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RESUMO

Este trabalho tratara da aplicagcdo de um método de otimizagdo para o dimensionamento de
uma trelica. Ela sera utilizada como longarina da asa de uma aeronave radio controlada, com
destino a participar da competicao SAE Brasil de AeroDesign. O objetivo geral sera a
aplicagdo de um método de otimizacdo para dimensionamento da trelica, e os objetivos
especificos serdo analisar os carregamentos e os efeitos aerodindmicos da asa, estudar os
diversos métodos de otimizacao, desenvolver um conceito de estrutura adequado para ser
otimizado, identificar a fungao objetivo do problema e suas restricbes e implementa-las em
um algoritmo que automatize o processo de calculo das cargas, analise de tensdes por meio
do Método de Elementos Finitos e minimize sua massa. Foi realizado uma integragao entre o
algoritmo de otimizacdo desenvolvido em linguagem MatLab, com software de Elementos
Finitos comercial ANSYS. Como resultado foram obtidas geometrias com massa de meia assa
de 0,492 kg e 0,575 kg, sendo a tensao maxima, quando carregadas, de 19,82 MPa e 22
MPa.

Palavras-chave: Otimizacao Estrutural. Trelica. Método de Elementos Finitos.



ABSTRACT

This work will deal with the application of an optimization method to scaling a truss. It will be
used as a wing stringers of a radio controlled plane, with destination to participate of SAE Brasil
Aerodesign competition. The main objective will be the application of an optimization method
to dimension the truss, and the specific objectives will be analyze the loadings and the
aerodynamic effects that going to happen at the wing, study several optimization methods,
develop a suitable structure concept to be optimized, identify the problem’s objective function
and its constraints and implements them in an algorithm that automatize the process of load
calculation, stress analysis by a Finite Element Method and minimize its mass. It was
performed a integration between the optimizations algorithm, developed in MatLab language
and commercial Finite Elements software ANSYS. As results was obtained geometries with
half wing mass of 0,492 kg and 0,575 kg, being the maxima stress, when loaded, of 19,82 MPa
and 22 MPa.

Keywords: Structural Optimization. Truss. Finite Element Method.
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1 INTRODUGAO

A equipe da UCS, Universidade de Caxias do Sul, Aerosul participa da Competicéo
SAE Brasil de Aerodesign e a cada ano, conforme SAE BRASIL (2017a, 2017b e 2017c),
deve-projetar, construir e realiza voos com uma aeronave radio controlada. Para se consagrar
camped é necessario projetar a aeronave de maneira a se obter a maior pontuagéo possivel.
As principais formas de obtencdo de pontuagbes elevadas na competicdo sdo através da
Carga Paga (peso da carga transportada) e Eficiéncia Estrutural (razdo entre carga paga e o
peso vazio da aeronave). Para ambas as situacdes €& necessario diminuir a massa da
aeronave.

Neste contexto destaca-se a asa, que é o elemento que mais contribui para a massa
da aeronave, por ser a maior estrutura e estar sujeita as maiores solicitagées. Dessa situagéo
surge a necessidade de se reduzir a massa da estrutura da asa, mas sem comprometer a
integridade estrutural da mesma. De forma geral a equipe normalmente aplica dois tipos de
estruturas principais para a asa, vigas e trelicas, sendo esta segunda a mais utilizada nas
Ultimas edi¢des da competicao.

Para o projeto e dimensionamento da estrutura da asa sempre € requerido do
responsavel um desprendimento de tempo. Quanto maior a complexidade das solicitagbes
mecanicas, mais ardua € a atividade de analise estrutural do projetista, isso pois a estrutura
precisa suportar as cargas estaticas e dinamicas que se efetivam sobre ela, garantindo um
certo coeficiente de seguranga. Além disso a estrutura precisa ser capaz de ser construida,
ou seja, as caracteristicas da estrutura projetada precisam permitir sua construgdo com os
meios e recursos disponiveis. Projetar uma estrutura de baixa massa, e com caracteristicas
de resisténcia mecénica elevada de nada adianta se nao for possivel sua de construgdo com
0s meios disponiveis.

A atividade de projeto estrutural € um processo onde se determina um conceito de
estrutura, baseando-se na capacidade construtiva e nos materiais disponiveis, € a dimensiona
de forma a se ter a resisténcia mecanica necessaria. Por ser uma atividade extremamente
dispendiosa, propde-se a utilizagcdo de ferramentas que automatizem o processo de
dimensionamento da estrutura definida, com o objetivo de encontrar o valor 6timo para cada
um de seus paradmetros de projeto, e assim permitir ao projetista maior empenho na
concepcgao de conceitos estruturais e na busca de materiais e meios de manufatura mais

adequados.



15

1.1 JUSTIFICATIVA

Para a competicdo, devido aos requisitos de pontuagcdo dos regulamentos, existe
uma exigéncia que as aeronaves sejam leves, permitindo maior capacidade de carga a
mesma, mas sem comprometer a resisténcia estrutural da mesma. A aplicagdo de um método
de otimizacdo para o dimensionamento da estrutura da asa da aeronave de 2017 permitira a
obtengdo de uma geometria para a longarina da aeronave, minimizando sua massa, mas de
forma a garantir a resisténcia mecanica.

O estudo do presente trabalho permitira a obtencdo de uma estrutura leve, para a

asa, e que ainda assim atenda as solicitagdes mecanicas do sistema.
1.2 OBJETIVOS

O obijetivo geral deste trabalho sera a aplicacado de um método de otimizagao para
dimensionamento de uma trelica, como estrutura da asa da aeronave. Para tanto tem-se como

objetivos especificos:

analisar os carregamentos sobre a asa da aeronave;

estudar os métodos de otimizacio existentes;

)
)
c) desenvolver um conceito de estrutura adequado para ser otimizado;
) identificar a fungéo objetivo, restricbes e parametros do problema de otimizagéao;
)

implementar a solugéo; e

f) analisar o resultado obtido.
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2 REFERENCIAL TEORICO

2.1 TRABALHOS ANTERIORES

Para a construcdo do presente estudo realizou-se uma busca por trabalhos
anteriores, tendo como resultado uma gama de artigos e relatorios tratando dos meétodos de
otimizacao e Método de Elementos Finitos, para diversas aplicacdes. No nivel da universidade
destaca-se os trabalhos de Martelli (2015), que realizou o estudo da aplicagdo de Método de
Elementos Finitos na estrutura da asa da aeronave de 2014. Neste trabalho foram
dimensionadas diversas estruturas com variadas caracteristicas estruturais, secoes distintas,
€ para varios materiais, e elas foram avaliadas através da aplicagcao do Método de Elementos
Finitos por meio do software SolidWorks. E Trombetta (2016), que realizou a analise, ainda
com a aplicacdo de Método de Elementos Finitos, mas sobre a estrutura da aeronave de 2016
(trelica de fibra de carbono). Neste segundo trabalho houve uma exaustiva busca por
simplificacdo do modelo em analise, com vias a redug¢ao do custo computacional. Nele foi
aplicado o software ANSYS.

Ambos realizaram a analise com softwares comerciais, ja Bueno (2016), também no
ambito da universidade, realizou a modelagem de um algoritmo, baseado no Método de
Elementos Finitos, para avaliacdo de trelica espacial. Ele realizou a validagdo do algoritmo
com o software comercial ANSYS, e com um ensaio de carregamento sobre uma estrutura
trelicada de fibra de carbono.

Esses trés trabalhos se restringiam a analise por método de elementos finitos de
estruturas para a asa de aeronaves, sem a implementacdo ou utilizacdo de métodos de
otimizagao ou algoritmos que alterem paréametro da estrutura.

Ja a otimizagdo estrutural idealizada neste trabalho ja foi tratada em diversos
referenciais tedricos, com distintas finalidades e por amplos meios e formas de
implementacao, mas destaca-se o trabalho de Pena (2013), que realizou a aplicacdo de
meétodos de otimizagao sobre a estrutura de uma arquibancada temporaria, com a finalidade
de avaliar a integridade da estrutura, e encontrar os valores 6timos para as variaveis de
projeto. Foi realizado o modelamento de dois métodos de otimizagao nativos do software
ANSYS (Método de Aproximacido de Subproblema e Método de Primeira Ordem), € um
implementado no software Matlab (Método de Enxame de Particulas). Para essa segunda
situacao foi desenvolvido a interface de integracao entre os soffwares Matlab e 0 ANSYS com
0 objetivo de realizar a rotina de otimizacao através do software Matlab e a analise do
carregamento e das tensdes resultantes, por meio do Método de Elementos Finitos do
ANSYS, de forma iterativa.



17

2.2 TERMINOLOGIA DA AERONAVE

Rodrigues (2011) considera como os principais componentes de qualquer aeronave
a asa, a empenagem (que se trata do conjunto composto por superficies estabilizadoras
horizontal e vertical), a fuselagem, o trem de pouso e o grupo moto-propulsor. A figura 1
mostra a nomenclatura dessas partes sobre uma aeronave, com vias a identificagéo visual
desses elementos.

Considerando o escopo deste trabalho, sera dado atengao maior a asa, definindo-se

suas caracteristicas, e sua forma construtiva.

Figura 1: Aeronave com indicativo da nomenclatura de suas partes.

Empenagem

Grupo
moto-propulsor
Fonte: RODRIGUES, 2011, p. 13.

Trem de pouso

Ainda conforme Rodrigues (2011), a asa possui como caracteristica o seu formato
na vista em planta, podendo ser asa retangular, asa trapezoidal, asa mista (mescla dos
formatos retangular e trapezoidal) e asa eliptica. Esses formatos estdo representados na
figura 2.

Além do formato outra caracteristica importante na asa é o seu perfil aerodinamico,
ou aerofdlio, pois é ele, por meio de sua interagcdo com o ar, que promove as forgas que
mantém a aeronave em vooO.

“Um perfil aerodinamico é uma superficie projetada com a finalidade de se obter uma
reacao aerodinamica a partir do escoamento do fluido ao seu redor’ (RODRIGUES, 2011). As

principais caracteristicas do perfil aerodinamico podem ser encontradas na figura 3:
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Figura 2: Aeronave com indicativo da nomenclatura de suas partes.

(a) retangular

(c) mista

— [ =

(b) trapezoidal

>

(d) eliptica

Fonte: RODRIGUES, 2011, p. 53.

Figura 3: Perfil aerodindmico com a indicacdo da nomenclatura de suas partes.

Angulo de
Ataque
Bordo de Ataque
> ! : =
Vento Relativo  /*_ s

~ x

—

—

Espessura

ke Arqueamentoi )

Linha de
Arqueamento
Média

Bordo de
=5 Fuga

—

Linha da Corda :

< .\;l\'

COrda

Fonte: RODRIGUES, 2011, p. 28 (adaptado).

Outra definigdo importante € do angulo de ataque, angulo entre a linha da corda do

aerofdlio e o vento relativo (RODRIGUES, 2011).

2.3 ESTRUTURA DA ASA

As asas “representam os componentes fundamentais que suportam o avido no voo”

(RODRIGUES, 2011), sendo sua fungao principal transmitir a carga de sustentagcado gerada

na asa a fuselagem (MEGSON, 2007). A estrutura da asa, conforme Rodrigues (2011) e

Megson (2007), é dividida em revestimento, nervuras e longarina, como representado na

figura 4.
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O revestimento é o elemento que promove a impermeabilidade da asa, resistindo a
distribuicdo de presséo, e realizando a transferéncia da carga para as nervuras (MEGSON,
2007). As nervuras garantem o formato aerodinamico da asa, e sdo responsaveis por transferir
a carga oriunda do revestimento para a longarina e a longarina € o elemento que resiste as
forgcas geradas na asa (RODRIGUES, 2011).

Figura 4: Aeronave 2014, com indicativo da nomenclatura das partes da asa.

Fonte: o autor.

Historicamente a equipe utiliza, como revestimento, chapeamento de madeira balsa,
revestido de um polimero termo retratil. As nervuras também séo fabricadas com madeira
balsa. Como longarina sao utilizadas duas concepgdes, a utilizagdo de uma viga ou a
construcéo de uma trelica. No ano de 2014 a equipe utilizou, como longarina (figura 5), uma
viga de segé&o retangular de material tipo honeycomb. Essa estrutura se caracterizava por ser
extremamente flexivel e de baixa rigidez, principalmente para solicitagbes de tor¢do. Ja no
ano de 2016 a longarina foi uma estrutura trelicada (figura 6), de fibra de carbono, gerando

uma rigidez a flexao e a torgao extremamente elevada.

Figura 5: Representacao da estrutura da asa da aeronave de 2014 da equipe Aerosul.

Fonte: o autor.
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Figura 6: Representacéo da estrutura da asa da aeronave de 2016 da equipe Aerosul.

Fonte: o autor.

A proposta de longarina para a aeronave de 2017 € uma composi¢ao de viga e treliga,

com uma junta parafusada realizando o papel de unido entre as duas estruturas.

Figura 7: Representacéo da estrutura da asa da aeronave de 2017 da equipe Aerosul.

Fonte: o autor.

Para a composicao eficiéncia estrutural da tabela 1 foi utilizada a equacéao (1), (SAE
BRASIL, 2016c¢)

_cr (1)
EE =
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Onde EE é a eficiéncia estrutural da aeronave, CP é a carga paga, carga transportada

pela aeronave e PV é o peso vazio da aeronave.

O valor da carga paga pode ser obtido subtraindo-se o peso vazio da carga maxima,

assim tera o maior valor da carga paga possivel para a aeronave avaliada.

Tabela 1: Comparativo entre a capacidade de carga e o peso vazio para diversos anos.

Ano Carga Maxima (kg) Peso Vazio (kg) Carga Paga (kg) Eficiéncia Estrutural
2014 10,500 2,560 7,940 3,1
2016 14,000 2,800 11,200 4,0
2017 15,090 3,100 11,990 3,8

Fonte: o autor.

2.4 AERODINAMICA

Conforme Megson (2007) a estrutura da aeronave precisa resistir as cargas de solo,
como as geradas durante o taxiamento e 0 pouso, e as geradas durante o voo. Ainda conforme
Megson (2007) na asa, devido a seu perfil aerodindmico e ao angulo de incidéncia do fluxo
de ar sobre sua superficie, ocorre a geragao de uma diferenga de pressao entre o intradorso
(parte inferior do perfil) e o extradorso (parte superior do perfil). Essa diferenga de presséo

resulta nas forgas de sustentagéo e arrasto, conforme demonstrado na figura 8.

Figura 8: Distribuicao de presséo e fogas sobre o perfil aerodinamico.

* Sustentacdo

Arrasto
Sy
dofso

Fonte: MEGSON, 2007, p.396 (adaptado).

O CP indicado na figura 8 representa o Centro de Pressao do perfil aerodinamico.
Conforme definido por Anderson (2001) e Rodrigues (2011) o Centro de Presséo é o ponto
ao longo da linha da corda, em que o0 momento atuante sobre o aerofdlio é nulo. Mas esse

ponto é transiente, conforme as forgas aerodindmicas mudam. Sendo assim as forcas
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aerodinamicas devem ser aplicadas sobre o Centro Aerodinamico do perfil, pois nesse ponto,
apesar de existir momento, que gera a tor¢do da asa, ele é constante em relagdo ao angulo
de ataque (ANDERSON, 2001; RODRIGUES, 2011).

De forma resumida, o Centro de Pressao é o ponto onde a resultante da diferenca
de pressao entre o intradorso e o extradorso possui apenas componente de sustentacao e de
arrasto. Ja O Centro Aerodinamico € o ponto onde a resultante dessa diferenca de pressao
gera, além da sustentagdo e do arrasto, momento, sendo este ultimo constante em relagcao
ao angulo de ataque.

Para analise dessas forgas, sdo utilizadas as seguintes equagdes (RODRIGUES,

2011):
1
Z=E-p-v2-c-Cl (2)
1
d=§-p v2-c-Cy (3)
1
mCA=§-p-v2-cz-Cm (4)

Onde [ é a forga de sustentacdo e d a forga de arrasto do perfil aerodindmico, ambos
denotados como forga por unidade de envergadura [N/m]. m., € 0 momento atuante sobre o
centro aerodinamico do aerofdlio, por unidade de envergadura [Nm/m]. p é a densidade do ar
(fungéo da altitude em que a aeronave se encontra), v velocidade de escoamento do fluxo de
ar sobre a asa e ¢ o comprimento da corda do perfil aerodindmico. C;, C; e C,, sao,
respectivamente, os coeficientes de sustentagio, arrasto e momento do aerofdlio.

A equacgao (4) pode ser utilizada para a obtengdo do momento sobre o centro
aerodindmico para o aerofdlio.

Os valores de C;, C,; e C,,, sao caracteristicos do perfil aerodinamico, sendo passiveis
de serem obtidos através de ensaios em tunel de vento, ou por meio de programas especificos
(RODRIGUES, 2011). Sao curvas, fungcdes do seu angulo de ataque e do numero de
Reynolds. Para fins de continuidade desse trabalho esses coeficientes foram obtidos por meio
do software XFLR 5.

As equagdes (2), (3) e (4) devem ser utilizadas apenas para avaliagcdo dos efeitos
aerodindmicos sobre o aerofélio (analise bidimensional), para se avaliar os valores de
sustentagéo, arrasto e momento para uma asa finita € necessario utilizar um novo conjunto
de equacgdes, apropriadas para a avaliacdo das forcas aerodindmicas sobre uma asa
(RODRIGUES, 2011):



23

1
L=§-p-v2-S-CL (5)
1
D=§-p-v2-S-CD (6)
1
MCA=§-p-v2-S-c-CM (7)

Onde L é a forga de sustentacao, D é a forca de arrasto e M, € 0 momento ao redor
do centro aerodinamico e S é a area da asa. C;, Cp e Cy S&0 os coeficientes de sustentagao,
arrasto e momento, para a asa.

Os valores dos coeficientes, quando se trata de asas finitas, sdo menores, isso
devido ao chamado arrasto induzido e aos vortices de ponta de asa.

O arrasto induzido, de acordo com Anderson (2001), é gerado devido a existéncia de
uma diferenga de pressao entre o intradorso e o extradorso da asa, gerando um fluxo de ar
no sentido de uniformizar as pressoes (figura 9). O fluxo de ar ocorre no sentido de contornar

a asa, gerando os vortices de ponta de asa, figura 10.

Figura 9: Geragao dos vortices de ponta de asa.

Baixa Presséao

Alta Pressao

Fonte: Anderson, 2001, p. 352 (adaptado).

Figura 10: Vértices de ponta de asa.

Fonte: Anderson, 2001, p. 353.
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241 Sustentacao de Asa Finita

Com a definigdo do arrasto induzido, conforme Rodrigues (2011) o coeficiente de

sustentagao para asas finitas pode ser obtido através da seguinte equagao:
C,=a (a—ay) (8)

Onde a é ainclinacdo da curva do coeficiente de sustentagcdo da asa em fungao do
angulo de ataque e a;_, € 0 angulo de ataque que gera sustentacdo nula, para o perfil

aerodinamico. O valor de a pode ser obtido com a seguinte equagao:

aO
a=—
o 9)
1+rc-e-AR

Onde a, ¢ ainclinagao da curva do coeficiente de sustentacao do perfil aerodindmico
em fungao do angulo de ataque, AR é o alongamento da asa, encontrado com a equagéo (10),

e e é o fator de eficiéncia da envergadura, definido pela equagéao (11):

b2
AR = (10)

Onde b é o comprimento da envergadura da asa da aeronave.

U

o= (11)

Onde § ¢é o Fator de Arrasto Induzido, e pode ser encontrado por meio da analise da
figura 11.

O 1 da figura 11 é o afilamento, que é a razdo entre c; e ¢, (razdo do comprimento
da corda na ponta da asa pelo comprimento da corda na raiz da asa). O valor de afilamento
1 indica asa reta.

Ct

A—Cr (12)

De acordo com Anderson (1999) e Rodrigues (2011) a equacgao (9) é valida apenas
para asas com alongamentos iguais ou superiores a 4 e para fluxos de ar incompressiveis

(numero de Mach inferior a 0,3).
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Figura 11: Gréfico do fator de arrasto induzido.
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Fonte: Anderson, 2001, p. 376.

2.4.2 Arrasto de Asa Finita

Conforme Anderson (2001) e Rodrigues (2011) o arrasto de uma asa finita, assim
como para a sustentagao, difere do arrasto do aerofélio. O coeficiente de arrasto da asa (Cp)

pode ser obtido por meio da seguinte equagao:

CD =Cd+CDi (13)

Onde C; € o coeficiente de arrasto gerado pelo aerofdlio e Cp; € o coeficiente de

arrasto induzido, obtido pela seguinte equagdo (ANDERSON, 1999):

2.4.3 Momento de Asa Finita

O momento sobre a asa ocorre devido a distribuicdo ndo uniforme da pressao sobre
a superficie do aerofélio. Essa distribuicdo de pressao é funcao da velocidade do fluxo de ar
sobre a asa, e de seu angulo de ataque. A distribuicdo de presséao, Cp, pode ser obtida por
meio do software XFLR 5, para qualquer valor de velocidade e &ngulo de ataque da aeronave.
Essa distribuigdo de pressédo ao longo da corda do aerofdlio gera um momento. O

valor do momento € diferente para cada valor de dngulo de ataque, e para cada posi¢ao ao
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longo da corda, mas, conforme Rodrigues (2011), no Centro Aerodinamico (1/4 da corda do
aerofélio), o momento se torna constante em relagdo ao angulo de ataque. Sendo assim,
independentemente do angulo de ataque a que a aeronave esta sujeita, o valor do momento

é fixo.

2.5 DIAGRAMA V-N

O diagrama v-n (figura 12) é utilizado para indicar os limites operacionais da
aeronave, delimitar as condigdes maximas de voo, em fungao da velocidade da aeronave
(RODRIGUES, 2011). A regido azul da figura representa voo normal, sem deformacao
permanente na aeronave. E a regido laranja representa o voo em condi¢do que pode gerar
deformacao permanente na aeronave. A s linhas delimitadoras dessas regiées pode ser obtida

por meio da tabela 2.

Figura 12: Diagrama v-n da aeronave da equipe Aerosul de 2017.
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Fonte: AEROSUL, 2017b, p. 19.

Tabela 2: Limites tipicos do fator de carga.

D - Fator de Carga Fator de Carga
escrigao - )
Positivo Negativo
Aviagao Geral — Normal 2,5a3,8 -1a-1,5
Aviagao Geral — Utilitario 4.4 -1,8
Aviacao Geral - Acrobatico 6 -3
Transporte 3a4 -1a-2
Caca 6,5a9 -3a-6

Fonte: RAYMER, 1992, p. 336 (adaptado).



27

Para o AeroDesign devido as aeronaves ndo serem tripuladas, e a existéncia de um
ambiente de competigéo, o faotr de carga (n4,) utilizado para o ano de 2017 sera de 1,32.
Esse valor é oriundo da equacéao (15) (RODRIGUES, 2011).

(15)

Sl

Nmax

Onde W é o peso total da aeronave, somatério do peso vazio com a carga paga.

A equagéo (15), indica que o valor de n,, s, deva ser a razao entre a capacidade de
sustentacéo da aeronave, obtida com a equacéo (5), e o peso total da aeronave, definido pelo
limite operacional da competicao: limite de pista de decolagem, limite de pista de pouso, limite
de tragdo do motor definido na competicao.

Essa defini¢cdo resulta em um fator de carga inferior ao determinado na tabela 2.

2.6 CARGA

Raymer (1992) separa as cargas em categorias, sendo elas:

a) cargas aéreas: provenientes dos efeitos aerodindmicos da aeronave e deflexao de

superficies de controle;

b) cargas de aterrissagem;

c) cargas durante a decolagem;

d) cargas de empuxo e propulsao;

e) cargas de taxiamento, manobras em solo; e

f) cargas inerciais: devido as aceleracdes e desaceleragbes da aeronave.

Apenas as cargas aéreas e inerciais que geram influéncia no modelo de asa
proposto.Para o dimensionamento estrutural da asa da aeronave, faz-se necessario encontrar
o modelo de distribuicao de carga alar ao longo de sua superficie (RODRIGUES, 2011).

A forga de sustentagdo maxima a que a aeronave estara sujeita pode ser obtida pela
equacgao (16), (RODRIGUES, 2011):

L=nps, W (16)

Onde, n,,4, € o fator de carga maximo, obtido pela analise do diagrama v-n,e W é o

peso total da aeronave.
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A distribuicdo de sustentagdo ndo é homogénea sobre a asa da aeronave, ela segue
a média aritmética da distribuicao eliptica e da distribuicio retotrapezoidal, esse procedimento
€ chamado de aproximagéo de Schrenk (RODRIGUES, 2011):

LE(y) + LRT(y)

5 (17)

LS(y) =

Onde LE(y) é a distribuicao eliptica de sustentacéo, capaz de ser encontrada por
meio da equagao (18) e LRT(y) € a distribuicao retotrapezoidal, que se baseia na variagao

geométrica da asa, ao longo da envergadura, equacéao (19).

4] 2
LEQ) =5 1= () (18)
LRT(y) = L'g(y) (19)

Onde b é a envergadura da asa da aeronave, y é a posicao em analise, c(y) é a
corda da asa em fungao da envergadura, obtido por meio de avaliagdo geométrica da asa,

explicitado na equagéao (20), e S é a area de sustentacao da asa.

br
cr seys7

c) = t+(b—2-y)-(cr—ct) >br (20)
¢ b—br SeY =5

Onde cr é a corda na raiz da asa, a corda da regiao reta, ct € a corda na ponta da
asa e br é a envergadura da parte reta.

Realizando-se a integragdo da equagéao (18) para uma determinada regido da asa,
tera a forca de sustentacido para aquela sessado. Assim sendo, é possivel obter a forgca de

sustentacdo para cada nervura que componha a asa.

2.7 METODOS DE OTIMIZACAO

Como definido por Bhatti (2000) a Funcao Objetivo € uma sentenga que devera ser
minimizada, e as Restrigdes sdo sentengas que devem ser garantidas, em detrimento da
funcao objetivo. Se for encontrado um ponto onde a fungio objetivo seja minima, mas as

restricbes nao forem atendidas, esse ponto nao é o valor 6timo do problema. Como forma de
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exemplificar, se a fungéo objetivo for minimizacdo de massa do componente mecanico, e a
restricao for tensao no componente inferior a tensdo admissivel do projeto, o ponto 6timo sera
o ponto de minimizagdo de massa, dentro da condicdo de tensdo maxima inferior a tensao

admissivel. Esse tipo de problema pode ser representado pela equagéao (21).

minimizar f(x)
gix)<0
sendo hp(x) =0
Xmin = X = Xax

(21)

Onde f(x) € a fungao objetivo, a equagao a ser minimizada, x € o vetor das variaveis
de otimizacéo , g;(x) representa o conjunto de inequacgdes restritivas de desigualdade do tipo
“menor que”, sendo j variando de 1 a n.q restr qes (QuUantidade de equacgdes restritivas de
desigualdade) h;(x) representa o conjunto de equagbes restritivas de igualdade, sendo k
variando de 1 a n.q restrig (Quantidade de equacgGes restritivas de igualdade) € x,,i, € Xmsax
sdo os vetores que representam os limites das variaveis de otimizacdo (BHATTI, 2000).

Para resolucao desse tipo de problema pode-se aplicar diversos métodos, tais como
os exemplos da figura 13.

Observa-se pela analise da figura que para cada tipo de problema de otimizagao
existem métodos especificos para a sua resolugédo. Dentre todos os métodos da figura 13,
sera dado uma importancia maior ao método Metaheuristico e a Fung¢ao Penalidade.

A Funcgao Penalidade por permitir transforma um problema de otimizagao restritivo
em um problema livre de restrigdo. E o método Metaheuristico por dispensar a necessidade

de se derivar a Funcao Objetivo.



Figura 13: Classificagao dos métodos de otimizagdo numérica.
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Fonte: GANDOMI, 2013, p. 28 (adaptado).



31

2.71 Método Metaheuristico

Conforme GANDOMI et al. (2013) é aquele baseado em uma procura, dentro de um
dominio pré-determinado, pelo valor das variaveis de otimizacdo que promovam a
minimizag¢ao da fungao objetivo. Sua aplicagao é realizada quando nao é possivel a utilizagéo
de um método mais preciso (ZAVALA, 2013).

Esse método se subdivide em duas técnicas distintas, que atuam da seguinte

maneira:

a) definindo-se valores iniciais para as variaveis de otimizagao, verificando-se o valor da
funcao objetivo para cada caso e realiza a sele¢do das variaveis para “reproducao”,
criando novos valores para as variaveis de otimizacao. Essa técnica é chamada de
Algoritmo Evolucionario (ZAVALA, 2013); ou

b) por meio da atualizagao dos valores das variaveis de otimizagdo com os resultados

obtidos na iteragao anterior, e dessa forma aproximar do valor 6timo (ZAVALA, 2013).

Ambas as técnicas sdo iterativas, sendo determinado um valor inicial para as varaveis
de otimizacgao, e entado, por meio das iteracdes, aproxima-los do valor 6timo. Para o presente

trabalho sera considerado apenas os algoritmos para a segunda técnica.

2.7.2 Otimizacao de Enxame de Particulas

E um método Metaheuristico e se baseia no ajuste da trajetéria de um conjunto de
particulas. Foi descoberto inicialmente por Kennedy e Eberhart (1995) durante simulagbes de
modelos sociais de passaros em computador. Foram utilizados dois conceitos para cada
particula (passaro) encontrar a melhor posi¢do no sistema: a melhor posi¢édo ja encontrada
por cada particula (memodria da particula), e a melhor posi¢cdo encontrada por qualquer
particula (relacao social da particula com as particulas vizinhas). Com essas duas
informacdes cada particula pode ajustar sua trajetéria de forma a se aproximar da posicéao
ideal.

Conforme Shojaee, Arjomand e Khatibinia (2013) e Wang e Liu (2016), o método
funciona baseado na definicdo randémica de dois vetores, um para os valores das variaveis
de otimizacdo (x) e outro com a velocidade de modificagdo desses valores (v). O vetor
velocidade é responsavel por atualizar o valor do vetor das variaveis de otimizacao, isso &

feito com as seguintes equacgbes:
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Vigr = W¢ Ve + 6111 (Pmetn — Xe) + €2 12" (Gmern — Xt) (22)

Xer1 = Xp + Vpqq (23)

Onde t € o numero da iteragao, w; € o peso inercial, responsavel por definir a inercia
da velocidade (controla a aceleragéo do sistema), sendo atualizado a cada iteragdo por meio
da equagéo (24), ¢, é o parametro de escala cognitivo (relativo a memoaria da particula) e ¢, o
parametro de escala social (relativo a interagao social da particula com as particulas vizinhas),
sendo para ambos, c; e c, utilizado o valor de 2 (KENNEDY e EBERHART, 1995) r; e r, sdo
dois valores randémicos, entre 0 e 1, p,,.;n € 0 melhor valor que uma das variaveis de
otimizacao ja encontrou e g,,.;, € 0 melhor valor ja encontrado por uma variavel de otimizacéo

em todo o sistema.

_ Wmax — Wmin .
Wt = Wmax —

t (24)

tméx

Onde wysx € Wmin SA0 0 Maior e 0 menor valores para w;, esses parametros sao
determinados antes do laco iterativo do algoritmo, e t,,s, © numero maximo de iteragdes.
Valores elevados para ws, € Wiy Permitem uma exploragdo mais acentuada das variaveis
do problema, ja valores menores auxiliam no encontrar localmente o valor 6timo do problema
(TALATAHARI, S. et al., 2012).

Observa-se por essa equagao que a medida que o algoritmo se aproxima do numero
maximo de iteragdes, o valor de w; se reduz, isso pois os valores do vetor das variaveis de

otimizagao estariam se aproximando de uma convergéncia.

2.7.3 Operador de Busca Caética

Nesse método, conforme Wang e Liu (2016), o valor do vetor das variaveis é

atualizado conforme a seguinte equagao:

Xt =1 —24) Gmen + - CH; (25)

Onde A; é o fator de retragdo, fungao do numero da iteragdo, conforme a equacao

(26) e CH; é o vetor caotico, encontrado com a equagéo (27).

tsay —t+1
Atzm“x— (26)

tméx
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CH; = xyin + ch - (xméx - xmin) (27)
Onde x,,5, € 0 vetor que possui 0s menores valores admissiveis para x € x,;,;, 0S
maiores. E ch; é a variavel do caos, sendo seu valor encontrado, para cada iteragao, por meio
da seguinte equacéo:
Cht+1 = 4 " Cht " (1 - Cht) (28)
274 Fungodes de Penalidade
A Funcao de Penalidade é utilizada para transformar um problema de otimizagao

restritivo em um problema equivalente de otimizagdo sem restricoes (BHATTI, 2000). Pode

ser definida por:

Neq_restr_des Neq_restr_ig
2
p@=f@+r- ) (max(0.g)) +r- ) h 29)
j=1 k=1

Onde r é o parametro de penalidade, que é um valor randémico dentro do intervalo
entre 0 e 1. Observa-se que, caso o valor de g; seja negativo (restricdo atendida), ndo ha
penalidade promovida pela equacao restritiva de desigualdade. De forma similar, caso o valor

de h; seja zero, também n&o havera penalidade pela parcela.

2.8 METODO DE ELEMENTOS FINITOS

Conforme Xie e Steven (1997) o Método de Elementos Finitos € uma técnica que
transforma uma estrutura complexa em uma montagem composta por estruturas mais
simples, permitindo que a resolugcdo de problemas complexos sejam resolvidos através de
rotinas computacionais. E aplicado para, a partir de uma dada geometria, das cargas e das
condi¢cbes de contorno, encontrar as componentes de tensido e deslocamento sobre a
estrutura (BELEGUNDU e CHANDRUPATLA, 1999). Esse método se baseia na resolugao de
equacgoes diferenciais parciais e ordinarias, sendo necessario para sua modelagem a
discretizacdo do dominio em uma malha (BHATTI, 2006).

Para a aplicacdo desse tipo de método pode-se utilizar diversas formas de
discretizacdo da estrutura. Cada uma dessas simplificagdes possui caracteristicas especificas

relativas ao seu equacionamento e aplicagdo. Dentre os principais tipos de elementos
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encontrados para modelagem pelo Método de Elementos Finitos destaca-se (ALVES FILHO,
2007):

a) elemento de barra: transfere apenas cargas axiais;
b) elemento de viga: restrito a transferéncia de cargas do tipo axial e fletor;
c) elemento de casca;

elemento sélido.
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3 MATERIAIS E METODOS

3.1 DADOS DA AERONAVE

O estudo do presente trabalho foi realizado sobre a aeronave da equipe Aerosul, do
ano de 2017. Essa aeronave possui como caracteristicas uma envergadura total (apenas asa)
de 2,1 m (b) envergadura da parte reta de 1,47 m (b,.), corda na raiz (c,) de 0,569 m e corda
na ponta (c;) de 0,228 m. O projeto aeronautico prevé um peso maximo (W) de 151 N para a
decolagem e o perfil aerodindmico da asa é o Eppler 423.

A estrutura a ser otimizada é uma trelica, conforme representado na figura 14.

Figura 14: Proposta de trelica para ser otimizada.
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Fonte: o autor.

As varaveis eleitas para a otimizagao sao as posigoes das nervuras (x1, x2, x3, x4 e

x5), além das dimensbes da trelica (x6 e x7), conforme indicagao da figura 14).

3.2 PROBLEMA

A otimizacao estrutural sera realizada sobre uma estrutura trelicada, carregada ao

longo de seu comprimento nos pontos de localizagdo das nervuras. A funcdo objetivo do
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problema sera minimizacdo de massa. A equacgao que representa a massa de uma estrutura

trelicada é:

Nele

mx) = p- Z A1, (30)
i=1

Onde p é a massa especifica do material da estrutura, A; € a area da segéo
transversal de cada barra que compde a trelica, [; € o comprimento de cada barra e n,, € a
quantidade de barras da estrutura.

A trelica devera possuir uma resisténcia minima, sendo entao necessario a utilizagao

da seguinte equacéo restritiva de desigualdade:
Omax _prin — 9adm <0 (31)

Onde oax prin € @ tensdo maxima principal da estrutura, obtida com a aplicagéo do
Método de Elementos Finitos. O MEF também traria como resultado o deslocamento da
estrutura, devido a aplicagdo da carga e as propriedades do material, sendo assim, outra

equacao restritiva a ser considerada sera:
6 —0aam <0 (32)
Onde & é o deslocamento total maximo da estrutura e §,,4,, € 0 deslocamento maximo
admissivel.
Além da resisténcia, a trelica possui o limitante geométrico, devido as restricdes
fisicas da asa:
X—Xmar <0 (33)
Xmin — X <0 (34)
Onde x,,:x € x,n, S0 0s vetores que delimitam, respectivamente, os valores

maximos € minimos para as variaveis e otimizacao (x).

Como forma de representar o problema no formato padrao, tem-se a equagao (35):
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Nele
minimizar m(x) = p - Z A+l
i=1
Gmax_prin — Ogdm <0 (35)
5 — 6adm <0
X—Xpax <0
Xmin — X = 0

sendo

3.3 METODO DE RESOLUCAO

Para a resolugcdo do problema foi aplicado o método iterativo de otimizagéo. Esse
método esta definido no quadro 1.

O algoritmo do quadro 1 sera implementado através do software Matlab, sendo que
nele sera realizado a parametrizagcdao do problema definido na equagédo (35), e do
equacionamento dos métodos de otimizacdo definidos acima. O Matlab ira comandar a
resolugdo por meio do Método de Elementos Finitos para cada iteragdo, e dessa forma
alimentar o algoritmo com valores de tens&o na estrutura, possibilitando a obten¢c&o de novos

valores para as variaveis de otimizacao.

Quadro 1: Algoritmo de otimizacao.

Arbitrar valores iniciais para as variaveis do problema.
2. Loop até encontrar a solugao ideal (convergir).

2.1. Calcular as cargas sobre a estrutura por meio dos equacionamentos de
Sustentagao, Arrasto e Momento para a asa.

2.2. Verificar a tensdo e o deslocamento da estrutura por meio do Método de
Elementos Finitos.

2.3. Utilizar as tensdes e as deformagdes para corrigir as variaveis do problema,
por meio do método de otimizacéo.

2.4. Verificar convergéncia.

3. Escrever a solucao.
Fonte: o autor.

Foi utilizado o software ANSYS, com seus modulos de analise estatica e analise
modal para a resolugédo do Método de Elementos Finitos, e dessa forma obter as tensdes e
deslocamentos da estrutura, devido a aplicagdao de carga. Com os valores de tenséo e
deslocamento sera possivel encontrar novos valores de geometria e dar sequéncia a novas
iteracoes. Os métodos de otimizacado definidos no presente trabalho possuem como Unica

forma de saida o limite de iteragdes.
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3.3.1  Calculo de Cargas

O calculo das cargas sobre cada uma das nervuras da asa sera realizado por meio
da integragdo das equagbes (17) e (36), para cada uma das regides da figura 15. O valor
obtido com esse processo matematico sera aplicado nas regides indicadas na figura 16, sobre
a estrutura modelada no software ANSYS, conforme indicado na figura 17.

Figura 15: Regides de concentragao de carga sobre a longarina.
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Fonte: o autor.

Figura 16: Indicacdo das cargas sobre a estrutura.

Fonte: o autor.
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Figura 17: Configuragéo das cargas no ANSYS com elementos de viga.
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Fonte: o autor.

Como condigao de contorno foi definido um engaste na regido onde se encontraria a
fuselagem da aeronave.
A equacao (36) (AEROSUL, 2017a) é uma aproximacado do momento sobre o perfil,

obtida a partir da distribuicdo de pressao sobre ele.

1
! 1 41 Ly)s

(x — Z) - ACp,(x) dx — -fo (Z — x) “ACp,(x)dx|-c(y) - f01 ACp, () dx 36)

Mca(y) = J;
4

Onde ACp,(x) é a equagao que representa a distribuicao da componente vertical da
diferenca de presséao sobre o perfil, obtida a partir de uma aproximagéo polinomial de grau 8

das curvas geradas pelo software XFLR 5 (figura 18).

Figura 18: Grafico do Cp, do aerofdlio E-423, para angulo de incidéncia de 0°.

Fonte: o autor.
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O processo de analise da distribuicdo de pressao, para a obtencdo da equacdo

ACp,(x) é realizado pelo algoritmo do Apéndice C.

3.3.2 Método de Elementos Finitos

O calculo de tensodes sobre a trelica se dara por meio do Método de Elementos Finitos

do ANSYS, sendo o calculo acionado por uma linha de comando do Matlab:

Figura 19: Linha de comando do Matlab para chamar o ANSYS.

I"C:\Diretdério de instalacdo do ANSYS\runwb2.exe" -b -r "ANSYS\Atualizar
ANSYS.wbjn"

Fonte: o autor.

Essa linha de comando, conforme Gauchia (2017) e MathWorks (2017), realiza um
comando do sistema operacional, sendo no caso, o acionamento de um script em Python
(Apéndice F), no software ANSYS. Esse script realiza a atualizagdo das variaveis de
otimizagdo, o calculo das tensbes na estrutura, e a exportagdo dos arquivos com o0s
resultados.

A figura 20 indica a modelagem realizada no ANSYS. A atualizagao das variaveis de
otimizagao, e das cargas, € realizada por meio de uma planilha do Excel. Onde o algoritmo

do Matlab grava esses valores, e 0 codigo do ANSYS realiza a leitura e atualizagéo.

Figura 20: Workbench do ANSYS.
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Fonte: o autor.
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Apods o calculo é realizado a exportacdo dos resultados para um arquivo, onde o
algoritmo de otimizagao pode realizar a leitura e o tratamento conforme métodos explicados
nas sessbes 2.7.2e 2.7.3 .

Para validacdo do Método de Elementos Finitos, realizou-se uma busca por
propriedades dos materiais, restrigindo-se essa busca a barra de Fibra de Carbono; e as
unides coladas com Kevlar e Crianocilato, ambas indicadas na figura 21.

Figura 21: Elementos estruturais.

Fonte: o autor.

Para validagdo da modelagem da Fibra de Carbono realizou-se um ensaio de tragéo,

com extensdmetro sobre corpos de prova de fibra de carbono (figura 22) e sobre barra com
nos de kevlar (figura 23).

Figura 22: Ensaio de tragdo em corpo de prova de Fibra de Carbono.

Fonte: o autor.
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Figura 23: Ensaio de tracdo em corpo de prova de Nés de Kevlar.

Fonte: o autor.

Os relatérios desses ensaios encontram-se no Anexo A e Anexo B. Neles é possivel
identificar que o limite de resisténcia a tragao da fibra de carbono néo foi atingido, e que o
limite de resisténcia do n6é de Kevlar fica com valor médio em 22 MPa.

E um experimento de carregamento, puramente fletor, sobre um tubo de Fibra de
Carbono de diametro externo de 6 mm e espessura de parede de 0,5 mm. Esse tubo foi
engastado, garantindo-se um balango de 600 mm. E entdo realizado o carregamento de 2,35
N.

Figura 24: Carregamento de viga tubular engastada.
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Fonte: o autor.
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Figura 25: Modelagem no ANSYS de viga tubular engastada, com elementos de viga.

Fonte: o autor.

Observa-se, através da escala de deslocamento da figura 25, um valor maximo de
42,61 mm, bem préxima do valor encontrado no experimento de bancada. As propriedades
do material utilizadas na modelagem sao oriundas do banco de dados no software ANSYS
(figura 26), e a configuracdo de malha automatica foi limitada a um tamanho de 1 mm (figura

27). Para essa modelagem foi escolhido elementos de vida.

Figura 26: Detalhes das propriedades do material.

1
2 T Density 1,49E-0%
3 |®m T orthotropic Secant Coefficient of Thermal Expansion
g |8 T Crthotropic Elasticity
a1 Young's Modulus % direction 1,21E+05 MPa :ﬂ
10 Young's Modulus ¥ direction f==tuln] MFPa :‘
11 Young's Modulus Z direction BE00 MPa ﬁ
12 Poisson's Ratio Xy 0,27
13 Poisson's Ratio Y2 0,4
14 Poisson's Ratio X2 0,27
15 Shear Modulus XY 4700 MPa =l
16 Shear Modulus ¥Z 3100 MPa fhd
17 Shear Modulus X2 4700 MPa =l
15 |® B Orthotropic Stress Limits
28 = 4 Orthotropic Strain Limits
32 |m T Tsa-Wu Constants
42 |m 1 Puck Constants

Fonte: o autor.
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Figura 27: Detalhes da malha do modelo.
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Fonte: o autor.

Com as propriedades descritas foi possivel obter uma modelagem fidedigna a

realizada.

3.3.3 Algoritmo de Otimizagao

Os métodos de otimizagédo eleitos para resolugdo do presente problema foram:
Fungao Penalidade, aplicada com a finalidade de tornar o problema de otimizagao restritivo
em um problema livre de restricdo; e o Método Metaheuristico. Para esse segundo aplica-se
Otimizacao por Enxame de Particulas e Otimizagao de Busca Cadtica, como métodos.

Como forma de operacionalizar e resolver o problema proposto, foi implementado o
algoritmo do quadro 1, através dos dois métodos de otimizagdo propostos: Método por
Enxame de Particulas (Apéndice A) e Operador de Busca Cadtica (Apéndice B).

Para ambas as situagdes foram utilizados, como tensdo maxima admissivel, o valor
de 22 MPa, e deslocamento admissivel, de 75 mm. A quantidade de iteracdes maximas para
ambos os algoritmos foi limitada a 100. No caso do Método por Enxame de Particulas foram
utilizados pesos inerciais maximo (w;,s,) € MiNIMo (w,,,) 1,2 € 0,4 respectivamente e os
parametros de escala cognitivo e social foram 2, para ambos. Para o algoritmo baseado no
Método de Busca Cadtica, foi utilizado como parametro inicial para a variavel do caos (ch)

um valor randémico.
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4 RESULTADOS

Com os algoritmos descritos no capitulo anterior foi possivel realizar a otimizagao na
longarina proposta. A otimizagao foi realizada com a fungdo massa penalizada, conforme
equacgao (29), para cada um dos métodos.

A modelagem do Elementos Finitos foi realizada com tubos de 14 mm de didmetro
externo, com 1 mm de parede.

4.1 RESULTADOS COM O METODO DE ENXAME DE PARTICULAS

Com o algoritmo do Apéndice A foi obtida a otimizacao da funcao penalidade, sendo

que o histdrico do valor dessa fungao, pelas iteragdes, encontra-se na figura 28.

Figura 28: Histdrico da fungéo penalidade, com o método de Enxame de Particulas.

8000 T

. Massa da Fungao Penalidade
i I I I T

7000

6000

Massa [kg]
w =3 S
j=3 [=3 f=1
S 3 3
8 8 &

2000 *

** *
g ¥ *K 5

*%
1000

0 ek

rrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrrr

0 10

Iteragbes

Fonte: o autor.

Figura 29: Histdrico de tensao e deslocamento, com o Método de Enxame de Particulas.
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Fonte: o autor.

Pode-se uma convergéncia para um valor especifico, sendo, dentro do dominio

definido para o problema, encontrado um valor para cada uma das variaveis. O valor final da
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massa da estrutura foi de 0,492 kg, e as restrigdes definidas foram atendidas, com um valor
de tensdo maxima em 19,82 MPa e deslocamento maximo de 4 mm. Na figura 29 estédo
representados o historico de tensao e deslocamento da estrutura.

O grafico da figura 28 representa a fungdo massa penalizada pelos valores de tensao
e deslocamento. Na avaliagdo da massa da estrutura (figura 30) tem-se um aumento. Isso
devido a tentativa de minimizar a massa penalizada, o que se faz necessario a reducao dos

valores de tensao, e aumento da massa.

Figura 30: Histérico da massa, com o Método de Enxame de Particulas.
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Fonte: o autor.

O histdrico das variaveis de otimizagao do presente problema encontra-se na figura
31. E observada uma convergéncia das variaveis para valores especificos, dentro do dominio

proposto foi encontrado.
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Figura 31: Historico das variaveis de otimizagéo, com o Método de Enxame de Particulas.
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Fonte: o autor.

Na analise de tensbes da estrutura otimizada (figura 32 a) verifica-se que nao existe
nenhum ponto com concentragao de tensdo superior ao tensdo admissivel definida. Tem-se,
porém, regides com tensodes inferiores a definida como limite. Na figura 32 também é possivel

observar a comparacgao da primeira e ultima iteragdes do algoritmo.
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Figura 32: Comparativo de tensdes da trelica da primeira (a) e da ultima (b) iteragdes, com o

Método de Enxame de Particulas.

Fonte: o autor.

4.2 RESULTADOS COM O METODO DE OPERADOR DE BUSCA CAOTICA

Com o algoritmo do Apéndice B tem-se, na figura 33, o histérico da fungéo penalidade
do problema proposto.

Figura 33: Histérico da fungao penalidade, com o método de Busca Cadtica.
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Ocorre também a minimizacao da fungdo massa penalizada, e a obtengao do valor
otimo para o problema. Na figura 34 observa-se o historico dos valores de tensdo maxima e

deslocamento maximo, com a convergéncia ocorrendo com 22 MPa e 3mm, respectivamente.
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Figura 34: Historico de tenséo e deslocamento, com o Método de Busca Cadtica.
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Fonte: o autor.

Para a fungdo maxima, como resultado encontra-se o valor de 0,575 kg. O historico

da fungdo massa encontra-se na Figura 35

Figura 35: Historico da massa, com o Método de Busca Cadtica.
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Fonte: o autor.

O histérico de valores das variaveis encontra-se na figura 36.

Na analise de tensdes da estrutura resultante (figura 37 ) ndo ha nenhum ponto com

tensdo maxima superior a tensdo admissivel.




Figura 36: Historico das variaveis de otimizagdo, com o Método de Busca Cadtica.
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Figura 37: Comparativo de tensdes da trelica da primeira (a) e da ultima (b) iteragdes, com o

Método de Busca Cadtica.
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Fonte: o autor.

4.3 COMPARATIVO DOS METODOS

Percebe-se uma diferenga de resolugao entre os dois métodos de otimizagado. Os
dados dos resultados de ambos os métodos encontram-se resumidos no quadro 2.

Quadro 2: Comparativo entre os resultados dos métodos de otimizagao

MetOd; de'Enxame de Método de Busca Caotica
articulas

Massa da Meia Asa 0,492 kg 0,575 kg

Tensao Maxima 19,82 MPa 22 MPa
Deslocamento maximo 4 mm 3 mm

Fonte: o autor.

Salienta-se que ambas as resolugdes encontraram respostas que atendam as
restricbes impostas ao problema. Mas cada um dos métodos retornou valores diferentes de
massa para a estrutura.

Isso se deve a diferengca matematica dos métodos, e a usa forma de buscar dentro
do dominio proposto a melhor solugao.

Outra comparacao possivel de ser realizada entre as solucbes € o0 peso
computacional, porém para o presente caso nao se torna relevante devido a maior demanda
por recurso de processamento se dar devido a resolugdo do Método de Elementos Finitos,
sendo idéntica para ambas.
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5 CONCLUSAO

Durante desenvolvimento do presente trabalho foi realizada a analise, e posterior
modelagem, dos parédmetros aeronauticos relativos a dimensionamento dos carregamentos
que atuam sobre a longarina da aeronave. Com sucesso tem-se um algoritmo que realiza o
célculo iterativo de cargas sobre a longarina da aeronave.

Foi desenvolvido um modelo de longarina para ser otimizada, e dela foram
selecionadas variaveis para otimizacao.

Também se realizou uma busca sobre os métodos de resolugao de problemas de
otimizagdo que fossem passiveis de serem aplicados ao problema proposto. Dentre os
diversos métodos de otimizagcao existentes se elegeu os métodos metaheuristicos, por
dispensarem a derivagdo da da Funcgéo de Otimizagao e permitir a utilizacdo de MEF para
obtencgdo dos valores de tensado e deslocamento da estrutura. Foram aplicados os métodos
de Otimizacao por Enxame de Particulas e o Operador de Busca Cadtica como métodos
matematicos a serem implementados.

Com a utilizacdo desses algoritmos foram obtidas estruturas otimizadas, com a
minimizagdo da fungdo massa penalizada, porém com uma diferenga entre as solugdes
encontradas por cada um dos métodos. Para a otimizacédo por Enxame de Particulas obteve-
se uma estrutura com massa inferior a massa da estrutura obtida pelo método de Busca
Cadtica. Isso devido a dificuldade do segundo método em realizar a busca proximo dos limites
do dominio.

De forma geral o objetivo do trabalho foi alcangado, pois com sucesso foi aplicado
um método de dimensionamento para a trelica da asa da aeronave, encontrando-se uma
solugdo que atenda as restricbes do problema, e que garanta uma aproximacéo da situagao
otima. Salienta-se a diferenga entre os métodos, em que o Enxame de Particulas € mais
adequado para buscas préoximas da fronteira do dominio. Ja o Método de Busca Cadtica
possui dificuldade na préximidade desses limites, devendo ser evitado quando se busca um
minimo nessa regiao.

Com os estudos e dificuldades encontradas no presente trabalho sugere-se, para

trabalhos futuros:

a) estudar as juntas coladas da trelica, por serem os elementos mais frageis;
b) estudar outras formas construtivas para a longarina da aeronave, devido ao
subdimensionamento excessivo que se gera pela fragilidade das juntas coladas;

c) utilizagdo de método de CFD para obteng¢ao dos dados de entrada da carga alar;
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estudar a aplicacdo da otimizagdo estrutural, considerando os parédmetros de
aeroelasticidade, devido a esta area de estudo ser um requisito moderno do
regulamento da competicdo; e

utilizar os métodos de otimizacéo estudados em outras aplicagdes estruturais.
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APENDICE A - ALGORITMO DO MATLAB DE OTIMIZAGAO PELO METODO DE
ENXAME DE PARTICULAS

clear all, clc

syms X Yy
000000000000200000000000000000 00000000000000000000000000000
55%5%%5%%%5%5%%%5%5%%5%5%%%5%%%5%%%5%5%%%Dados da Aeronaves$5%35%5%5%%5%5%5%5%5%5%%5%5%%5%5%5%%5%5%%%5%%

W=151; 3Mtow [N]

nmax=1.32;%Fator de Carga

b=2.1;%Envergadura de meia asa

br=b*0.7;%Envergadura da parte reta (asa dos dois lados) [m]
cr=0.569;%Corda na raiz [m]

ct=0.228;%Corda na ponta [m]

S=cr*br+ct* (b-br)+ (cr-ct) * (b-br) /2;%Area total da asa [m?]

c(y)=(abs (y-br/2)+(y-br/2))/ (2*y-br) * (ct+ (b-2*y) * (cr-ct) / (b-br) )+ (abs (br/2-
y)+(br/2-y))/ (br-2*y) *cr;%Corda em qualquer ponto ao longo da envergadura, para uma
asa regtrotrapezoidal

Re=500000; $Numero de Reynolds da analise

[DCpvz (x)] = Analise do Perfil Aerodinamico (Re);

[LS(y) ,Mca(y)] = Calculo da Carga na Asa(W,nmax,c(y),b,S,DCpvz);
$55%5%5%%%%555%5%5555%5%5%%%%%5%5%5%%%Dados da Estrutura%$%%%%s5%5%5%5%%5%5%5%5%5%5%5%5%%%%%%%%%
sigadm=22; $Tensdo méxima principal admissivel [MPal]

deltadm=75;%Deslocamento maximo admissivel para a estrutura [mm]

555555555555 55555%5%5%%55%5%5%5%5%5%5%%%%%Chute ITnicialsssss%5%5%5%%%%5%5%5%5%5%5%5%5%5%%%%%%%%

x otim(1l,:)=[.15;.30;.45;.60;.9;0.05;0.05];%Valores inciaiais para a otimizacéo
$%5%%%%%%%5%%%%%%%%%%%5%55Método Iterativo de Otimizacdo%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%

v otim(1l,:)=[0.001;0.001;0.001;0.001;0.001;0.001;0.0017;

pbest=x otim;
gbest=pbest;
imax=100;
wmin=.4;
wmax=1.2;
cl=2; Spbest
c2=2; %gbest

for i=1l:imax

xmin (i, :)=[0.01; (x otim(i,1)+x otim(i,2))/2+0.01; (x_otim(i,2)+x otim(i,3))/2+0.01; (
X_Otim(i,3)+x_otim(i,4))/2+0.0l;br/2+0.0l;0.0l;0.0l};

xmax (i, :)=[(x_otim(i,1)+x otim(i,2))/2-0.01; (x_otim(i,2)+x otim(i,3))/2-
0.01; (x_otim(i,3)+x otim(i,4))/2-0.01;br/2-0.01;b/2-0.01;0.25;0.11;

pos_nervura=[x otim(i,1);x otim(i,2);x otim(i,3);x otim(i,4);br/2;x otim(i,5);b/2];
[L,M] = Sustentacao_ e Momento em cada Nervura (LS,Mca,pos_nervura);

xlswrite ('ANSYS\FEM Otimizacao files\dpall\XLS\Entrada de Dados no
ANSYS.xls', [x otim(i,:)'*1000;eval(L);eval (M)], 'B2:B22")

I"C:\Diretdério de instalacdo do ANSYS\runwb2.exe" -b -r "ANSYS\Atualizar
ANSYS.wbijn"
result=readtable ('output ANSYS.csv', 'HeaderLines', 6);

sig (i, :)=[table2array(result(1,47:51)),max (table2array(result(l,47:51))),max(table2
array(result (1,47:51)))1;

delt (i, :)=table2array(result(l,46));

massa (i, :)=[sum([table2array(result(l,73:76)),table2array(result(1l,85)),table2array
(result(1,94)),table2array(result(1,112:114))]),sum([table2array(result(l,77:78)),t
ableZ2array(result(1,86:87)),table2array(result(l,95:96)),table2array(result(l1,118:1
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20))1),sum([table2array(result(1l,52)),table2array(result(1l,79:80)),table2array(resu
1t(1,88:89)),table2array(result(1,97:98)),table2array(result(1,124:125))]1),sum([tab
le2array(result(1,56:58)),table2array(result(l,62:64)),table2array(result(l1,81:84))
,table2array(result(1,90:93)),table2array(result(1,99:102))]),sum([table2array(resu

t(1,68:69)),table2array(result(1,103:111))]),sum([table2array(result(1l,53)),table2
array(result(l1,59)),table2array(result(l,65)),table2array(result(l,70)),table2array
(result(1,115)),table2array(result(1l,121))]),sum([table2array(result(l,54:55)),tabl
e2array (result(l1,60:061)),table2array(result(l,66:67)),table2array(result(l,71:72)),
tableZ2array(result(1,116:117)),table2array(result(1,122:123))1)1"';
gl(i,:)=sig(i,:)-sigadm;
g2 (i, : ):delt( , 1) —deltadm;
g3 (i, :)=x_ otlm( 1) -xmax (i, :);
gd (i, : ):xmln(l,:) -x_otim(i, :);
m(i,:)=massa (i, :)+rand*max(gl(i,:),0)."2+rand*max(g2(i,:),0)."2+rand*max (g3 (i,:),0)

.M2+rand*max (g4 (i,:),0)."2;%Funcdo objetivo.
mtot (i)=sum(m (i, :));

for j=1:7

if m(i,j)<=min(m(:,3))
pbest (1,J)=x_otim(i,J);

end

end

if mtot (i)<=min (mtot)
gbest=x otim(i,:);

end

w(i)=wmax- (wmax-wmin) *i/imax;
if i~=imax

for j=1:7
rl=rand;
r2=rand;
v_otim(i+l,J)=w(i)*v_otim(i,J)+cl*rl* (pbest (j)-
x otim(i,J))+c2*r2* (gbest (j)-x otim(i,]));

x otim(i+1l,J)=x otim(i ,j)+viotim(i+l,j);
if x otim(i+1,J)>xmax(i,3)
x_otim(i+l,Jj)=xmax(i,]J);
end
if x otim(i+l,J)<xmin(i,3)
x otim(i+1,J)=xmin(i,J);
end
end
end
end
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APENDICE B- ALGORITMO DO MATLAB DE OTIMIZAGAO PELO METODO DE
BUSCA CAOTICA

clear all, clc

syms x y

55%%5%55%%%%%%5%%5%%5%%5%%5%%5%%%%%%Dados da Aeronave$$%%%%%5%5%5%%5%5%5%%5%5%5%5%5%5%5%%5%5%5%5%%%
W=151; 3Mtow [N]

nmax=1.32;%Fator de Carga

b=2.1;%Envergadura de meia asa

br=b*0.7;%Envergadura da parte reta (asa dos dois lados) [m]

cr=0.569;%Corda na raiz [m]

ct=0.228;%Corda na ponta [m]

S=cr*br+ct* (b-br)+ (cr-ct) * (b-br) /2;%Area total da asa [m?]

c(y)=(abs (y-br/2)+(y-br/2))/ (2*y-br) * (ct+(b-2*y)*(cr-ct)/ (b-br)) + (abs(br/2-
y)+(br/2-y))/ (br-2*y) * cr;%Corda em qualquer ponto ao longo da envergadura, para
uma asa regtrotrapezoidal

Re=500000; $Numero de Reynolds da analise

[DCpvz (x)] = Analise do Perfil Aerodinamico (Re);

[LS(y) ,Mca(y)] = Calculo da Carga na Asa(W,nmax,c(y),b,S,DCpvz);
$55%5%5%%%%555%5%5555%5%5%%%%%5%5%5%%%Dados da Estrutura%$%%%%s5%5%5%5%%5%5%5%5%5%5%5%5%%%%%%%%%
sigadm=22; $Tensdo méxima principal admissivel [MPal]

deltadm=75;%Deslocamento maximo admissivel para a estrutura [mm]

555555555555 55555%5%5%%55%5%5%5%5%5%5%%%%%Chute ITnicialsssss%5%5%5%%%%5%5%5%5%5%5%5%5%5%%%%%%%%

x otim(1l,:)=[.15;.30;.45;.60;.9;0.05;0.05];%Valores inciaiais para a otimizacéo
$%5%%%%%%%5%%%%%%%%%%%5%55Método Iterativo de Otimizacdo%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
gbest=x otim;

imax=100;

ch(1)=rand;

for i=l:imax

xmin (i, :)=[0.01; (x_otim(i,1)+x otim(i,2))/2+0.01; (x_otim(i,2)+x otim(i,3))/2+0.01; (
x otim(i,3)+x otim(i,4))/2+0.01;br/2+0.01;0.01;0.01];

xmax (i, :)=[(x_otim(i,1)+x otim(i,2))/2-0.01; (x_otim(i,2)+x otim(i,3))/2-

0.01; (x_otim(i,3)+x otim(i,4))/2-0.01;br/2-0.01;b/2-0.01;0.25;0.11;
pos_nervura=[x otim(i,1);x otim(i,2);x otim(i,3);x otim(i,4);br/2;x otim(i,5);b/2];
[L,M] = Sustentacao_ e Momento em cada Nervura (LS,Mca,pos_nervura);

xlswrite ('ANSYS\FEM Otimizacao files\dpall\XLS\Entrada de Dados no
ANSYS.xls', [x otim(i,:)'*1000;eval(L);eval (M)], 'B2:B22")

I"C:\Diretdério de instalacdo do ANSYS\runwb2.exe" -b -r "ANSYS\Atualizar
ANSYS.wbijn"

result=readtable ('output ANSYS.csv', 'HeaderLines',6);

sig (i, :)=[table2array(result(1,47:51)),max (table2array(result(1l,47:51))),max (table2
array(result(l1,47:51)))1;
delt (i, :)=table2array(result(1l,46));

massa (i, :)=[sum([table2array(result(l,73:76)),table2array(result(1l,85)),table2array
(result(l,94)),table2array(result(1,112:114))]1),sum([table2array(result(l,77:78)),t
able2array(result(1,86:87)),table2array(result(l,95:96)),table2array(result(l1,118:1
20))1),sum([table2array(result(1l,52)),table2array(result(1l,79:80)),table2array(resu
1t (1,88:89)),table2array(result(1,97:98)),table2array(result(1,124:125))]),sum([tab
le2array(result(1,56:58)),table2array(result(1l,62:64)),table2array(result(l1,81:84))
,table2array(result(1,90:93)),table2array(result(1,99:102))]),sum([table2array(resu
1t (1,68:69)),table2array(result(1,103:111))]),sum([table2array(result(1l,53)),table2
array(result(l1,59)),table2array(result(l,65)),table2array(result(l,70)),table2array
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(result(1,115)),table2array(result(1l,121))]),sum([table2array(result(l,54:55)),tabl
e2array (result(l,60:61)),table2array(result(l,66:67)),table2array(result(l,71:72)),
table2array(result(1,116:117)),table2array(result(1,122:123))1)1"';

gl(i,:)=sig(i, :)-sigadm;

g2(i,:)=delt (i, :)-deltadm;

g3(i,:)=x_otim(i,:)-xmax(i,:);

g4 (i, :)=xmin (i, :)-x _otim(i,:);
m(i,:)=massa(i,:)+rand*max (gl (i, :),0)."2+rand*max(g2(i,:),0)."2+rand*max (g3 (i,:),0)

.M2+rand*max (g4 (i,:),0)."2;%Funcdo objetivo.
mtot (i)=sum(m (i, :));

if mtot (i)<=min (mtot)
gbest=x otim(i,:);

end
lamb (1) =(imax-i+1) /imax;
CH(i, :)=xmin (i, :)+ch(i)* (xmax (i, :)-xmin (i, :));
if i~=imax
x otim(i+l, :)=(l-lamb(i)) *gbest (:)'+lamb(i)*CH(i,:);
end

ch(i+l)=4*ch (i) *(1-ch(i));

end
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APENDICE C - ALGORITMO DO MATLAB PARA OBTENGAO DA EQUAGAO DE
DISTRIBUIGAO DE PRESSAO AO LONGO DO PERFIL

function [DCpvz] = Analise do Perfil Aerodinamico (Perfil,alpha,Re)
Syms x

$Importacdo dos dados do Cp e do perfil

Cp_data=importdata ('Perfil Aerodinamico\E-423 - 0° - Re500000.txt'," ',6);%Importa
os dados do Cp, para anélise

xz data=importdata ('Perfil Aerodindmico\E-423.dat',' ');%Importa os dados do
perfil, para andlise

%Separa em parte superior e parte inferior as curvas de Cpv e as coordenadas do
perfil
i=1;
while Cp data.data(i,1l)>Cp data.data(i+1,1)
xsup (i, 1)=Cp data.data(i,1);
zsup (i,1)=xz data.data(i,2);
Cpvsup (i,1)=Cp _data.data(i,3);
i=i+1;
end
j=1;
while i<=length (Cp data.data(:,1))
xinf (j,1)=Cp data.data(i,1);
zinf (j,1)=xz data.data(i,2);
Cpvinf (j,1)=Cp data.data(i,3);
i=1i+1;
J=3+1;
end

res poly=8;

$Obtém as equacgdes da distribuigdo do Cpv

pCpvsup=polyfit (xsup,Cpvsup, res poly);%Obter os coeficientes da equacdo polinomial
da Cpv do extradorso

pzsup=polyfit (xsup, zsup, res poly);s0bter os coeficientes da equacdo polinomial do y
do extradorso

pCpvinf=polyfit (xinf,Cpvinf, res poly);%Obter os coeficientes da equacdo polinomial
da Cpv do intradorso

pzinf=polyfit (xinf,zinf, res poly);3%0Obter os coeficientes da equacdo polinomial do y
do extradorso

%Calcular Cpvx e Cpvz
for i=1:length (xsup)
Cpvsupx (i,1)=-sin(atan (polyval (polyder (pzsup),xsup(i)))) *Cpvsup (i) ;
Cpvsupz (i, 1)=cos (atan (polyval (polyder (pzsup),xsup(i)))) *Cpvsup (i) ;
end
for i=1:length (xinf)
Cpvinfx (i, 1l)=-sin(atan(polyval (polyder (pzinf),xinf(i)))) *Cpvinf (i) ;
Cpvinfz (i, 1)=cos (atan (polyval (polyder (pzinf),xinf(i)))) *Cpvinf (i) ;
end

%O0btém as equacgdes da distribuicdo do Cpvy

pCpvsupz=polyfit (xsup,Cpvsupz, res poly);30Obter os coeficientes da equacio
polinomial da Cpvy do extradorso

pCpvinfz=polyfit (xinf,Cpvinfz, res poly);%0Obter os coeficientes da equacio
polinomial da Cpvy do intradorso

pDCpvz=pCpvinfz-pCpvsupz; sObter os coeficientes da equacdo polinomial da DCpvy
DCpvz (x)=poly2sym (pDCpvz);sTransformar equacdo polynomial do Cpvy em equagdo
simbdlica



62

APENDICE D - ALGORITMO DO MATLAB PARA OBTENGAO DAS EQUAGOES DE
DISTRIBUIGAO DE CARGA

function [LS,Mca] = Calculo da Carga na Asa(W,nmax,c,b,S,DCpvz)

syms x y
%$x é a posicdo na corda em percentual, digo 0, para bordo de ataque, inicio da asa
e 1 para bordo de fuga, fim da asa.

%y é a posicdo na envergadura.

Lmax=nmax*W; $Carga maxima na asa

$Calculo da distribuicdo da sustentacdo, ao longo da envergadura

LE (y)=4*Lmax/b/pi* (1-(2*y/b)"*2)"0.5;%Distribuicdo eliptica

LRT (y) =Lmax*c/S;%Distribuicdo geométrica

LS (y)=(LE(y)+LRT (y))/2;%Distribuicdo da carga pela aproximacdo de Sherenk

%Calculo da distribuicdo de momento, ao longo da envergadura
Mca (y)=(int ((x-.25) *DCpvz (xX),x, .25,1)-int ((.25-
x) *DCpvz (x),%,0,.25))*c*LS(y)/int (DCpvz,x,0,1);

end
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APENDICE E - ALGORITMO DO MATLAB PARA CALCULO DA SUSTENTAGAO E

MOMENTO EM CADA NERVURA DA ASA

function [L,M] = Sustentacao e Momento em cada Nervura (LS,Mca,pos _nervura)

syms vy

for i=1:1length(pos_nervura)
if i==
L(i,l):int(LS(y),y,O,(pos_nervura(i)+pos_nervura(i+l))/2);
M(i,1)=int (Mca(y),y,0, (pos nervura (i)+pos nervura (i+l))/2);
elseif i==length(pos nervura)
L(i,l):int(LS(y),y,(pos_nervura(i—l)+pos_nervura(i))/2,pos_nervura(i));
M(i,1)=int (Mca(y),y, (pos_nervura(i-1)+pos nervura(i))/2,pos nervura(i));

’

else
L(i,1)=int(LS(y),y, (pos_nervura (i-
1) +pos_nervura(i)) /2, (pos_nervura(i)+pos_nervura(i+l))/2);
M(i,1)=int (Mca(y),y, (pos_nervura (i-
1) +pos_nervura(i)) /2, (pos_nervura(i)+pos_nervura(i+l))/2);
end
end
end



APENDICE F - ALGORITMO EM PYTHON DO ANSYS

Open(FilePath="C:/Diretério dos arquivos/ANSYS/FEM_Otimizacao.wbpj")

system1 = GetSystem(Name="XLS")

analysis1 = system1.GetContainer(ComponentName="Analysis")
setup1 = analysis1.GetExcelSetup()

xlsfile1 = setup1.GetFile(Name="File")

xlsfile1.Reload()

analysisComponent1 = system1.GetComponent(Name="Analysis")

analysisComponent1.Update(AllDependencies=True)
Update()

Parameters.ExportAllDesignPointsData(FilePath="C:/Diretério dos arquivos/output_ ANSYS.csv")
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ANEXO A - RELATORIO DE ENSAIO DE TRAGAO DE BARRA DE FIBRA DE
CARBONO
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UCS - CCET - Laboratorio de Polimeros
L POL-FG142 Rev 00 (03/2016) Resultados Emic

Relatario de Ensaio

Magunz: Eome DL2MW  cemla: Trd 26 Sxtensometroc Trd 2 Data: 29092017 Hoea: 15:01:20  Trabalho n* 6069

Programa: Tese versio 3.01 Metodo s Ensale; LPOL-PEM Module IS0 - R2016-05-06
ident. Amosira: FEEFFEEFEEFFT Ampsira: SoHcitanta: Operador:
Carpo ge Area Farga Forga  Forga (@ nuptura Mod_Eldstic.

Prova @Paonto PT1 @Ponta PT2
{mmz) (kDT) (kg (kg {MiPa)
CP 1 700 £.62 415 000 141497
Hamern CPE 1 1 1 1 1
Madiz 7.000 56213 415 (1. 0000 141504
Madizna 7.000 5623 41s (1. 0:000 1415040
Dagv. Padrac b ] * % i
Coef Var(%) = & * = *
Panto PT1 - panto da curva onoe a Det.Especil. vale: 0.0=0 %4
Fomto PT2 - parito da curva onde @ Def.Especi. vale: 0.250 %4
Forca (kef)
0.0
400.0 =

3000 f
200.0 /

LoD.0 fl

/

0.000 0200 0400 D.600

(L]

Lot Deformacio (mm)




ANEXO B - RELATORIO DE ENSAIO DE TRAGAO DE NOS DE KEVLAR
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UCS - CCET - Laboratorio de Polimeros

magquina: Emic DL2000
erograma; Tese versio 3.01
Ident. Amasira:

LPOL-FG142 Rev 00 (03/2016) Resultados Emmc

Cemla: Trd 26

Extznsometro: Trd 2

Relatario de Ensaio

Data: OL0201T

Hora: 17:50:58

traane i 6077

metooa g2 Enzaio: LPOL-PEMI Aadule IS0 - F2016-05-06

= amostra: JUNTA OOLADA

Solicttante: Izor

operader Damiam Budele

Corpo de Area Farga Foega  Forga @ ruptura Mod Elastic.
Prova @Paonto PT1 fPonto PT2
[mm2) [kgT) {kgr) (kg [MPa)
Co g 7.00 0.36 L13 .00 5285
cp2 7.00 0.37 LI6 (.00 4346
Co 3 700 027 L& 0.0 3307
cPd4 700 .66 Lo§ 0,00 TA7E
CP5 700 052 213 .00 12323
NOmerD CRS 5 5 5 ] 5
Madlz 7.000 04356 1.49 0. 0000 6315
Wadiana 7. .2664 1.260 ELECE 5285
Dasv.Padric 0,040 L1523 044099 (1. 000 3418
CoelVar(%) 0000 3=TT JLos = 20,06
Panto PT1 - ponto da curva once @ Det Espect!. vale: 0.020 %9
Ponto PT2 - panto da curva onde a Des Especil. vale: 0.230 %

Forea (ksf)

3008

2400

12.00 U

w'-.*ﬁ |I
A
i /" | f1 M

] A 1|
£00 I,. ! / I
¥
.00
0.0 100 400 6.00 £00 1000 Deformacio (mm)
Py Cr 2 P 3 P (i =




