uma lamina unidirecional

Diferente de materiais homogéneos, que apresenta em sua composi¢cdo um Unico
material predominante que os confere carater isotropico, materiais compdsitos devido sua
heterogeneidade, apresentam em muitos casos comportamento ortotrépico. Devido a esse tipo
de comportamento muitas relagdes aplicadas para materiais metélicos, ndo apresentam validade
na analise de materiais compositos e devem ser generalizadas para seu tipo de comportamento
especifico, como por exemplo a lei de Hook.
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A matriz rigidez apresentada na lei de Hook generalizada apresenta 81 constantes,
contudo devido a simetrias presentes em um material ortotrépico, essas constantes s&o
reduzidas para apenas 9 [Jones, 1999]. Entretanto esse numero de constantes de engenharia
pode ser menor para o caso de uma lamina unidirecional devido a hip6tese de que uma lamina,
por apresentar espessura fina, nos permite desconsiderar carregamentos fora do plano (estado
plano de tensdes). Sobre esse novo enfoque, podemos trabalhar com a seguinte variagédo da lei
de Hook:

&1 S11 S12 O 01
&2 |=[512 S22 0|02 (3.1)
)/12 0 0 566 T12
Onde:
1 -4y 1 1
S = E, S12 = E, S22 = E, e See = G1

£, & = Deformacgdes nas dire¢Oes longitudinais e transversais, respectivamente

y12 = Deformagé&o angular no plano 1-2
04, 0, = Tensdes longitudinais e transversais, respectivamente
T,, = Tensao de cisalhamento no plano 1-2

E;, E, = Modulo de elasticidade longitudinal e transversal, respectivamente.
9, = Coeficiente de Poisson.
G,, = Mddulo de cisalhamento no plano.

Sendo que [S] representa a matriz flexibilidade para uma lamina unidirecional. Os
subscritos 1 e 2 representam, respectivamente, as dire¢des longitudinais e transversais as fibras
nas coordenadas locais da lamina. A matriz rigidez é denominada como [Q], podendo ser
encontrada invertendo a matriz flexibilidade.

Todavia, dentro de um laminado contendo varias laminas, suas coordenadas transversais
e longitudinais podem divergir das coordenadas globais do laminado, tendo que entdo serem
transformadas para que seja possivel sua analise de tensdes. O método de transformacao de
coordenadas seré suprimido, no entanto pode ser visto em Kaw, 2006. Transformando a relacao
tensdo deformacéo, utilizando a matriz rigidez [Q], de uma lamina unidirecional orientada
arbitrariamente para as coordenadas globais.

V1= QG Qo % 32
Txy Q16 Q26 Qeel Vv

3.2 Teoria de laminados.

Para o processo analitico de célculo envolvendo materiais laminados, utiliza-se a teoria
classica de laminados que, baseia-se nas seguintes hip6teses de placas de Kirchhoff [Kaw,
2006].

e O cisalhamento transversal é negligenciado.
e As secdes transversais mantém sua forma original
e O plano xz permanece igual e normal ao eixo x antes e apés rotacionarem



Algumas dessas hip6teses podem ser vistas na figura 3.1 abaixo.
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Figura 3.1 — Variacdo das tensdes e deformacgfes ao longo da espessura. (Adaptado de Kaw,
2006.)

Sendo o deslocamento na dire¢do x dado por:

Iwo (3.3)

T

De modo similar pode ser feito na se¢do transversal no plano y-z para a direcdo y:

V=v)—Z—— (3.4)

Essas relacbes nos permitem chegar as deformacbes no laminado em uma altura z
especifica, uma vez que:

(o Oup f_azwo\
Ox 0x? 0
Ex vy 0%w, S’é Hx
YISy (TH) T (T2 (TA (35)
0 K
S T | T
Lay 0x ) - axay

Sendo que ky, ky, € Ky, representam as curvaturas do plano meédio. Aplicando a equagao
3.5 na equacédo 3.2 temos que:

o] -Jer o ||| oo 0 @) @9)
xy Q16 Q26 Uso VJ?y Q16 Q26 Qool L'xv

A equacdo 3.6 permite obter as tensées em um ponto z especifico dentro do laminado,
sendo assim, tem-se uma distribuicdo de tensdes e deformagbes ao longo da secéo transversal
do laminado. Sabendo que as forgas resultantes [N] e os momentos por unidade de comprimento
[M] podem ser integrados ao longo da sec¢éo transversal do laminado, tem-se de forma reduzida:



b= ol] @)
Onde temos que:

Ay :;kﬁl(q—l,)k(zk — Zey) (3.8)
By=3). (@) (7 ~7) (3.9)

15 L p— 3.10
D=3 (@), 2) 349

Sendo [A] a matriz rigidez extensional no plano, [D] a matriz rigidez de flexdo e [B] a
matriz de acoplamento.

3.3 Laminados simétricos

E dito que um laminado é simétrico quando apresenta caracteristica espelhada com
relacdo ao seu plano médio, ou seja, o laminado deve apresentar laminas com as mesmas
caracteristicas geométricas e propriedades do material (angulagéo de fibra, composicao fibra-
matriz, espessura, entre outros) equidistantes da linha do plano médio.

A caracteristica de simetria entre os dois pares de laminas equidistantes do plano médio
implica em uma igualdade entre os elementos da matriz rigidez transformada (Q_u)k e

consequentemente gerando uma matriz de acoplamento [B] igual a zero. Segundo Jones, 1999,
uma matriz de acoplamento nula resulta em duas grandes vantagens praticas: primeiro ha uma
grande simplificagdo na analise do laminado, uma vez que os termos de momento e forgas séo
desacoplados e segundo evitaria a tendéncia de o laminado torcer ou flexionar durante as
contracdes que ocorrem devido aos efeitos térmicos apos a cura do material.

3.4 Constantes de engenharia no plano de um laminado
Uma das maneiras de definir a rigidez de um laminado é através das constantes de

engenharia. Segundo Kaw, 2006, essas constantes podem ser encontradas a partir das matrizes
ABD. Invertendo a equagéo 3.7 temos que:

1= 15 B0 @)
Onde:
[g g:[él: gi]_l (3.12)
e
(¢ =[BT (3.13)

As matrizes [A*], [B*] e [D*] sdo denominadas matriz de flexibilidade extensional, matriz
flexibilidade de acoplamento e matriz flexibilidade de flexao, respectivamente.

Uma das condicOes para se obter as constantes de engenharia esta no fato de o laminado
obrigatoriamente ser simétrico, para que a matriz de acoplamento seja nula ([B] = 0), e possa-
se trabalhar somente com a matriz [A] quando o laminado esta sobre estado plano de tenséo.

Sendo assim, para encontrarmos o modulo longitudinal no plano E,, aplicamos um
carregamento puramente longitudinal, ou seja, da equacéo 3.11, trabalha-se somente com:



Sﬁé A1y Aj, Al N,
& | =141z A% Az|| 0 (3.14)
o] 4l A6 Age)lo
De onde podemos extrair a seguinte relacao:
& = AjN, (319
Assim, temos que:
o N,/h 1
E,=— x/ (3.16)

53(6) B A7 Ny B hA14

onde h é a espessura do laminado.

Vale lembrar que se trata de uma estimativa do valor do modulo de elasticidade
longitudinal do laminado, sendo que essas constantes s6 apresentam significado em laminados
simétricos, onde ndo h&a acoplamento entre os termos de for¢ca e momento.

3.5 Critérios de falha em laminados

Como materiais compositos apresentam caracteristica ortétropica, suas tensdes
admissiveis podem divergir muito para diferentes dire¢des, logo abordagens utilizadas em metais
para caracterizar falha tendem a ndo ser efetivos. Todavia, desenvolveu-se teorias que
englobassem tais caracteristicas, as quais pode-se citar, segundo Kaw, 2006 a teoria de Tsai-
Wu, onde foi baseado no critério de falha de energia deformacional total e aplicado a uma lamina
ortotropicas. Para esse critério, € considerado falha na lamina se as seguintes condi¢cdes nédo
forem atendidas:

Hyoy + Hy0, +HgTyy + Hy 07 + Hypof + Hegt?y + 2H p000, < 1 (3.17)
Onde: Hy = Hy= H. =0
! (af)ult (O-lc)ult 2 (G;)ult (Gzc)ult 6
1 1 1
Ho, = Hyy = —— H
1 (af)ult(dlc)ult 22 (o-’zr)ult(dg)ult 66

= 2
(le)ult

(6D we, (61)e= Tensdes de ruptura por tracdo longitudinal e transversal, respectivamente.
(of),, (05),,,=Tensbes de ruptura por compresséo longitudinal e transversal, respectivamente.

(T12)uie = Tens&o de ruptura cisalhante no plano 1-2.

O valor do parametro H,,, em tese, deveria ser obtido experimentalmente através de
ensaios de tracdo biaxial na lamina até sua falha, todavia segundo Kaw, 2006, h4 algumas
sugestdes tedricas para definir o valor de H;,, podendo em muitos casos o desconsiderar. Dentre
as sugestdes empiricas podemos citar a proveniente do critério de Hoffman, onde diz que:

1

H{, =—
12 Z(UlT')ult(o-lc)ult

(3.18)
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O critério de Tsai-Wu possui vantagens por apresentar distincdo entre resisténcias
trativas e compressivas, se comparado a critérios como Tsai-Hill, maxima tensdo e maxima
deformacéo.

3.6 Otimizacao Topologica

Em problemas de otimizacado estrutural, busca-se como objetivo maximizar ou minimizar
uma funcéo objetivo sujeito a alguma ou algumas variaveis de controle, conforme a equacao
3.19.

(min(x)  f(x,y(x)

restricdes de projeto em x (3.19)
l sujeito a{restricdes de estado em y(x)
restricdes de equilibrio

Otimizagao topoldgica € um ramo mais recente da otimizagao estrutural. O processo de
otimizacdo topoldégica basicamente busca encontrar uma geometria dentro de um espacgo
definido (espaco de projeto), de modo a satisfazer sua fungdo objetivo (maximizar rigidez, por
exemplo) sem infringir as restricdes de projeto. Para tal, discretiza-se o dominio de projeto por
elementos finitos, permitindo dividir tais elementos entre os que contém material e os que nao
contem material, introduzindo a densidade relativa do material p como variavel de projeto (x).
Essa variavel de projeto penaliza o tensor constitutivo do material da seguinte maneira:

1 sei € Q
— 0 . sub
E(p) = pE® onde p; {0 sei € Qo

(3.20)

Onde E € o modulo de elasticidade local do material (ou seja no elemento finito) e Qg
expressa o dominio otimizado, logo no dominio de projeto denota-se valores de p =1 para
elementos com material, e p = 0 para elementos sem material. Todavia essa andlise binaria entre
elementos vazios e preenchidos pode causar diversas instabilidades, uma vez que buscamos
através do gradiente de 3.20 por elementos que minimizem a funcdo objetivo, valores nulos de
p resultariam em uma divisao por zero.

Para contornar tais problemas, diversos métodos de relaxagéo foram criados, entre eles
e mais utilizado € o método SIMP (Solid Isotropic Material with Penalization) [Bendsge e
Sigmund, 2004], onde a func¢éo da densidade relativa é reescrita como

E= pPE’,  pElpminll, p>1 (3.21)

A aplicacdo desse método evita singularidades uma vez que a densidade relativa agora
pode possuir valores entre um p,,;, até 1, todavia essa transformacao de um meio discreto para
um meio continuo resulta numa faixa de densidade relativa que ficaria em um meio termo entre
preenchido e ndo preenchido, denominada como “area cinza”. Para diminuir essa area cinzenta
aplica-se uma penalizagéo, elevando p a um valor maior que 1. Em geral, € recomendado
utilizar p = 3 para materiais com coeficiente de Poisson 9 = 0,3 [Bendsge e Sigmund, 1999].

4. MODELO UTILIZADO E CONDICOES DE CONTORNO

Como modelo a ser analisado, utilizou-se 0 componente da suspensdao denominado
Rocker Arm do prototipo automotivo da equipe RSRacing Formula SAE da UFRGS. O Rocker
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Arm, nada mais é que um balancim que tem como proposito transmitir adequadamente o0s
esforgos provenientes do deslocamento vertical da roda para a mola, no intuito de aumentar a
gama de configuracdes possiveis na acomodagédo da mola. Além de facilitar a geometria da
suspensao, o Rocker Arm possibilita ao projetista um ajuste facil da relagdo entre a compressao
da mola e o deslocamento vertical da roda (installation ratio), parametro importante na resposta
do veiculo com relacdo ao seu balanco devido as imperfeic6es da pista. Segundo Milliken, 1995,
veiculos que apresentam installation ratio elevados (proximos de 1 ou superior) tendem a oscilar
muito, logo carros de alta performance procuram diminuir tal relacdo, de modo ao carro
apresentar maior estabilidade na pista.

O cenario no qual o modelo foi analisado engloba as circunstancias de maxima solicitacédo
do componente estimado segundo as provas realizadas pelo veiculo, que compdem uma
situacao de curva com frenagem abrupta, onde boa parte da carga distribuida entre as rodas é
transferida para a roda frontal localizada no lado o qual a curva esta sendo efetuada. As cargas
estimadas para essa situacdo foram de 4 kN, transmitida pela roda e de 500 N transmitida pela
barra anti-rolagem, suas dire¢cfes de aplicacdo podem ser vistas na figura 4.1.

- 4
Figura 4.1 — Geometria de projeto com suas condi¢des de contorno.

A geometria inicial do componente vista na figura 4.1 compreende algumas restricbes de
projeto devido a interferéncia dos demais componentes presentes na suspensao como visto na
figura 4.2, dando origem a area de projeto.

Figura 4.2 — Componente em suas condic¢des de trabalho.
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Existe uma grande gama de materiais compadsitos que poderiam ser utilizados na analise,
todavia optou-se pelo uso de laminas de fibras de carbono em matriz de epoxi com fracéo de
volume de fibras de 70%, devido a sua boa relacdo peso resisténcia para a aplicagdo em
guestdo. As propriedades do material utilizado se encontram na tabela 4.1, tais propriedades
podem ser encontradas na literatura, como por exemplo em Kaw, 2006

Tabela 4.1- Propriedades das laminas utilizadas

E1l E2 Y1, G1y p
181 [GPa] 10,3 [GPa] 0,28 [-] 7,17 [GPa] 1620 [kg/m?3]
(0'1T)ult (Uf)ult (UzT)ult (Uzc)ult (T12)12dt
1500 [MPa] 1500 [MPa] 40 [MPa] 246 [MPa] 68 [MPa]

5. METODOLOGIA
5.1 Definicdo das direcdes das fibras e empilhamento

Foram adotados dois diferentes métodos para definir as orientagdes das fibras e seu
modo de empilhamento, sendo estes 0s seguintes: através do mdodulo longitudinal equivalente
do laminado e empilhando laminas nas dire¢bes dos esforgos.

Para o primeiro método, analisou-se a constante de engenharia do laminado denominada
modulo longitudinal equivalente. Em um laminado tem-se conhecimento dos modulos de
elasticidade longitudinal e transversal de cada lamina, porém o médulo do laminado depende de
como sao dispostas essas laminas dentro do laminado, tanto referente ao &ngulo de disposi¢ao
das fibras, quanto a propria sequéncia de empilhamento. O mddulo longitudinal equivalente
permite calcular esse valor para casos onde o laminado é simétrico.

No intuito de utilizar desse mddulo, fez-se uma ponderacao entre a magnitude das forcas
atuantes no componente e seus respectivos angulos de atuacdo dentro de um referencial global,
com a finalidade de descobrir qual € a diregdo de “maior atuagédo” das forcas resultantes.
Descobrindo esse angulo de maior atuagdo, analisou-se diferentes modulos longitudinais
equivalentes em diferentes tipos de empilhamentos de laminas, observando em qual caso o
maodulo longitudinal equivalente é maximo, onde o cédigo utilizado no procedimento se encontra
no apéndice A. Alguns valores de modulos longitudinais equivalentes para diferentes tipos de
empilhamentos podem ser vistos na tabela 5.1.

Tabela 5.1 — Médulos longitudinais efetivos de algumas configura¢des de laminados.

Empilhamento [70/90], | [80/80]; | [90/—80]; | [90/70]; | [90/80]s | [90/90]s | [80/90],

E, [GPd] 123 138 142 164 167 168 178

Visando contemplar casos que existem esforcos em dire¢cdes muito diferentes umas das
outras, também se analisou um laminado com laminas empilhadas nas direc6es dos esforcos,
como para 0 caso em questdo, um laminado envolvendo laminas a 90° e laminas a 60°. Um
laminado simétrico para esse caso também é aconselhvel, uma vez que nesse tipo de laminado
os termos de forgcas e momentos sdo desacoplados, o que resulta, em casos onde os esforgos
sdo no plano, auséncia de curvaturas no plano médio, além de que o efeito de desacoplamento
evita tor¢cdes no laminado devido a carregamentos térmicos [Jones, 1999], muito comuns nos
processos de fabricacdo dos mesmos. A presenca de uma curvatura no laminado, mesmo que
pequena, para 0 caso em que as for¢cas sdo no plano, poderia gerar um desalinhamento, e
consequentemente esforcos de flexdo indesejaveis. Os dois modelos apresentados servem pura
e simplesmente para a definicdo das configuracbes do laminado que deram origem ao
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procedimento interativo descrito na sequéncia, servindo de base para suas reconfiguracdes
posteriores.

Posteriormente foram propostas novas configuracées no intuito de aprimoramento do
modelo final, gerando um procedimento interativo seguindo o fluxograma apresentado na figura
5.1, até chegar-se numa configuragdo aceitavel para a proposta final.

GEOMETRIA INICIAL
(AREA DE PROJETO)

PR
ALTERAR 5
P CONFIGURAGAO DO > ‘;NSA;’;?H[ZEMFE'g%S
LAMINADO
RELAXAR - OTIMIZAGAO
Sim RESTRIGOES DE > qorolocica [
PROJETO

Nzo ”"L”-

INTERPRETAGAO

I —

ANALISE ESTRUTURAL

Y
ANALISAR TENSOES . ~
QUE RESULTAM NA <—S'mNA
FALHA DO MATERIAL
GEOMETRIA _
FINALFINAL [

Figura 5.1 — Fluxograma da metodologia utilizada.

NAO

MELHOR CONFIGURAGAO
DE LAMINADO

o

CONVERGENCIA

Vale lembrar que o processo interativo em questao foi feito manualmente, cabendo ao projetista
participar de algumas das etapas.

5.2. Andlise via Matlab do laminado

Como comparativo a analise de elementos finitos, fez-se um modelo analitico do
componente baseando-se nas teorias classicas de laminados. Toda a andlise foi feita com auxilio
do software Matlab, onde o cddigo utilizado na analise pode ser visto no apéndice do trabalho.
O principal intuito da andlise esta em demonstrar 0 quanto a geometria pode ter influéncia no
nas respostas obtidas, principalmente para casos com geometrias complexas e também para
indicar o caminho inicial do procedimento interativo.

5.3 Procedimento otimizagao topoldgica via Hyperworks

Os procedimentos de otimizacao topolégica e analise de tensdes foram feitas via software
Hyperworks, para tal, utilizou-se o elemento denominado PCOMPG, especifico para analise em
materiais ortotropicos, permitindo entdo definir as propriedades do material para suas diferentes
diregdes.

O software possui um médulo de pés-processamento denominado HyperLaminate onde
pode-se criar laminados; definindo nimero de laminas, orientacdo de fibras, espessura de cada
lamina e o critério de falha a ser adotado na andlise de tensdes, como por exemplo na figura 5.2,
mostra o critério de Tsai-Wu adotado para a analise em questéo.
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Laminate definition Review

Name: |areadesigne Color: ll I™ Dptimization Ply lay-up: areadesigne
. Total number of plies: 3
Stress and failure theory output: Total thickness: 0.003
Output ply stress results: |Yes H IV Failure Theory: | 754! 3 Fly Material Thlch;!ess D[r)l:g::izn
Interlaminar shear allowable: 0.0
Vlll//IA L] 1 materiall 0.001 80.0
Stacking sequence convention:
Convention: | Total 3 Ply thickness: | Constant S ‘ H H H 2 materiall 0,001 90.0
Repetitions: I_D ™ Common thickness: 0.001
Ply lay-up order: VIIIIIM O 3 materiall 0.001 80.0
| Grivio | Material Thickness T1| Drientatione| SOUT | Integration Poi
1 1[materialt E 0.001 B0.03VES o
2 2| materiall = 0.001 90.0_%_' YES L
3 3| materiall L 0.001 SU.D_%J YES 1
4 i ®

Figura 5.2 — Area de trabalho do HyperLaminate

Para o processo de otimizacao topoldgica de um laminado, o software faz uso do método
SIMP. Em um caso especifico de materiais compositos laminados, o modelo é simplificado para
um caso de casca fina, passando entéo ser uma analise 2D, diminuindo drasticamente o nimero
de variaveis de projeto (que para um caso de otimizagdo topologica seria cada elemento da
malha). Todavia, em virtude dessa simplificacdo, algumas informacdes sao suprimidas, como por
exemplo a distribuicdo de laminas dentro do laminado agora é substituida por uma Unica lamina
equivalente. Em virtude dessa simplificagdo, casos em que o laminado é muito assimétrico ao
longo de sua geometria (diferentes tipos de empilhamentos), esse tipo de analise ndo é
aconselhavel.

A formulacdo do problema pode ser disposta como:

min S
. P (5.1)
sujeito a: Vol < V0O

Onde S é a flexibilidade da estrutura e V° o volume inicial.
5.4 Andlise de falha

O processo de analise de falha foi feito via software, analisando cada elemento da malha
em trés diferentes posicbes de cada lamina do laminado (topo, meio e base), usando como
critério de falha o critério de Tsai-Wu devido as vantagens frente aos demais métodos
mencionados na sessdo 3.5. A defini¢cdo de falha do componente utilizado nessa anélise foi a de
first ply failure [Jones, 1999], ou seja, se ha falha em uma lamina do laminado, é considerado
que todo componente falhou.

6. RESULTADOS

Para os subsequentes modelos analisados, usou-se como fungéo objetivo do método de
otimizac&o topoldgica a minimizacdo da flexibilidade da estrutura e como restricdo de projeto
uma geometria com fracdo de volume final igual & 25% do volume inicial do componente. Os
primeiros 2 modelos utilizados tiveram como papel dar inicio ao procedimento interativo, servindo
como base para analisar melhorias a serem feitas, como descrito na se¢céo 5.1. Nao se utilizou
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restricbes de tensbes para esse trabalho devido a natureza do material, que muitas vezes
tensdes elevadas nao definem falha do material.

6.1 Primeiro modelo [80/90];

Como mencionado anteriormente, o0 primeiro modelo tentou contemplar laminas com
dire¢cBes de fibras mais proximas da dire¢édo dos esforgos resultantes, tendo como base a média
das dire¢bes das forcas ponderada nas suas magnitudes, chegando a melhor disposicao de
laminas como sendo o empilhamento [80/90]; .

Na figura 6.1, podemos ver a geometria do modelo otimizado com a configuracdo do
laminado descrita anteriormente, sendo que para cada lamina atribuiu-se uma espessura de
1mm, somando entdo 3mm totais. Sendo que essa espessura foi previamente testada sem
acusar falha utilizando o cddigo do Matlab simulando os esforcos do modelo na teoria classica
para laminados para uma placa plana infinita, utilizando como critério de falha de Tsai-Wu. O
cadigo utilizado pode ser visto no apéndice A.

Contour Plat 11
Element Densities(Density) Design : lteration 17 : Frame 138
1.000E+I0
8.900E-01
7 .B00E-01
B.E40E-01
5.480E-01
4.320E-01
3.160E-01
2.000E-01
1.200E-01
—— 1.000E-02

ax = 1.000E+10
AP 173
tlin = 1.000E-02

Py

Figura 6.1 — Geometria otimizada em preto.

Utilizou-se uma densidade relativa de corte para a interpretacdo da geometria de 0,12,
pois apresentou uma geometria melhor definida em relagéo a outros valores.

Na figura 6.2 podemos ver os resultados da analise de falha, sendo que os valores
plotados em cada elemento foram os de maior grandeza dentre os calculados para cada lamina,
em 3 diferentes pontos da lamina (topo, meio e base). Nessa andlise, valores acima de 1
representam falha do material.
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Contour Plot 154
Composite Failure(Ply Failure, Max) Subcase 1 (loadstepl) : Static Analysis : Frame 0

5.827E+10
E 5.064E-+10
4.301E+00
— 3.538E+H00
— 2.774E+00
— 201ME+0

1.248E+00
4.B47E-01
-2.785E-01

-1.042E+00

Max = 5.827E+HID
2D 42381
Min = -1.042E+00
piABeril: o

Figura 6.2 — Andlise de falha do primeiro modelo.

Observando a figura 6.2, o modelo apresenta falha em diversos pontos do laminado,
sendo entdo recusado. Investigando a natureza das falhas apresentadas no modelo, seguindo o
fluxograma apresentado anteriormente, concluiu-se que a maior parte das falhas se da pela ma
disposicdo das fibras, uma vez que o modelo apresentou tensfes muito elevadas na direcao
transversal as fibras, como pode ser visto na figura 6.3, o que resultou as falhas no material.
Esse acumulo de tensbfes transversais se dao devido a geometria inicial do modelo apresentar
restricbes que proporcionavam tais concentracfes de tensdées em locais especificos como na
regido da base e a regido cébncava do modelo. Todavia as tensdes na area da base sdo muito
mais preocupantes, uma vez que sao de carater trativas, apresentando ao menos seis vezes
menos resisténcia que se fossem de carater compressivo e no minimo 37 vezes menos se
fossem longitudinais as fibras.

Contour Plot 11
Composite Stresses(Normal Y Stress, Max) Subcase 1 (loadstep1) : Static Analysis : Frame 0
2.061E+0B
E 1.5632E+08
1.003E+08
— 4.739E+07

— -5.526E+06
— -5.844E+07

-1 114E4H08
-1.643E+08
-2.172E+08
-2.701E+08

Man = 2.061E+08
2P 53759
Wlin = -2.701E+08

R

Figura 6.3 —Tensdes maximas transversais as fibras.
6.2 Segundo modelo [60/90];

O segundo modelo foi elaborado conforme mencionado na secdo 5.1, distribuindo
laminas com angulos de fibras em direcfes paralelas as direcdes dos esfor¢os, que para o caso
em questdo seria a 90° e 60°, chegando ao laminado com empilhamento [60/90],. Assim como
o primeiro modelo, a interacdo inicial foi feita com 1mm de espessura em cada lamina, a
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geometria otimizada pode ser vista na figura B.1. Os resultados da analise de falha podem ser
vistos na imagem 6.4

11
Subcase 1 (loadstep!) : Static Analysis : Frame 0

Contour Plat
Composite Failure(Ply Failure, Max)

3210E+HI0
[ 3.385E+HI0
2.B60E+HI0
— 2.335E+H10

— 1.810E+HI0
— 1.2B5E+HI0

7.505E-M1
2344E-M
-2.906E-01

-5.157E-01

Max = 3.910E+I0
2P 70639
i = -6.157E-01

poa

Figura 6.4 — Geometria e andlise de falha do segundo modelo.

Novamente, como pode ser visto na figura 6.4, o segundo modelo também apresenta
falhas, todavia com magnitude muito menor que o modelo anterior, indicando que deve-se
inspecionar uma nova configuracdo de laminado, apostando em laminas que atenuassem as
tens@es transversais que causaram falha nos ultimos modelos.

6.3 Inicio do processo interativo, disposi¢éo de laminas

Visando diminuir as tensdes transversais gerada na base do primeiro modelo, fez-se
novas tentativas buscando uma disposicao de laminas que atendessem tais requisitos, dentre as
interagdes a que apresentou melhores resultados foi o laminado com empilhamento [90/0],
apresentado sua geometria na figura B.2 do apéndice B e sua analise de falha na figura 6.5.

Contour Plat 11
Composite Failure{Ply Failure, hax) Q Subcase 1 {loadstepl) : Static Analysis : Frame 0
1.906E-+00 @2 58
[ 1.668E+I0
1.430E+10
— 1.192E+10

— 9.5835EM
— 7154E-M1

4774E-M
2.354E-01
1.322E03
-2.367E-01

Wiax = 1 S0GE-+00
2P 55025
llin = -2.367 E-01

P 158

Figura 6.5 — Andlise de falha do laminado [90/0], .

Mesmo apresentando melhoras comparado aos modelos anteriores, ainda ha falha no
material, todavia dessa vez devido a altas tensdes cisalhantes na area destacada na figura 6.6.
Uma nova configuragdo do laminado com apenas 3 laminas com 1 mm de espessura cada nao
se mostraria eficiente, pois poderia resultar numa melhora localizada seguido de falha em outra
regido. Para contornar esse problema, segundo o fluxograma, relaxacfes nas restricdes foram
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feitas, iniciando aumentando a fracdo de volume de 25% para 30% e 35% e posteriormente
aumentando a espessura total do laminado.

Caontour Plot 11
Composite Stresses(Shear XY Stress, Max) J; E) Subcase 1 (loadstep1) : Static Analysis : Frame 0

9.531E407
[ B 472E+07 1
. 'l"

4

L]

— B354E+7
4

—— 4.23BE407 W
3ATTED7 7

7 413E+07 l
— 5.295E407 o)
]

3
2.11BE407 .'i_
1.0B3E+07 Fr
3.BBOE02

Wax = 9.531E-+07
2P 55025
llin = 3.660E-+02

P oTEEn

Figura 6.6 — Tensbes maximas cisalhantes.
6.4 Segundo estagio da interagdo, relaxacao das restricdes de projeto

Aumentando a fragdo de volume total do modelo de 25% para 30% e 35%, observou-se
melhorias na resisténcia do modelo (imagem B.3 e B.4 do apéndice B), todavia n&o significativas
que representasse a adesdo das modificacbes. Observou-se entdo que melhorias muito mais
significativas eram obtidas modificando em outras configuracdes do laminado como a sua
espessura total. Como a falha percebida pelo Ultimo modelo era de carater cisalhante,
acrescentou-se duas laminas de 45° e espessura de 0,5 mm a mais equidistante a linha central
do laminado, tendo como configuracéo final do laminado como [90/45/0],, sendo que as laminas
de 45° possuem 0.5 mm enquanto as demais 1mm

Como pode ser visto na figura 6.7, a aplicacdo de laminas a 45° teve o resultado desejado,
ndo apresentando mais falha no material, chegando entdo na configuracdo final do nosso
modelo. Na tabela 6.1, apresenta-se alguns comparativos entre as massas do componente inicial
e final do processo de otimizag&o, assim como um comparativo entre o componente em a¢o 1020
utilizado pela equipe RSRacing no ano de 2018.

Contour Plat - 11
Composite Failure(Ply Failure, Mazx) ,.,_2 Subcase 1 (loadstep?) : Static Analysis : Frame 0
6.B97E-D1 iy
[ 5.740E-01 I
4783E-01 :
— 3.8X6E-M

— 2.BB9E-M
— 18913EM

9.557E-02
-1.155E-04
-8 580E-02
-1.915E-M1

Max = 5.BI7E-O1
2P BEE11
llin = -1.915E-01

P 15%8

Figura 6.7 — Andlise de falha do laminado [90/45/0],.
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Tabela 6.1 — Comparativo entre a reducdo de massa entre os modelos.

Componente atual

Componente em fibra

Componente final do

em aco de carbono ndo processo de

otimizado otimizacao
Peso [g] 110 54 22
Espessura [mm] 3 4 4

7. CONCLUSOES

Observando as diferencas de pesos entre os 3 diferentes tipos de estruturas, conclui-se
gue o0 objetivo inicial desse trabalho foi alcancado. Pode-se notar que o simples fato de
utilizarmos um material compoésito para a estrutura acarretou numa reducédo do peso total do
componente de 50% e otimizando sua geometria tivemos novamente esse peso reduzido pela
metade.

Vale ressaltar que embora tenha-se encontrado resultados satisfatorios frente ao objetivo
inicial do trabalho, tais configuracdes das variaveis de projeto apresentadas formam uma
amostragem pequena frente as diversas possibilidades, uma vez que a metodologia nao
automatizada utilizada restringiu o nimero de interagbes até a geometria final. E importante
ressaltar ndo se considerou alguns fatores como delaminagéo do laminado, fadiga e flambagem
os quais fogem do escopo do presente trabalho. A fabricagdo do componente também se mostra
um desafio, uma vez que em funcdo da sua geometria pouco uniforme, possivelmente
adequacoes teriam que serem feitas a fim de tornar o modelo fabricavel.

Para trabalhos futuros, propde-se uma a automacdo do processo de otimizagdo da
configuracdo do laminado utilizado (orientacdo de fibras e espessura do laminado), de modo a
evitar procedimentos manuais que resultam numa configuragcdo sujeita ao arbitrio do projetista,
além de provavelmente resultar num modelo final mais satisfatorio.

REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

Jones, R.M.; “Mechanics of composite Materials”. Philadelphia: Taylor & Francis, 1999.

Kaw, A.K.; “Mechanics of composite Materials”. Boca Raton, FL. Taylor & Francis,
2006.

Bendsge, M. P., Sigmund, O.; “Material interpolation schemes in topology
optimization”. Lyngby, Denmark, 1999

Milliken, W. F., Milliken, D. L.; “Race car vehicle dynamics”. Warrendale, PA. Society
of Automotive Engineers, 1995.

ALTAIR, “HyperWorks Use’s Guide”, Altair Engeneering, 2016.
ALTAIR, “OptiStruct User Manual”, Altair Engeneering, 2016.

Larisson, R. ; “Methodology for Topology and Shape Optimization: Application to a
Rear Lower Control Arm”, Géteborg, Sweden, 2016.



APENDICE A

Teoria de laminados.

clear all

syms S11 S12 S13 Sl6 S21 S22 S23 S26 S31 S32 S33 S36 S44 545 S54
S61 S62 S63 S66 sgl sg3 E1 E2 E3 v23 v12 v21 G12 G23 G31 p sigx sigy

o°

o°

A leitura das matrizes Matriz Tensao Local (MTL)
e outras é feita da seguinte forma, cada coluna representa
uma lémina enquanto as linhas sao as tres tensoes
na lamina top depois mais tre da mid e etc
Propriedade Lamina
E1=181E+9 ;E2=10.30E+9;v12=0.28; G12=7.17e9;
$numero de laminas e espessura
=3;
£t=0.001;
%angulo das laminas
tetta=[80;90,80];
% Esforcos
F=[0,;,-318309.89;0;0;0;0];
$Definicdo matriz S
S11=1/El; S12=-v12/E1l;
S21=-v12/El; S22=1/E2;
S66=1/G12;
$Matriz S 2D
S=[S11,312,0;
S$21,822,0;
0,0,566]
R=[1 0 0; O 1 0; 00 271;
A=zeros (3,3);
D=zeros (3, 3);
B=zeros (3, 3);
$Matriz Q
Q=inv (S)
$Definir numero de laminas, espessura e alturas (h)
$Definir Matrizes transformacdo para cada lamina
for i=1:(n)
h=-(n*t) /2 +(i-1)*t;
%$Matriz transferencia
teta=tetta (i, 1);
c=cosd (teta);
s=sind(teta);
T=[c"2 s"2 2*s*c;
s™2 ch2 =2*s*c;
-s*c s*c c*2-s"2];
Qbar= inv (T) *Q*R*T*inv (R) ;
A=A+Qbar* ((h+t)-(h));
D=D+ (Qbar* ( (h+t) ~3-(h) *3))/3;
B=B+ (Qbar* ( (h+t) “2-(h) "~2
end
%$Matriz ABD
ABD=zeros (6, 6)

o® o° o°

o°

o]

ABD=[A(1,1) A(1,2) A(1,3) B(1,1) B(1,2) B(1,3);
A(z2,1) A(2,2) A(2,3) B(2,1) B(2,2) B(2,3);
A(3,1) A(3,2) A(3,3) B(3,1) B(3,2) B(3,3);
B(1,1) B(1,2) B(1,3) D(1,1) D(1,2) D(1,3);
B(2,1) B(2,2) B(2,3) D(2,1) D(2,2) D(2,3);
B(3,1) B(3,2) B(3,3) D(3,1) D(3,2) D(3,3);];

Q

% Deformacoes globais
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Def=inv (ABD) *F;
exy=[Def (1,1);Def(2,1);Def(3,1)];
kxy=[Def (4,1);Def (5,1);Def(6,1)1];
$Tencdes locais por lamina
i=1;
MDL=zeros (9,n) ;
for i=1:(n)
h=-(n*t) /2 +(i-1)*t;
p=1;
m=0;
for m=0:2
$Matriz transferencia
teta=tetta(i,l);
c=cosd(teta);
s=sind (teta);
T=[c"2 s"2 2*s*c;
sh2 ¢ch2 =2*s*c;
-s*c s*c c¢"2-s"2];

if p==
Def3=exy+ (h+t) *kxy;

end

if p==
Def3=exy+ (h+ (t/2)) *kxy;
p=p+1;

end

if p==
Def3=exy+ (h) *kxy;
p=p+1;

end

Defloc=R*T*inv (R) *Def3;;
%$Matriz def globais por lamina
MDG( (1+3*m) ,i)=Def3(1,1);
MDG ( (2+3*m) ,1)=Def3(2,1);
MDG ( (3+3*m) ,1)=Def3(3,1);

$Matriz def local por lamina
MDL ( (1+3*m) ,i)=Defloc(1,1);
MDL ( (2+3*m) ,i)=Defloc(2,1);
MDL ( (3+3*m) ,i)=Defloc (3,1);
$Tensoes globais

Qbar= inv (T) *Q*R*T*inv (R) ;
Teng=0;
Teng= Qbar*Def3;
$Matriz Tensoes Globais
MTG((1+3*m),i)=Teng(1,1);
MTG( (2+3*m) ,i)=Teng (2,1);
MTG( (3+3*m),1)=Teng(3,1);
%$Tensoes locais
Tenl= T*Teng;
$Matriz def local por lamina
MTL ((1+3*m),1i)=Tenl (1,1);
MTL((2+3*m) ,1i)=Tenl (2,1);
MTL ((3+3*m) ,1i)=Tenl (3,1);
end
end
MDG=MDG
MTG=MTG
MDL=MDL
MTL=MTL
for f=1:n
Mtlx (1, £f)=MTL(1,f);
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Mtly (1, f)=MTL(2,f);

Mtly (2, £)=MTL (5, f);

Mtly (3, £f)=MTL (8, f);

Mtlz (1, £f)=MTL(3,f);

Mtlz (2, f)=MTL(6,f);

Mtlz (3, f)=MTL(9,f);
end
MaxeminMTL (1, 1) =max (max (Mtlx));
MaxeminMTL (2, 1)=min (min (Mtlx)) ;
MaxeminMTL (1, 2) =max (max (Mtly)) ;
MaxeminMTL (2, 2) =min (min (Mtly)) ;
MaxeminMTL (1, 3)=max (max (Mtlz)) ;
MaxeminMTL (2, 3)=min (min (Mtlz)) ;
MaxeminMTL=MaxeminMTL

Critério de falha

%propriedades mecanicas lamina

siglt= 1500e6;

siglc=1500e6;

sig2t=40e6;

sig2c=246e6;

taul2=68e6;

ten=[1.3545e8;-0.0048e8;0.0931e8]; %tensoes da lamina analisada
Tenl2=[ten(l,1)*p;ten(2,1) *p;ten(3,1) *pl;

X1l=siglc;

X2=siglt;

Y=sig2t;

H1=1/siglt-1/siglc;

H2=1/sig2t-1/sig2c;

H6=0;

H11=1/(siglt*siglc);

H22=1/ (sig2t*sig2c) ;

H66=1/ (taul2"2);

H12=-inv (2*siglt*siglc); %Por hoffman
tsaiwu=H1*Tenl2(1,1)+H2*Tenl2(2,1)+H6*Tenl2(3,1)+H11*Tenl2(1,1)"2+H22*Tenl2 (2
,1)"24+H66*Tenl2 (3,1) "2+2*H12*Tenl2(1,1)*Tenl2(2,1)-1;
Y=fzero(inline (tsaiwu), 2)

Médulo efetivo longitudinal.

% % Propriedade Lamina

E1=181E+9 ;E2=10.30E+9;v12=0.28; Gl2=7.17e9;
snumero de laminas e espessura

n=3;

£t=0.001;

% angulo esforco principal, medido sentido antihorario
phi=[86.67];

b=ones (1,n) *phi;
%angulo das laminas
tetta=[90;0;90]-phi;
$Definicdo matriz S
S11=1/E1; S12=-v12/E1;
S21=-v12/El; S22=1/E2;
S66=1/G12;

$Matriz S 2D
S=[S11,5812,0;



=
A=z
D=z
B=z
$Ma
Q=i
%De

521,522,0;
0,0,5660];
100; 01 0;
eros (3,3);
eros (3,3);
eros (3,3);
triz Q
nv (S) ;

00 2];

finir numero de laminas, espessura e alturas

(h)

$Definir Matrizes transformacdo para cada lamina

for

end
%Ma

ABD=

ABD=

ab
Ex

i=1:(n)
h=-(n*t)/2 +(i-1)~*

%$Matriz transferencia
teta=tetta(i,1);
c=cosd(teta);
s=sind (teta);

T=[c"2 s"2 2*s*c;
sh2 ¢ch2 =2*%s*c;
-s*c s*c c¢"2-s8"2];
Qbar= inv (T) *Q*R*T*inv (R) ;
A=A+Qbar* ((h+t)-(h));
D=D+ (Qbar* ( (h+t)*3-(h)"3))/3;
B=B+ (Qbar* ( (h+t) ~*2-(h)"~2))/2;

triz ABD

zeros (6, 6) ;

[A(1,1) A(1,2) A(1,3) B(1,1)
A(2,1) A(2,2) A(2,3) B(2,1)
(3,1) A(3,2) A(3,3) B(3,1)
B(1,1) B(1,2) B(1,3) D(1,1)
B(2,1) B(2,2) B(2,3) D(2,1)
B(3,1) B(3,2) B(3,3) D(3,1)

d=inv (ABD) ;
efe=inv ((t*n) *abd(1,1))
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APENDICE B

Contour Plot 11
Elernent Densities(Density) Design : lteration 20 : Frame 21
1.000E+HID
8.900E-01
7 B00E-01
B.700E-01
5 B600E-01
4 500E-01
3. 400E-01
2 300E-01
1.200E-01
—— 1.000E-02

Max = 1.000E+00
2p 108
bdin = 1.000E-02

Plix

Figura B.1 — Geometria otimizada em preto do balancim. Laminado [60/90],

Contour Plot 11
Element Densities(Density) Design : lteration 18 : Frame 19
1.000E+HID
8.900E-01
7 .B00E-01
B.700E-01
5 B00E-01
4 500E-01
3.400E-01
2.300E-01
1.200E-01
—— 1.000E-02

Miax = 1.000E-+00
2P 29459
liin = 1.000E-02

P10y

Figura B.2 — Geometria otimizada em preto do balancim. Laminado [90/0],



Contour Flot

Composite Failure(Ply Failure, Max)

1.605E-+00
[ 1.576E+00
1.347E+10
— 1.118E+HI0

[ 8.857E-01
8.609E-01

4 322E-01
2.034E-M
-2.832E-02
-2841E-01

Max = 1.605E-HI0
3P 30653
in = -2.641E-01

52645
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11
Subcase 1 (loadstepl) : Static Analysis | Frame 0

Figura B.3 — Analise de falha do laminado [90/0], com restricdo de 30% de fragdo de volume

Contour Plat
Composite Failure(Fly Failure, Max)

1.757EHI0
[ 1.534E-+10
1.312E+10
— 1.089E+10

[ §.666E-01
6.441E-01

4215E-M
1.990E-01
-2 351E02
-2.460E-01

Max = 1.757E+00
2P 30653
in = -2 450E-01

73205

1:1
Subcase 1 (loadstep) : Static Analysis : Frame 0

Figura B.4 — Analise de falha do laminado [90/0] com restricdo de 35% de fragdo de volume



