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Resumo

Esta obra possui o objetivo de estudar o comportamento estrutural estatico e
dindmico do UniSat7 (satélite de baixa orbita) pelo Método dos Elementos Finitos
usando o software ANSYS®, para satisfazer os requisitos estruturais exigidos pela
empresa de langamento Kosmotras®. Primeiramente, é feito uma revisao de estatica
de estruturas, critério de ruptura de Von Mises e dinamica estrutural. Em seguida,
revisam-se as técnicas de analise por Elementos Finitos. O modelo numérico do
satélite € submetido a simulacédo de um carregamento quasi-estatico longitudinal de
11g e lateral de 3g simultaneamente. Sera feito também uma andlise modal da
estrutura para obter seus modos de vibragdes e frequéncias naturais.Em seguida, é
estudado o comportamento estrutural do UniSat7 exposto a uma carga senoidal de
amplitude de até 1gcom frequéncias variando de 5 até 100 Hz. Tais experimentos
serao feitos considerando o UniSat7 com 3 tipos de materiais diferentes: Liga de
aluminio AA6061 T6, compdsito sanduiche com nucleo colmeia de liga de aluminio
AA5056 e placas de ligas de aluminio AA6061 T6 e compdsito sanduiche com
nucleo colmeia de liga de aluminio AA5056 e placas de fibra de carbono
TORAYCA®T-700 com resina epoxi 250°F. Logo em seguida, sera realizado uma
comparagao do desempenho estrutural do UniSat7 feito com cada material e quais

deles atendem as exigéncias de seguranga da companhia de langamento.

Palavras chaves: Satélite de baixa orbita, analise dindmica, estatica estrutural,

elementos finitos.



Abstract

The purpose of this work is to study the structural static and dynamic behavior
of the UniSat7 (Low orbit satellite) by the Finite Element Method using the software
ANSYS®, in order to satisfy the requirements of the launching company
Kosmotras®. First of all, it is made a review of static of structures, Von Mises failure
criteria and structural dynamics. Then, it is reviewed the technique of Finite Element
Method analysis. The numerical model of the satellite will be subjected to quasi-static
load simulation with 11g in longitudinal direction and 3g in lateral direction
simultaneously. Afterwards, a senoidal acceleration of 1g maximum amplitude in 5 to
100 Hz will be applied to the satellite. It will also be done a modal analysis of the
structure with the aim to obtain the shape modes and natural frequencies. Such
experiments will be tested in 3 types of materials: Aluminum alloy AA6061 T6,
sandwich composite material with honeycomb core of aluminum alloy AA5056 and
aluminum alloy sheets AA6061 T6 and sandwich composite material with honeycomb
core of aluminum alloy AA5056 and carbon fiber TORAYCA® T-700 with époxy resin
250°F sheets. Then, will be executed a comparison between the structural
performance of UniSat7 done in each materials and which of them meet the

requirements imposed by the launching company.

Keywords: Low orbit satellite, dynamic analysis, static structural, finite element

method.
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7. REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS..........ooieeeeeseeesseesessseesessseanens 1061. INTRODUGAO

Com o passar dos anos, o uso de satélites se tornou fundamental para o
avango politico e financeiro mundial. De acordo com (OECD, 2011), o progresso
espacial pode ser visto como uma potencial fonte de crescimento econémico, bem-

estar social e desenvolvimento sustentavel.
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Figura 1: Grafico do progresso do setor espacial no mundo

De acordo com a Figura (1), percebe-se que apés o fim da guerra fria, o
crescimento da tecnologia espacial se espalhou para varios paises no mundo,
principalmente na india e na China. O uso de satélites é fundamental em setores

como telecomunicagao, meteorologia e geoposicionamento (HUSSEY, 1983).
Para um satélite ser inserido em Oorbita, € necessario um veiculo langador.

Durante seu lancamento, diversos esforcos sao aplicados a estrutura dos
componentes internos do foguete como as forgas de inércia e aerodinamicas. Para
evitar falhas estruturais, € necessario analisar cautelosamente parametros como

geometria e materiais do satélite.
O custo de pbr um corpo em 6rbita é proporcional a sua massa. Assim, a

equipe técnica de engenharia necessita fazer uma analise detalhada para otimizar o
peso do satélite. Umas das estratégias para reduzir a massa € a utilizagdo de
materiais leves e resistentes. Os compdésitos satisfazem todas as exigéncias para o

langamento de satélites e para se manterem em ambientes espaciais.

1.1. CONTEXTO DO PROBLEMA
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Como visto acima, para um satélite ser colocado em 6rbita, usa-se um veiculo
lancador. A empresa Kosmotras® é responsavel pela conducido do UniSat7 a orbita
de 700km. Para esse fim, a companhia exige que a empresa responsavel pelo
desenvolvimento do satélite atenda alguns requisitos estruturais estaticos e
dindmicos (KOSMOTRAS, 2001).

1.2. OBJETIVOS

O presente trabalho tem como finalidade realizar uma analise estrutural
estatica, modal e harménica no satélite UniSat7 da companhia GAUSS sri® usando
3 materiais diferentes e compara-los com as exigéncias requisitadas pela empresa

de langamento.

E importante ressaltar quais as analises aqui apresentadas sdo de carater
preliminar e fazem parte da etapa de pré-dimensionamento e investigacdo de

alternativas dos materiais construtivos.
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1.3. RESUMO DA ABORDAGEM DO PROBLEMA

E necessario fazer uma andlise estatica e dinamica da carga Gtil de um
veiculo langador para garantir a sua seguranca estrutural e preencher todos os

requisitos de confiabilidade do sistema.

Na parcela quasi-estatica, a empresa Kosmotras® requer que a carga util
consiga suportar uma aceleracdo de 11g no eixo longitudinal e 3g nos eixos
transversais do foguete. Esses carregamentos simulam a etapa de langamento do
veiculo (KOSMOTRAS, 2001).

Eixos transversais longitu

/ \ Plano horizont

Figura 2: Eixos de um veiculo langador (CORNELL, 2016) (Adaptado)

Para estudos dindmicos, a companhia exige que as frequéncias naturais de
vibracédo do satélite sejam maiores do que 10Hz nos eixos laterais e 20Hz no eixo
longitudinal. Isto € demandado para que efeitos de ressonancia nao prejudiquem a

estrutura do veiculo.

Na analise de vibragao harménica, é requisitado que a estrutura da carga util
do langador suporte cargas inerciais com as seguintes intensidades em cada faixa

de frequéncia:
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Tabela 1: Relagao da amplitude associada as faixas de frequéncia no eixo

longitudinal
Frequéncias (Hz) Amplitude (q)

5-10 0,5
10-15 1,0
15-20 0,5
20-40 0,6
40-80 0,8
80-100 1,0

Tabela 2: Relacao da amplitude associada as faixas de frequéncia no eixo lateral

Frequéncias (Hz) Amplitude (q)
5-20 0,5
20-40 0,6
40-80 0,8
80-100 1,0

Analise harmonica

1.2 1.2
1 1
0.8 0.8
0.6 / \ 0.6
VA -
] 0.4 0.4
Amplitude (m/s?)
0.2 0.2
0 0
& L L L L L
S Y D S
> > > > N &
RSN e

Figura3: Amplitude e frequéncia da andlise harménica
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1.4. ORGANIZACAO DO TRABALHO
O presente trabalho esta organizado da seguinte forma:

No primeiro capitulo, apresenta-se o contexto do problema junto com a sua

abordagem

No segundo capitulo, sdo apresentados os avangos historicos ja feitos em

relacdo ao tema proposto.

O terceiro capitulo expbe a fundamentagao tedrica para um melhor

entendimento do leitor em relagéo a solugao do problema abordado.

No quarto capitulo, denota-se quais materiais e metodologias foram usadas

para alcangar os resultados esperados.
O quinto capitulo exibe os resultados das analises realizadas

No sexto capitulo, apresentam-se os comentarios do resultado juntamente

com a conclusao das respostas alcangadas.
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2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

O desenvolvimento da ideia de elementos finitos surgiu na percepgéao de que
as equagbes fisicas aproximadas para elementos muito pequenos (elementos
finitos), juntadas de modo que o equilibrio e a continuidade do sistema estejam
garantidos poderiam representar, com grande fidelidade, o resultado de analise de
uma estrutura. Notou-se que quanto menor fosse esses elementos, melhor seria a
precisdo das solugdes obtidas. Em vista disso, os cientistas esforcaram-se para
aprimorar a capacidade computacional das maquinas de maneira a obter exatidao
nos resultados. Paralelamente a tais avangos, a comunidade intelectual da época
almejou novas metodologias para simplificar as analises estruturais estaticas e
dindmicas (KOVACS et al., 2012).

Depois do inicio da segunda guerra mundial, percebeu-se que era
necessarios calculos mais precisos no setor aeroespacial para otimizar a evolugao

tecnologica no mundo.

Em 1942, desenvolveu-se a ideia de minimizar a energia potencial total de um
problema mecanico usando uma aproximagao linear sobre sub-regides com pontos
discretos que mais tarde seriam chamados de pontos nodais de uma
malha(COURANT, 1942).

Em 1954, Argyris iniciou a progressdo da teoria das estruturas na forma
matricial para elementos discretos. Esse conceito levou a criagcdo da matriz de
rigidez. Ele também criou o primeiro elemento usando o método de interpolagéo de
funcao por Serendipity (ARGYRIS, 1954).

Em 1956, foi estudada a matriz de rigidez e aplicou-a nos conceitos de
coordenadas globais. Ele também afirmou que quando se refina a malha no objeto
de estudos, o erro inerente tende a desaparecer. Turner et al. (1956) também

desenvolveu o conceito de convergéncia dos resultados dessas analises.

Em 1960, Clough deu continuidade no estudo da convergéncia de resultados
proposto por Turner et al. em 1956 e também popularizou 0 home do método de
elementos finitos (TURNER et al., 1956)(CLOUGH, 1960).
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Zienkiewicz e Cheung(1965) usaram o método do elemento finito (até entdo
s6 usado nas andlises estruturais) em outras areas como transferéncia de calor,

dindmica dos fluidos e eletromagnetismo.

Em 1972, foi descoberto a possibilidade do uso da matriz das constantes
elasticas ndo simétricas em plasticidade (NAYAK e ZIENKIEWIC, 1972).Em 1973,
Oden estudou a aplicacao da formulacao de Galerkin para sistemas de equacao nao
adjuntas (ODEN,1973). J& em 1982, Bercouvier et al.(1982) introduziu o processo

caracteristico de Galerkin.

Taylor et al. (1986) desenvolveu novos métodos para obter convergéncia dos
resultados.Em 1994, Onate desenvolveu uma forma adequada de elementos de

simulag&o para o uso computacional (ONATE et al., 1994).

Em 1997, Bathe usou o solucionador baseado no método da eliminagao de
Gauss aplicado em elementos finitos, na qual contribuiu fortemente no
desenvolvimento de software de elementos finitos como ADINA® (BATHE, 1997).
Bathe (2001) também estudou métodos confiaveis e efetivos para a solugao
matematica de problemas com discretizacdo de elementos finitos. Bathe et al.(2002)
avancou nos estudos da solugdo da equacao de Navier-Stokes acoplado com

deformacéo estrutural.

Em 2003, Bathe et al. desenvolveram um elemento de casca mundialmente
reconhecido como o melhor elemento de casca disponivel, na qual € usado em
programas modernos de elementos finitos (BATHE et al., 2003).Também em 2003,
Rugonyi desenvolveu um método de analise ndo linear muito usado em algoritmos
de estudos inelasticos(RUGONY!I et al., 2003).

Ja em 2008, Bathe(2008) implementou métodos de elementos finitos na
resposta dindmica nao linear. Em 2009, foi criado um novo elemento de casca
triangular com 6 nés melhorando os processos de simulagdo em softwares (KIM et
al., 2009).

PAYEN et al. (2011) fortaleceram a técnica de aproximagdo nos calculos de

tensdo na analise de elementos finitos usando forgas de pontos nodais, reduzindo,
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dessa forma, as cargas computacionais.Em 2016, Bathe(2016) desenvolveu o
Overlapping Finite Elements, cuja principal caracteristica esta na remog¢ao de muitos

obstaculos na etapa de criacdo das malhas.
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3. FUNDAMENTAGAO TEORICA
3.1. ESTATICA DE ESTRUTURAS
3.1.1. Tensao e deformacgao

Conforme Hibbeler, é preciso, primeiramente, usar a teoria da estatica para
determinar os esforcos internos e externos durante a concepcao de qualquer
maquina. As dimensbdes dos componentes sdo calculadas de acordo com os
esforgos atuante no corpo, bem como as propriedades mecanicas do material que
foi feito. (HIBBELER, 2003)

Para que um corpo esteja em equilibrio estatico, € necessario que o

somatoério dos esforgos externos seja zero. Uma forga (P) € considerada normal

. , A , L ~
quando atua numa area perpendicular (" pependicular ) g sua diregdo, € a relagao
entre ambas € denominada tensdo normal ( o ). Ja quando a forga(P) esta no

mesmo plano da area ( Aptano ) em que atua, ela é chamada de forca de

cisalhamento. Dessa forma, a relagdo entre esta e aquela é intitulada tenséao

T

cisalhante ( )- De qualquer forma, a formulagéo geral é:
o= P
Aperpendicular (1 )
T= P
Aplano (2)

As tensbdes normais e de cisalhamento também podem surgir de momento
fletor e torsor, respectivamente. Quando uma forca € aplicada em um corpo, ha uma
tendéncia de mudar sua geometria e dimensdes. Estas mudangas sdo chamadas de

deformacéo ( € ), que é calculada de acordo com o comprimento inicial. A formula

que caracteriza a deformacgao é:
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| 1

Figura 4: Deformacgéo (Adaptado)

3.1.2. Comportamento mecéanico dos materiais

Para determinar a capacidade de um material de suportar uma carga sem
deformar, é necessario submeté-lo a um teste de tragdo ou compressao e entao sera
obtida a relacao entre tensdo e deformagdo média (HIBBELER, 2003). Quando se

plota o grafico da tensdo com a deformacéao, obtém-se o seguinte:

i

/J’fm:;;lf EI: |

g ,J!r_-__l}gﬂsl-:ncm'

: de prnpnrﬂiunalidadaf ’“'m._%_\\-':,

i@ | escoa- endurecimento estricgdo
bhca | mento por deformagao
F:_J'::: comportamento plastco

Figura 5: Gréfico da tenséo x deformacao

Como visto na Fig.(5), ha diversas regides de grande importancia no grafico

tensdo deformacgéo:
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Regime elastico: regido onde a tenséo € linearmente proporcional a deformacgéo.
A extremidade superior dessa relagcao € chamada de limite de proporcionalidade.
Se a tensdo o ultrapassar, o material ainda pode voltar ao seu estado inicial,
embora a curva comeca a se dobrar e fica achatada. Esse estado tende a

continuar até atingir o limite de elasticidade.

Regime de escoamento: Um aumento de tensdo suave acima do limite de
elasticidade acarreta em uma grande deformacgdo permanente (plastica), que é
denominado por escoamento. O nivel de tensdo que gera o fenbmeno é

chamado de limite de escoamento.

Regido de endurecimento por deformagao: Com o fim do regime de escoamento,
aplica-se uma carga adicional no material, resultando numa curva que tende a
ficar plana até alcangar o limite de resisténcia, esse fendmeno é também

chamado de encruamento.

Zona de estriccao: Apos atingir o limite de resisténcia, a area da secgao
transversal comega a ser reduzida em uma parte do material. Com isso, tende-se
a formar uma estriccdo nessa parte a medida que o corpo de prova é alongado.
O limite desse estado ocorre quando se atinge a se tensao de ruptura, levando

ao colapso completo do material.

Segundo Beer et al. (2006), existem dois tipos de materiais no que se diz

respeito as caracteristicas do grafico tensao-deformacao:

Materiais ducteis: Possuem a capacidade de escoar em temperatura

ambiente. Ao passo que se pde carga em um corpo de prova ductil, seu

comprimento aumenta linearmente com uma taxa muito baixa. Apdés o material

atingir o limite de escoamento, o corpo comega a sofre muita deformagdo com pouco

aumento de carga. Depois de alcangar certo valor de tensao, inicia-se o processo de

estriccao do corpo de prova.

Materiais frageis: Sua principal caracteristica € a ruptura sem qualquer

mudancga perceptivel no corpo de prova, ou seja, ndo ha estriccdo do material. A

deformacdo no momento da ruptura € muito menor do que em materiais ducteis.
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Na engenharia em geral, muitos materiais sdo projetados para sofrerem
pouca deformacao e estar somente no regime elastico do grafico. Nessa regido, a
tensao é diretamente proporcional a deformacao do corpo de prova. Portanto, pode-

se dizer que:

o=Ee (4)

E

Essa relacdo € chamada de Lei de Hooke. O fator € denominado modulo

de elasticidade ou de Young. Percebe-se que a deformagdo é uma quantidade

adimensional e dessa forma, o mdédulo de elasticidade possui a unidade de presséao.

Quando um objeto deformavel € submetido a cargas de tragcdo, ha né&o
somente um alongamento do corpo, mas também uma constricdo lateral. No século
XIX, Poisson descobriu que no regime elastico, um material apresenta a relagéo

entre a deformacao lateral e longitudinal constante. Para tal, foi criado e formulado o

coeficiente de Poisson ( ¥ ):

_ - elateral

Ve (5)

elongitudinal

O sinal negativo é utilizado pelo fato de que quando ocorre o alongamento
longitudinal do material, ha uma estriccdo lateral e vice-versa. O coeficiente do
Poisson n&o possui dimensao e varia entre 0 e 0,5, sendo mais comuns valores

entre 0,25 e 0,33 nos soélidos nao porosos em geral.

De acordo com Kim (2009), o escoamento dos materiais ducteis ocorre pelo
deslizamento das camadas de atomos, como mostrado na Fig.(6). Assim, a tenséo
exigida para ocorrer o escoamento € muito menor do que a energia necessaria para
romper os planos atdmicos. Por conseguinte, os materiais ducteis escoam devido a

tensao de cisalhamento entre suas camadas de atomos.

Y YYYY
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Figura 6: Deslizamento dos planos atdmicos (KIM, 2009)

A teoria das falhas se baseia no propdsito estender os valores das
resisténcias obtidos em testes uniaxiais para estados multiaxiais de tensao, sendo

esse ultimo mais visto em sistemas estruturais.

3.1.3. Critério de falha
3.1.3.1. Energia de deformacao

Segundo Kim (2009), O trabalho feito por um sélido submetido a uma carga é

proporcional a forca e ao deslocamento. O mesmo € armazenado no corpo em

U

forma de energia de deformacéao . Essa nao é distribuida uniformemente ao

longo da estrutura. Logo, € introduzido o conceito de densidade de energia de

deformacéo Uy . Consequentemente, a energia de deformagao é:

U:f{f Uolx,y,z]dV (6)

Sendo ¥ o volume total do objeto. No caso do estado de tens&o uniaxial, a

densidade de energia de deformacdo € igual a area abaixo da curva de tensao-

deformacéao no regime elastico, como mostrado na Fig.(7):

— A

Energia dt
deformacd

Deformacdo £

Figura7: Energia de deformacéo (KIM, 2009)(Adaptado)

Portanto:
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2 (7)

Ja em um caso tridimensional, a densidade de energia de deformagao é:

— OJx £x+Gy£y+Gz£z+Tyz YyZ+TXZYXZ+TXyYXy
0 2

(8)

A Equagado (8) pode ser simplificada considerando um novo sistema de
coordenadas paralelos as direcdes das tensdes principais. Nesse novo referencial,

nao existe tensdo de cisalhamento, assim:

_01€1+02€2+G3€3
0 2

9)

A tensdo e deformacao estdo relacionadas por meio das relagdes lineares

elasticas:

B E (10)

Substituindo a Equacgao (10) na (9), obtém-se que:

01 +053+05—2Vv|0,0,+0,03+0,0;]
o 2E

(11)
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3.1.3.2.Decomposi¢éo da energia de deformagéo

A densidade de energia de deformagéo € consistida em duas componentes,
uma devido a mudanga do volume do corpo (energia de deformacéao de dilatagao) e
a outra a distorcao dos planos, responsavel pela mudanga de formato do sdlido

(energia distorcional). Para calcular essas, divide-se a matriz tensdo em dois termos:

. ~ f g . o . ~ . .
matriz de tensdo volumétrica ou dilatadora ( “" ) e matriz de tensdo deviatoric (

% ) (KIM, 2009). Por conseguinte:

=0 o, 01+ 0 o, O (12)

A componente de dilatagao Ih &

_ Gl+62+03 _ OJ)<x+ ny+Gzz
T3 T3

(13)

Percebe-se que 9% & o estado hidrostatico de tensdo. O subscrito h é

usado para representar a tensdo de dilatacdo e densidade de energia de dilatagdo.

A densidade de energia de dilatacdo pode ser obtida substituindo os

componentes do estado de tensao hidrostatica da Eq. (13) na Eq. (11). Entéo:

_ 03,+0,+0,—20(0,0,+0,0,+0,0,)
h 2E

U=T%E (15)
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Substituindo a Equacgao (13) na Equacgéo (15):

3(1-2v)(0,+0,+05)?
18E

U,=
(16)

_[1-2v][07+03+05+2(0,0,+0,05+0,05]]

h 6E

(17)
3.1.3.3. Energia de distor¢ao

Segundo Kim (2009), a parte da distorgdo da energia de deformacéo € obtida

subtraindo a Eq. (17) da (11), por conseguinte:

(1+v)(0t+05+05—0,0,— 0,0,—0,03)
3E

U,=U,—U,=

(1+v)(0,—03+0,—03+05—02)  (1+0)(0yy2)

d 3E 3E

(19)

o . : ~ . e
Onde ~“"™ ¢ denominado tensado de Von Mises, que é definido como:

\/ol—a§+oz—o§+oa—of

B 2

Oy

(20)

A tensdo de Von Mises é usada por diversos projetistas para verificar se um
corpo suportara uma determinada carga aplicada. Esse critério se baseia na

determinacao da energia de distorcao de um material.

Um material é considerado estruturalmente seguro quando a maxima energia
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de distorcdo por unidade de volume é menor do que a energia de distorgdo por
unidade de volume necessario para atingir o limite de escoamento especificado em

um teste de tracdo do mesmo material.
3.1.3.4. Teoria da energia de deformacgao de Von Mises

Em acordo com a teoria de Von Mises, um corpo ductil escoara quando a
densidade de energia de distorcdo atingir um nivel delicado para o material.O valor
critico da energia distorcional pode ser estimado para estados de tensdo uniaxiais
(KIM, 2009). No momento da aproximagdo do limite de escoamento, as tensdes

principais do corpo serao:

0,=0y;0,=0,=0 (21)

Portanto, a densidade de energia de distorcdo em relagdo ao limite de

escoamento sera:

(1"‘0)0?[
3E

U,=
(22)

A Equacgao (22) representa o valor critico de densidade de energia de
distorgdo para um material. Logo, o sdélido sob carregamento multiaxial vai escoa
quando a energia de distorgédo for igual ou superior a do ponto critico do material,

sendo assim:

(1+U) 2 (1+U) 2
>
3E CWT 3p O

(23)
Consequentemente:

Oy 20y (24)
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Por meio da teoria da energia de distor¢ao, pode-se dizer que a inequagao
(24) afirma que um material ira escoar quando a tensdo de Von Mises exceder a

tensdo de escoamento do sélido obtido num teste de tragado uniaxial.
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3.2. DINAMICA DE ESTRUTURAS

A vibracdo € o ramo da mecanica que lida com movimentos repetitivos de um
corpo em relacdo a uma posicao de equilibrio. Na maior parte das situagdes em
sistemas mecanicos, ela é indesejavel e até mesmo destrutiva. Por esse motivo, é
imprescindivel o conhecimento nesse ramo por qualquer engenheiro projetista de

uma estrutura mecanica.

3.2.1. Analise modal de um sistema com multiplos graus de liberdade sem

amortecimento

Segundo Inman (2014), a grande maioria dos componentes mecanicos sé

podem ser modelos com muitos graus de liberdade. Cada um é representado por um
movimento (translagao ou rotagdo) de um né em uma dimensao xi(t) dentro do

n

vetor x(t) . Portanto, se um corpo possui graus de liberdade, entdo a

nxn

dimensdo de sua matriz de massa e rigidez é enquanto no vetor

nx1

deslocamento e aceleracéo é

Figura 8: Corpo com 3 graus de liberdade de rotagao e translagao

Quando se agrega varios corpos com um intuito de gera um sistema, cada um
contribui com o seu numero de graus de liberdade nas matrizes e vetores usados no
agrupamento. Por conseguinte, esses possuirao a dimensao igual ao produto entre o

numero de corpos e o numero de graus de liberdades de cada um apresenta.
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n

Considera-se um sistema com corpos e que cada um apresenta apenas

1 grau de liberdade como mostrado na Fig. (9):

MW e YW mp | - ANV g FWW

B e

Figura 9: Sistema com n graus de liberdade

i

Fazendo o somatério das forcas em cada massa n , obtém-se n
equagdes na seguinte forma:
m X +k, (X, =X, | =k [ X —x]=0i=1,2,3...,n (25)
Onde ™ denotaa "HMI massae Ki g 17€IMa onsiante de
rigidez. A forma matricial dessas equacgodes é:
Sendo:
M:diag(ml,mz,...,mn) (27)
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k,+k,
_k2
b
0 b 0 —k, 2+Z,k3k
k.—k, & i (I
b
k,+k,
6
b
¢ (28)
b
6
L
b
b
Z’kn71+kn

K=16=K,00...066—k, 0k, 0]

O vetor x(t) é definido como:

xle)=|"2, (29)

E visto nas equagbes acima que cada equacdo ndo pode ser resolvida
independentemente da outra pelo fato de que uma massa interfere no movimento da

outra. Isso quer dizer que elas séo acopladas. Para resolvé-las, usa-se uma técnica

n

de desacoplamento para obter equacodes desacopladas:

Conforme Geijn (2011), uma matriz simétrica pode ser decomposta num

produto entre uma matriz triangular superior e triangular inferior. Entdo uma matriz

A

diagonal pode ser descrito como:

A= Al/Z A1/2

(30)

Entdo, a matriz de massa pode ser escrita como:
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M:M1/2M1/2 (31)
Onde:
12 \/E 0
MU= Um (32)
Ml/Z

A matriz inversa de é:

1 0
T
1
0
Jm,
(33)

Assim, pode-se simplificar a Equacdo (26) fazendo uma mudanca de

coordenadas. Dessa maneira, escreve-se o vetor deslocamento xlt] como funcao
das massas do sistema:
\ /
xt|=M"q(t) (34)

Entdo, multiplicando a Equacgao (26) por M pela esquerda, é obtida a
seguinte expressao:
-1 e -1
M?>MM?2qlt]l+M?* KM? q(t)=0 (35)

-1 -1
E conhecido que otermo M2 MM ? & igual a matriz identidade. Logo:

14lt)+K qlt|=0 (36)
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-1 -1
Amatriz K=M2KM? ¢ chamada de matriz de rigidez normalizado pela

kim

massa e é analoga a constante em sistemas de um grau de liberdade. A

equacgao diferencial matricial (26) é solucionada assumindo que a resposta tem a
seguinte forma:

Jjoot

q[t):ve (37)

1%

Assume-se que € um vetor de constantes n&o nulas. Substituindo a Eq.

(37) na (36):

I~<V:)\V (38)

Onde A=0’ . E notado que a Equacédo (38) é um problema algébrico de

A

autovetor e autovalor onde a escalar que satisfaz a equacao é chamado de

v

autovalor e € denominado de autovetor. Outra informagao importante é que

cada autovetor que satisfaz a Eq. (38) precisam ser ortonormais entre si. Dessa

forma:

v

vrzormalizado = \/ﬁ (39)

O autovetor determina somente a diregcado do deslocamento de cada elemento
nos modos de vibracdo, nao importando a amplitude de sua vibragdo. Devido ao fato

de os autovetores serem ortogonais entre si, pode-se desacoplar as equagbes de

p

movimento de qualquer ordem fazendo uma matriz ortogonal que contém os

autovetores normalizados em suas colunas. Entao:

pP= Vi Vy, ooV, (40)
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Onde ™ é o nimero é de graus de liberdade do conjunto. O produto

e~
matricial P KP gera uma matriz diagonal com todos os autovalores do sistema.

Logo:

A=diagonal()\,»)=PT§P (41)

As frequéncias naturais sdo determinadas da seguinte forma (INMAN, 2014):

i= W] (42)
Agora, define-se um novo sistema de coordenada rl] , Chamado
coordenada modal:
r1<t)
_|ra(t)
rld=". (43)
ra(t)
qlt)=Pr(t)
(44)
Substitui-se a Equacgao (44) na (36):
P'Prl¢|+P K Prie|=IF(c|+Ar(t|=0 (45)

Logo:

Fltl+oir,lt)=0

Folt|+cir,(t]=0 (46)
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roltl+ew’r,[t]=0

n

. . . a . . . .
Assim, o sistema possui frequéncias naturais, i, nas quais

—-1/2 -1/2
correspondem os autovalores da matriz M "KM

n

Percebe-se na Equacdo (46) que a equacao depende somente da

coordenanda raltl Isso torna-as desacopladas. Como houve mudancga de

referencial, € necessario alterar as condigdes iniciais do sistema. Portanto:

o
r
ro= 20 =P"qlo|]=P"M""?x, (47)
rnO
Fio
r— r: _pT - Y 1/2 ,
ry=| 2|=P ql0]=P M "X, (48)

Com os dados obtidos, € perceptivel que o sistema é resolvido como se cada
equacao tivesse apenas um grau de liberdade. Logo:
2.2 r2
\/w1r10+r10 1

rl(t)zisin W t+tan
1

W'y

T
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\/wzrzo"'rzo 1 Wyl
————=5sin @, t+tan > (49)
W, Ty
\/wnrn0+r -1

————  sin W, t+tan

n

wn rnO
rnO

Sabendo as solugbes modais r(t) , pode-se encontrar os modos de

vibracdo nas coordenadas fisicas x(t) , onde cada coluna representa um vetor

modo de vibragdo. Para isso, executa-se o seguinte procedimento:

x[tl=M""’Pr (1) (50)



36

3.2.2. Analise modal de um sistema com multiplos graus de liberdade com

amortecimento viscoso

O modo mais simples de inserir a dissipagao de energia viscosa na analise
modal € chamado de amortecimento modal. O termo de dissipagéo € inserido na

equacao do movimento:

’ ’ 2 _
O termo it corresponde & 7 ¢5Ma  yelocidade da coordenada modal,
Wi g g I[7€SIMA gequéncia natural e § g o [17€SiMO o de
: 0<é<1 ~ , e
amortecimento modal. Para i , a solucao tem a seguinte caracteristica:
_ —&w;t
ri(t]—Aie Sen(O)dit+¢i) (52)

Sendo:

) o2
(rio"'Ei (“)irio)z"'(rio(“)diJ2

- - 53)
1 Iio@ g
=t _i07di
¢=tan F+ &1 (54)

W ;= W; 1_51‘2 (55)

r "ﬂ ~ .o ’
Onde " e [0 sdoos 1~¢SIMOS glementos de ©(0) F(0)  para

obter a resposta da equacao em sistemas de coordenadas fisicas xi(t) , Usa-se a

seguinte formulagéo:



-1

x[t)=M2 Pr,(t)

37

(56)
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3.3. METODO DOS ELEMENTOS FINITOS APLICADO A MECANICA

O método dos elementos finitos € um procedimento numérico que usa
técnicas de interpolagdo para modelar e solucionar problemas com condi¢cbes de
contorno definidas. Isto é extremamente importante na modelagem de estruturas
complexas (MEIROVITCH, 2001).

Para executar esse processo, primeiramente se divide a estrutura em partes
pequenas chamadas de elementos (tal etapa € chamada de discretizagdo). Cada
elemento é aproximado para uma estrutura simplificada, de forma que sua equagao
do movimento seja facilmente solucionada (WHAT-WHEN-HOW, 2016) (FELIPPA,
2013) (KOVACS et al., 2012).

Como se sabe, em um problema mecanico real modelado por elementos

finitos, uma componente & subdividido em varios elementos.

Na simulagao de elementos finitos no software ANSYS Workbench®, foram

usados os seguintes tipos de elementos:

e SOLID186®
e SOLID187®
e SHELL181®

Com a finalidade de uma melhor explicagdo do elemento, sera adotado o
seguinte problema para servir de exemplo para o esclarecimento da analise de cada

tipo de elemento, bem como sua formulac&o para obter a matriz de massa e rigidez.

De acordo com Zienkiewicz e Taylor(2000), a esquematizagédo do problema a

ser resolvido é:

(M||dg|+[K ) dg]=[F (57)
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G

Sendo que o sub-indice se refere ao fato de que as matrizes sao

globais. Para obté-las, é necessario calcular as matrizes locais de cada elemento e

em seguida implementar a assemblagem.

A Equacéo (57) representa a equagao da analise dinamica de uma estrutura.

Para realizar a analise estatica em elementos finitos, basta considerar que a

|
aceleracéo de cada grau de liberdade do sistema é nula ([dGJ . Logo:

| —|
[Kol|dg =|Fq| (58)

3.3.1. Elemento SOLID186

Segundo Ansys Inc. (2010a), o elemento SOLID186® € um sdlido hexaédrico
com 20 nds no qual possui um comportamento de deslocamento quadratico como
mostrado na Fig.(11). Cada n6 possui 3 graus de liberdade (translagdes nas dire¢des
X, Y e Z), totalizando 60 graus de liberdade no elemento. Este € muito aplicado em

simulagdes que possuem malhas irregulares.

De acordo com What-when-how (2016), considera-se um componente

mecanico no qual é dividido em elementos hexaédricos quadraticos:
vilk Y P —
))M ———» = ry /yt .
Wy [
1 -",l'r'r J | -"-:‘__:_F#

~ % L

LB

Figura 10:Componente discretizado

Onde o eixo de referéncia é colocado no centroide do elemento com as

coordenadas &.n.¢ :
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Figura 11: Esquematizacao do elemento SOLID186®

E necessario interpolar as coordenadas das coordenadas nodais, para isso,
sera obtida uma funcao de forma para facilitar a interpolagdo. Usa-se o método de

Serendipity para encontra-las, visto que o elemento é quadratico.Logo:

NJ:%(1+§J.E)(1+r]jn)(1+ZJ.Z)(€j§+r]jrl+ZjZ—2)paraj=1,2,...,8 (59)
Nj:% [1-&(1+n,n|(1+¢,¢) para j=10,12,14,16 (60)
Nj:% 1+&,&)(1-n2)(1+¢ | paraj=9,11,13,15 61)
Nj:% |1+&,&)(1+n,n|(1-¢2| para j=17,18,19,20 (62)

Onde (Ef’r’i’zf) € a coordenada natural do no j.

O vetor deslocamento U & definido como uma funcdo das coordenadas

X’yez.
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U=Nd, (63)
del
_|a,
d="r (64)
deZO

Nas quais d sd0 as componentes do deslocamento noné

dei: Yi (65)

. . d . . ~ .
Dessa maneira, a matriz "¢ possui uma dimenséao de 60x1. A matriz das

funcdes de forma é definida como:

N=[N N, Ny

(66)
Sendo:
N, 0 O
N=|0 N, © (67)
0 0 N,
Logo, a matriz N possui a dimenséao 3x60 . A matriz deformacgao B ¢
determinada pela seguinte formulagao:
B=[B,B,...B,, (68)

Onde:
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| I
ON,
0x 0 0
0N,
0 W 0
ON,
. 0 0 P
T, aw e
0z 0y
ON, ON,
a2 0 ox
0N, ON,
oy Ox
| I
(69)

Como as fungbes de forma estdo definidas em termos das coordenadas

1§5m;.¢)]

naturais , para obter as derivativas com relagdo a X.¥,2  Entao é

necessario usar a regra da cadeia nas derivadas parciais. Como:

ON, 0N, ax+aN ay ON, Jz
0& 0x 08 dy 65 0z 65

(70)

ON, ON, ax+aN ay ON, Jz
on  0x on dy 617 dz an

(71)

6N,._6N,.a_x+aN,.a_y+aN,.a_Z
9 0x 07 dy 9 9z 9T

(72)

Na qual podem ser expressos da seguinte maneira:
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ON, ON,
0E| | ox
@ =] ﬂ
on oy (73)
ON, ON,
0| oz

Onde ’ ¢éamatriz jacobiana. Logo, pode-se concluir que:

dN, ON,
0x 3
ON,|_ ;10N
dy on (74)
ON, ON,
0z 0¢
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3.3.1.1. Matriz de rigidez e massa do SOLID186®

B

Com as matrizes de deformacao e de funcdo de forma N o

SOLID186®, é possivel obter a matriz de massa e rigidez para cada elemento
(WHAT-WHEN-HOW, 2016) (FELIPPA, 2013) (KOVACS et al., 2012):

+1 +1 +1

K, fB cBdA=[ [ [ B' cBdet [J]d&dndg

-1-1-1

(75)

Onde € ¢é a matriz de constante do material:

1 v 0
E
C:1—v2 v 1 0
0 0 (1-v)/2

(76)

Para obter a matriz de massa, executa-se a seguinte procedimento:

+1 +1 +1

—f pN'Ndv=[ [ [ pN"Ndet[J]dédndg (77)

-1-1-1

Ou

+1 +1 +1

m,=J [ [ pN"Ndet [J)d&dndg (78)

-1-1-1

Considerando que as arestas do hexaedro possuem as dimensdes de

axbxe  entao:

det|[J]|=abc

(79)
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A matriz de massa acima se torna:

m
6
m, m,; M, ... M, M,
My My, G6Myyy 60 Mys My,
6
m
44
L (80)
b
2
Létrico

me:[(’(“ 1 6M g 506 My 50 6

Onde:
+1 +1 +1 NN 0 0 ml.j 0 0
4_pabcfff 0 NN, 0 |ddnd=|0 m, o0
I 0 NN, 0 0 m,

(81)

Sendo:

mi-—pabcf 146,€)[1+€ €] dgf (140, 1+0,1] dnf 144,3)(1+,¢)dC

(82)
Logo:
_pabc |, §§; nin; ¢,
=g 1+ 3 )(1+ 3 1+ 3 (83)

3.3.1.2. Vetor carregamento nodal do SOLID186®

O vetor carregamento nodal é expresso como:
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o (84)

(89)

Fx.,Fy.eFz.

Na qual as componentes representam as componentes da

forca aplicada nas direges %Y e % dond !

3.3.2 ELEMENTO SOLID187®

Um dos elementos que o ANSYS® usa para realizar as simulagdes
computacionais é o SOLID187®. Ele € um elemento sélido tetraédrico quadratico
tridimensional com 10 nés por elemento (WHAT-WHEN-HOW, 2016) (FELIPPA,
2013) (KOVACS et al., 2012) (ANSYS INC. 2010b).

Figura12: Elemento tipo SOLID187®
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TN

N

[

Figura13: Objeto discretizado em elementos SOLID187®

Cada n6 da Figura (12) apresenta 3 graus de liberdade de translagéo (direcéo

X,Y€Z ) Para encontrar a fungdo de forma desse elemento, é necessario

considerar que o vetor deslocamento U ¢ uma funcdo das coordenadas
(X,¥,2) (WHAT-WHEN-HOW, 2016):
U"lx,y,z|=Nlx,y,zld, (86)

Onde o vetor deslocamento de cada no d, € determinado do seguinte

modo:

. (87)

n

Sendo (Xis Y1 20) os deslocamentos das coordenadas no né . A matriz

N

de fungao de forma é definido assim:
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N
=

=1

(88)

o =2o
2 o o
oo =
o =2 o
2 o o
o o=
o =20
Z o o

[
N
=S

Para desenvolver a matriz de func&o de forma, é necessario pregar o conceito
de coordenadas de volume pois isso facilita a obtengao de tal matriz. A coordenada

volumétrica do nd 1 é definido como:

_ VP 234
L=y (89)

VP1234

Na qual Ve € intepretado como o volume do tetraedro P234 como

mostrado na Fig.(14) e Vipioss € o volume total do elemento.

Figura14: Coordenada volumétrica (adaptado)

Para os outros nés, tem-se que:

L= Vs

VP 1234

(90)



L= Vi

VP 1234

L= Vi

VP 1234

Sabe-se que:

N.=(2L—1|L,parai=1,2,3,4

N,=4L,L,
(94)
Ne=4L,L,
(95)
N,=4L,L,
(96)
Ny=4L,L,
(97)
Ny=4L,L,
(98)
N,=4L,L,

(99)

Com as fungdes de forma, é possivel determinar a matriz deformacéao

49

(91)

(92)

(93)

B .
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B=|B,B,...B,, (100)
Onde:
| I
ON,
T 0 0
0N,
0 W 0
ON,
. 0 0
S LARL
0z 0y
ON, ON,
0z 0 0x
ON, ON,
dy 0x
| I

(101)
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3.3.2.1. Matriz de rigidez e massa do SOLID187®

~ . k -
Para a obtencdo da matriz rigidez "¢ desse elemento, utiliza-se as mesmas

Eq. (75) e (76). Ja para obter a matriz de massa M. & usada a Eq. (77). Assim, é

possivel concluir que:

N2,2 (’NZ,Q N2 10 6

(102)

Q
m :f P {Ng,g‘;Ns,m‘;Nm,lz)Nm,zz)---5N10,9‘;N10,10Z’ dv

e
Ve

Em que:

(103)

30x30

Logo, a matriz de massa possui a dimensao de . Entédo, pode-se

deduzir que:
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0 0 1 2

0 0 ¢ 2

0 100

0 010

(104)

1 0 01

0100

&

b

&

2
2

.. ....0 0 1 .
Létricot266 62646
l 00 ¢ l

_PV,
20

e

m
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3.3.2.2. Vetor carregamento nodal do SOLID187®

O vetor carregamento aplicado nesse elemento € determinado da seguinte

forma

Fz, (105)

Onde  (FXu,F¥i Fz,) representa a carga aplicada no n6 " nas

respectivas direcdes x.y.z)

3.3.3. ELEMENTO SHELL181®

O SHELL181 é um elemento de casca (shell) que possui o formato de uma
membrana fina em formato quadrangular. Cada elemento possui 4 nés, sendo cada
um responsavel por 6 graus de liberdade (translacdo em x, y, z e rotacdo em x, y, z)
(WHAT-WHEN-HOW, 2016)(FELIPPA, 2013)(KOVACS et al., 2012) (ANSYS INC.,
2010c).
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4(-1,+1) A
(u49 v4.-w4a
6}:45 9}’47 6z4) /1? 3 (1’ +1)
(3, v3, 1
2b / > 6’::3’ 63’3’ f
%Z
2a
1 (=1, ~1) 21, -1)
(ul, Vi, Wy, (Hz, Vz, H“g,
9x'ln 8v1> 931) 9.\’29 9}=2= sz)

Figura 15: Esquematizacdo de um elemento SHELL181

Para fins de simplificagdo, pode-se considerar que os movimentos dos graus

de liberdade s6 ocorrem no plano da geometria. Logo, o vetor deslocamento nodal

d, é representado pela seguinte formulagao:

"y, (106)

Na qual (u,vi) representa os graus de liberdade consideradosnoné ! . A

N

matriz da funcao de forma possui a seguinte caracteristica:

0
N, (107)

Em que as fungdes de forma N, representa as fungdes de forma de cada

U

nod no elemento retangular.O vetor deslocamento € assumido como:



U"(x,yl=N(x,y)d,

As fungdes de forma para tal geometria é:

N=r(1-g)(1-n)
N,=f(1+&)(1-1)

N=(1+8)(14n)
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(108)

(109)

(110)

(111)

(112)

Em que:
X -y
¢ Pty
(113)
Para obter a matriz de deformagao B , adota-se a seguinte formulagao:
—1—n 0 1-n 0 1+n 0 —1+n 0
a a a a
e— —-1-¢& —1+¢ 1+¢& 1-¢
B=In= —— — —
n 0 b 0 5 0 b 0 5
—1-¢& —-1-n —-1+& 1-n 1+¢& 1+4n 1-¢& —1+p
. b a b a b a b a |

(114)

3.3.3.1. Matriz de rigidez e massa do SHELL181®

Usando a Equacéo(113), obtém-se que:




dxdy=abdédn

A matriz de rigidez do elemento SHELL181® ¢é obtida do seguinte modo:

O

h
k;'=[ B'cBdV= ]Ifdz

v, A0

a
T _ T
B chA-!hB cBdA (116)

h

Na qual € a altura da placa. Assim:

1

1
k.= [ [ abhB" cBd&dn (117)

-1-1

Ja namatrizde massa ™ do SHELL181®

a Q(h
me=f pNTNdV=f fdz

Va A\ O

a
T _ T
pN NdA_AfhpN NdA (118)

Entao:

1 1
k= [ [ pabh N" N d&dn (119)

-1-1

56

(115)
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3.3.3.2. Vetor carregamento nodal do SHELL181®

Para obter o vetor de carregamento do elemento, tém-se:

Fu,
Fv,
Fu,
Fv,
7| Fu, (120)
Fv,
Fu,

Fv,
1

i u

(Fu;, Fv,) nas direcdes e

Sendo que indica a forga aplicada no né

V', respectivamente.

3.3.4. Obtengao das matrizes globais por meio das matrizes locais

[F

[d 1
Sabe-se que as matrizes kel e [me] e os vetores | ¢/ e dg|

da

Equacédo (57) se concernem as matrizes globais de todo o objeto estudado. Como
as matrizes obtidas nas sec¢des anteriores se referem a matriz local de cada
elemento, é necessario fazer a montagem delas para gerar as matrizes globais e
solucionar o problema estatico e dinamico (WHAT-WHEN-HOW, 2016)(FELIPPA,
2013) (KOVACS et al., 2012).

O procedimento de montagem da matriz global é feito somando a contribuicéo

de cada elemento nas grandezas referidas.
3.3.5. Método da superposi¢cao dos modos

O método de superposicao modal usa as frequéncias naturais e modos de
vibragado da analise modal para caracteriza a resposta dindmica de uma estrutura

excitada harmonicamente. Considera-se que um componente que apresenta massa
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(M) , rigidez (K) e amortecimento (C) possua a seguinte equagado do
movimento:
(M| aj+[Clld[+[K]lu|=[F| (121)
ol
Sabe-se que o vetor forca 'F & variante no tempo, dado por:
[ [ sl
F|=|F4+S|F’| (122)
[ |
Onde Fra) € o termo da forga aplicada no n6 que varia no tempo, S 6o
[ s

fator de escala do vetor forgca e € o vetor forca obtido da analise modal.

Define-se um arranjo de coordenada modal Vi

n

ul=> 2]y, (123)

i=1

[Q 1 .¢ simo n

Na qual "/ sdo os ! modos de vibragdo e € 0 numero de

modos de vibragdo usados. Substituindo a Eq. (123) na (121), obtém-se que:

n n n

M (e g2 |2y KX |2y =IF| (124)

i=1 i=1 i=1

Pré-multiplica-se a Equagéo (124) por |7

n n

o M e +e flclX o) y+le [IKIL [ y=[2 [ |F (125)

i=1 i=1 i=1

=

A condicao de ortogonalidade dos modos naturais afirma que:
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MHN:Oparai;éj (126)

1

" [K]|2/=0parai#j (127)

Usando o método de extracdo de Lanczos e outros, somente o amortecimento

constante ou de Rayleigh € permitido, logo:

Jjl i

{QS.’,T[CHQX}:Oparai?fj (128)

Manipulando as Equacodes (125) a (128), chega-se em:

F| (129)

Os coeficientes de Vi , Yi e Yi sao alcangados da seguinte maneira:



3.3.5.1. Coeficiente do )?,-

., (@ |
Como a nova variavel |

que:

3.3.5.2. Coeficiente do )?,-
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foi normalizado pela massa, pode-se afirmar

(130)

O termo do amortecimento € manipulado de modo a se tornar um sistema de

um unico grau de liberdade:

{Qsj}T[CHQ)j}:CjQ’jZ

o, "Imo = p=1
Assim:

=l

De acordo com Tse (1963):

C=28VK; M,

(131)

(132)

(133)

(134)

(135)

Onde J e “i sdo o fator de amortecimento e a frequencia natural de

vibragdo do modo J . Combinando as Eq. (131) a (135), obtém-se que:
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T — 1
2 [CHQSJ}:2€J\/KJ‘MJ(\/ﬁj)2:251w1 (136)
3.3.5.3. Coeficiente do Y
Sabendo que:
|—
K2=wjlM]9 (137)
. . (g I
Pré-multiplica-se por 7]
e '[K]lo.|=0?2 |"[M][2]
1)) =) ) (138)

1=w?
=9 (139)
Logo, a Equacgao (125) se torna:

V4280, +@5y;=f; (140)

Como J representa cada modo de vibragéo, a Equacao (141) fornece as

n n

equacoes desacopladas nas incognitas Yi LA vantagem do uso dessa é

que toda as cargas computacionais das matrizes algébricas foram ja obtidas no

autosolugdo, fazendo com que os gastos necessarios para realizar respostas



harmonicas se reduzam.
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3.4. MATERIAIS COMPOSTOS

A industria aeroespacial requer materiais com associacdo de diferentes
propriedades que nao podem ser supridas por materiais tradicionais como ligas
metalicas e ceramicas. Um exemplo € a necessidade de obter um material que seja
leve, forte, rigido, resistente ao impacto e maleavel para ser usado como
revestimento da fuselagem em uma aeronave (CALLISTER; RETHWISCH, 2012).

Com o intuito de suprir esses requisitos, engenheiros estdo ampliando o leque
de opgdes com a criagao de uma nova classe de materiais. O material compdsito &
descrito como qualquer material multifasico que apresente propor¢des consideraveis
das caracteristicas das fases que o constituem, de modo a produzir uma melhor

combinacao de propriedades.

Os materiais compdsitos possuem a seguinte classificagéo:

i Reforcado com fibras }
Reforgado com particulas g Eetruturais
irulas Ao . Frantinnn S L | aminadns Paing

Figura16: Classificagdo dos materiais compdsitos (adaptado)

3.4.1.Compésito sanduiche

Segundo Callister e Rethwisch(2012), os compdsitos sanduiche séao
classificados como compdsitos estruturais. Eles sao feitos com duas placas externas
que s&o separadas por um nucleo, no qual € um material mais leve e menos rigido.
As placas possuem as fungdes de resistir a maior parte do carregamento no plano e

as tensoes de flexao. Elas sao geralmente feitas com liga de aluminio ou aco.

Ja o nucleo do composto tem por fungdo separar as placas e resistir as
deformacdes perpendiculares aos planos da face. Outra finalidade do nucleo é gerar

um alto valor de rigidez ao longo dos planos normais as faces. Usualmente, ele é
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feito com espuma ou madeira leve.

3.4.1.1 Placa de fibra de carbono e resina epoxi

Os compositos reforgcados com fibra apresentam otima resisténcia e rigidez
com um baixo peso. Por esse motivo, esse material € constantemente usado na
industria automobilistica e aeroespacial. Um compadsito fibroso comumente usado na
confeccédo de elementos estruturais de satélites € o material composto de Fibra de
Carbono reforgado com resina epoxi. Segundo (CAMPBELL, 2010), os materiais
compésitos com fibras continuas sdo, frequentemente, gerados em forma de tecido,
com determinada diregao privilegiada. Em diversas literaturas como Campbell(2010)

e Faa(2012), tal tecido € chamado de ply.

Para garantir a uniformidade das propriedades mecanicas em todas as
diregbes, colocam-se varias camadas de tecido em diferentes dire¢ées. Com essa
técnica, o material se torna mais ortotrépico possivel. No caso do UniSat7, as
chapas de fibra de carbono e resina epdxi sdo feitas com 6 camadas de ply com as
seguintes orientagdes: 0°/90°/45°/-45°/0°/90°.

Figura 17: Direcao de alinhamento das fibras (Adaptado) (WINDSAILBIKE, 2016)
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3.4.1.2. Nucleo do tipo colmeia

O nudcleo do compdsito sanduiche usado no UniSat7 é feito de liga de
aluminio no formato de colmeia de elementos hexagonais. Devido a maior parte do
volume desse material ser constituido de ar, ele apresenta baixa densidade e custo
reduzido. Geralmente, a sua geometria apresenta o formato hexagonal. A
configuracdo colmeia melhora as propriedades de compressédo e de cisalhamento
fora do plano. Esse fato assegura boa rigidez a deformagbdes normais a face ao

tempo que possui a densidade relativamente baixa.

Figura 18: Estrutura hexagonal de Honeycomb [ALUSTRONG, 2016]
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4. MATERIAIS E METODOS
4.1. OBJETO DE ESTUDO

UniSat7 & um satélite que sera colocado em orbita terrestre baixa (Low Earth
Orbit). Ele possui um formato de um prisma octogonal com 4 Deployers de CubeSat
e 2 Deployers de PocketSat. Suas principais fungdes € armazenar nanosatélites em

seu interior e langa-lo no momento em que UniSat7 ja estiver em orbita.

Primeiramente, usa-se o material de liga de aluminio AA6061 T6, no qual

apresenta as propriedades mecénicas descritas na Tab. (3):

Tabela 3: Propriedade mecanica do AA6061 do UniSat7 (METALS HANDBOOK,

1990)
Propriedade AA6061
T6
Densidade (Kg/m3) 2700
Tensao de escoamento 276
(MPa)
Tensao de ruptura (MPa) 310
Médulo de elasticidade 68.9
(GPa)
Coeficiente de poisson 0.33

Ja no segundo caso, utiliza-se o material compdsito sanduiche com nucleo de

liga de aluminio AA5056 e placas de liga de aluminio AA6061 T6.

Tabela 4: Propriedade mecanica da liga de aluminio AA5056 (METALS HANDBOOK,

1990)
Propriedade AA5056
Densidade (Kg/m3) 2640
Tensao de escoamento 405
(MPa)
Tensao de ruptura (MPa) 435
Mddulo de elasticidade 70-80
(GPa)
Coeficiente de poisson 0.33

A carcaca do satélite é feita de material compdsito sanduiche com um nucleo
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de liga de aluminio AA5056 e placas de fibra de carbono TORAYCA® T-700S com

resina epoxi.
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Tabela 5: Propriedade mecanica da fibra de carbono TORAYCA® T-700 (TORAYCA,

2016)
Propriedade TORAYCA® T-
700S
Densidade (Kg/m?3) 1800
Tensao de escoamento 490
(MPa)
Médulo de elasticidade 230
(GPa)

Figura 19: Material compdsito tipo sanduiche colmeia (PETRAS, 1998)

Na interface entre o veiculo langador e o UniSat7 encontra-se o adaptador de

aco estrutural:

Tabela 6: Propriedade mecanica do aco estrutural do adaptador (ANSYS INC,

2013)
Propriedade Acoestrututal
Densidade (Kg/m3) 7850
Tensdo de escoamento 250
(MPa)
Médulo de elasticidade 211
(GPa)
Coeficiente de Poisson 0,3
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Figura 20: Vista tridimensional do UniSat7

b
ZJ/
0,000 0,300 {rmy
[

0,140

Figura 21: Malha do UniSat7
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Figura 22: Adaptador do UniSat7 em destaque

Figura 23: Adaptador ampliado
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Figura 24: Elemento SOLID186® nas placas laterais

V)
4
o

L=

Figura 25: elemento SOLID187® aplicado nos Deployers do CubeSat

Figura 26: Elemento SHELL181® aplicado nas bases do Deployer do CubeSat
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O satélite tem um formato prismatico octaédrico onde as placas laterais tem

as dimensobes abaixo:

91.34mm
o -]
L= ]
L ] L L
[= [ ) ]
o [ ) L]
o [ ) ]
el o]

Figura 27: Placa lateral

O UniSat7 possui 7 placas laterais dessa forma e outra com um orificio para

posicionar a camera de imageamento terrestre.
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Figura 28: Painel lateral com orificio
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Figura 29: Vista superior e lateral do Cubesat Deployer
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Figura 30: Parte inferior do satélite
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4.2 PROCEDIMENTOS DE SIMULAGAO

Para desenhar os componentes do UniSat7, foi utilizado o software CATIA®
no segmento Part Design. Para a montagem dos componentes, usou-se a segao

Assembly Design.

Apds esse procedimento, foi feita a exportagdo da geometria do CATIA® para
o ANSYS®, com o intuito de realizar o estudo de elementos finitos. Inicialmente,
usou-se a extensdo do ANSYS® chamado ACP(Ansys Composite PrePost) para
criar o material composto e caracterizar suas propriedades mecanicas e aplica-las

na geometria.

No segmento Static Strucural, criou-se as devidas conexdes mecanicas entre
cada componente e foi gerado a malha para fazer a analise da estrutura estatica.
Em seguida, definiu-se os nds que estdo fixos, juntamente com a natureza e

intensidade do carregamento estrutural.

Na extensao Modal, foram aproveitadas as conexdes mecanicas, malhas do
estudo estatico e os apoios nodais fixos para obter as frequéncias naturais,

juntamente com os modos de vibracgéo.

Na parte Harmonic Response, foram mantidas todas as jungdes estruturais,
junto com a malha e as restricbes dos ndés. Em seguida, determinou-se a amplitude
e faixa de frequéncia de vibragdo da carga para obter a resposta harménica do

satélite variando o fator de amortecimento da estrutura.
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5. RESULTADOS
5.1. ANALISE ESTATICA
5.1.1. Material de liga de aluminio

Foi realizado a simulag&o estatica do UniSat7 com as cargas inerciais de 11g
no sentido longitudinal e 3g nas diregcbes laterais usando o material de liga de
aluminio AA6061 T6. Determinou-se que o apoio fixo se encontra no adaptador do

satélite. Os resultados da deformacéao sao apresentados na Fig.(33) e (34).

ANSYS

Type: Total Deformation
Unit: m

Time: 1

HA201611:52 AM

0.0020321 Max
0.0018063
0.0015804
0.0013547
0.0011289
0.00090314
0.00067735
0.00045157
0.00022578

0 Min

A
0.a00 0,200 () &
I

0.150

Figura 33: Deformagéo total do UniSat7 em metros



C: Qualification Test
Total Deformation
Type: Tatal Deformatian
Unit: m
Time: 1
322016 11:55 A

ik

izt
TR,

0.0020321 Max
0.0018063
0.0015804
0.0013547
0.0011289
0.00090314
0.00067735
000045157
0.00022578
0 Min

R,

0.000 0.200 (m) Z‘—}
[ ——

0100

Figura 34: Deformagéo total do UniSat7 com vista cortada
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A Figura (35) mostra que as tensdes equivalentes nas placas laterais e no

topo do satélite ndo sao relevantes.

C: Qualification Test
Equivalent Stress
Type: Equivalent (von-Mises) Stress - Top/Bottom - Layer 0

LInit: Pa
Time: 1

22016 11:53 AM

4.8665e8 Max
4.3258e8
3.7851e8
3.2444e8
2.7036e8
2.1629e8
1.6222e8
1.0815e8
5.4077e7
4820.2 Min

0.000 0.300 {mj
I 000
0140

Figura 35: Tensé&o equivalente de Von Mises em Pa

;_ﬂ

A Figura (36) mostra que ha uma concentracdo de tensdo no elemento que
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Figura 37: Tensdes de Von Mises na parte inferior do UniSat7

A Figura (37) exibe o mapa de tens&o na base do satélite. E possivel notar

que a tensao equivalente atinge niveis de 160 MPa.

Tabela7: Resultados da simulagéo estatica para liga de aluminio

Deformacao total | Tensao equivalente
(m) (Pa)
Minim 0 4820,2
0
Maxim 2,03.10°° 4,87 -10°
0
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5.1.2.Material compésito sanduiche com nucleo honeycomb e placas de

aluminio

Simulou-se as cargas Quasi-estaticas com intensidade longitudinal de 11g e
lateral de 3g simultaneamente com o material composto sanduiche de nucleo
colmeia de liga de aluminio AA5056 e placas de liga de aluminio AA6061 TG6.
Obteve-se 0 mapa de deformacéo das Fig. (38) e (39):

[ Qualification test
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 1

22016 1:09 Prd

9.1521 Max
8.1352
71183
61014
5.0845

4. 0676
3.0507
2.0338
1.0168

0 Min

LW
0.00 300.00 (rmrm)
[ ——

140.00

Figura 38: Deformacéo total em metros do UniSat7 usando o material compésito de aluminio-aluminio
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D: Qualification test
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mm

Tirme: 1

HAANME112 PM

9.1521 Max
8.1352
71183
£.1014
5.0845
4.0676
3.0507
2.0338
1.0168

0 Min

L]
0.00 200.00 {mm) L’ Z
)

100.00

Figura 39:Visao cortada da deformacéo total do UniSat7 em metros

Nota-se também pelas Figuras (38) e (39) que a deformacéao na parte superior
€ muito elevada e que na parte inferior do satélite € baixa. Isto se deve ao fato de

qgue o ponto de apoio fixo se encontra no adaptador do UniSat7

D: Qualification test
Equivalent Stress
Type: Equivalent fvan-Mises) Stress - Top/Bottom - Layer 0
Unit: MPa
Time: 1

2016 1:10 PM

348.93 Max
3016
271.39
23262
183.85
155.08
116.31
T7.543
38.774
0.0039 Min

LN
0.00 300.00 {rmrm)
| I

140.00

Figura 40: Tens&o equivalente do UniSat7 com o material compdsito de aluminio-aluminio
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Percebe-se pela Figura (40), que a tensao equivalente obtida é muito baixa
nas partes laterais e superiores do UniSat7. Quando se observa as Fig. (41) e (42),
nota-se que ha uma certa concentragao de tensdo no adaptador do satélite na qual
atinge um valor de 349 MPa. Tal & bem superior ao nivel da tensdo de escoamento

dos materiais usados nesse caso.

ANSYS

R15.0

4

4
<

[
A

>
N

o e

Figura 41:Visao do adaptador do UniSat7 com o material compésito de aluminio-aluminio



Figura 42: Tensdo equivalente na parte inferior doUniSat7

Tabela 8: Tabela de resultados da simulagao estatica para liga de aluminio

Deformacao total

Tensao equivalente

(m) (Pa)
Minim 0 4196,8
(o]
Maxim 9,15.10"° 349 .10°

85
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5.1.3. Material compésito sanduiche com nucleo honeycomb de aluminio e

placas de fibra de carbono

Realizou-se a simulagao estatica com o carregamento longitudinal de 11g e
lateral de 3g usando o material compadsito sanduiche com o nucleo do tipo colmeia
feita de liga de aluminio AA5056 e com placas de fibra de carbono TORAYCA® T-

700. O suporte fixo do satélite foi determinando sendo a parte interna do adaptador.

A campo de deformacado obtido esta ilustrado nas Fig. (43) e (44). Pode-se
notar que a deformacédo total é elevada na parte superior do satélite. O nivel de
deformacéo é muito baixo na parte inferior devido a proximidade com os pontos de

fixagao pré-determinado na simulagao.

D: Qualification test
Total Deformation
Type: Total Defarmation
Unit: m

Time: 1

202016 2:55 PM

0.0086529 Max
0.0076915
0.00673

0.0057 636
0.0048072
0.0038457
0.002E8843
0.00158229
0.00096143

0 Min

!
0.o0a 0.200 (m) z
I

0100

Figura 43: Deformagéo total do UniSat7 com material compdsito de aluminio e fibra de carbono
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D: Qualification test
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: m

Tirme: 1

32r2016 3:00 PM

0.0076914
0.00673
0.0057 636
0.0048072
0.0038457
0.0028343
0.00192249
0.00096143
0 Min

AT e

[
0.000 01.200 {m) L- z
[~ e

0100

Figura 44: Vista cortada do UniSat7

D: Qualification test
Equivalent Stress
Type: Equivalent (von-Mises) Stress - TopiBottomn - Layer 0
Init: Pa

Time: 1

A2/2016 2:58 PM

3.2944e8 Max
29284e8
24562328
21963e8
1.8302e8
1.4642e8
1.0982e8
7.3212e7
3660827
4286.7 Min

A
0.000 0.300 {rm) Z
I 000000

0.150

Figura 45: Tensao equivalente no UniSat7 com material compdsito de aluminio e fibra de carbono

Pela Figura (45), é possivel notar que as tensdes obtidas nos painéis laterais

e do topo séao irrelevantes. Ja nas Fig. (46) e (47), percebe-se que as maiores
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tensbes no UniSat7 se concentram no adaptador faz a conexao com o veiculo
langador. Constata-se também que o grau de tensao na placa inferior é de 329 MPa,
sendo assim, bem superior a tensdo de escoamento do material do nucleo do

composito.
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Figura 46: Adaptador do UniSat7 com o material compdsito de aluminio e fibra de carbono
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Figura 47: Tensao equivalente na parte inferior doUniSat7

Tabela 9: Resultados com o material compdsito de aluminio e fibra de carbono

Deformacao total (m) Tensao equivalente (Pa)

Minimo 0 4286,7

Maximo 8,65.107° 329 .10°
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5.2. ANALISE MODAL
5.2.1.Material de liga de aluminio

Com a finalidade de obter as frequéncias naturais, primeiramente determinou-
se o material do satélite (liga de aluminio AA 6061 T6). Em seguida, foi posto um

apoio fixo no adaptador do UniSat7 e iniciou-se a simulagao

Freqﬁency: 30439 Hz
Lnit: mm
2192016 5:08 PM

7.8197 Max
6.9509
6.082
8213
43443
3.4754
2.6066
1.7377
0.86886

0 Min

0.00 200.00 {mrm) y,J'-L
[ — z

100.00

Figura 48: Primeiro modo de vibragdo com o material de liga de aluminio
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B: Modal

Total Deformation 3
Type: Total Defarmation
Freguency: 30.617 Hz
Unit: mrm

21952016 5:09 PM

F.7029 Max
6.847
5.9911
51353
4.2794
3.4235
2.5676
1.7118
0.85588

0 Min

0.00 200.00 {rmmm) y,J'-L
C — 7

100.00

Figura 49: Segundo modo de vibragao com o material de liga de aluminio

B: Modal

Total Deformation 4
Twpe: Total Defarmation
Fregquency: 92,148 Hz
Unit: mim

21192016 5:11 PM

4.5039 Max
4.0035
3.803
3.0026
245022
20017
1.5013
1.0008
0.50043

0 Min

v‘\jL'z
0.00 300,00 {mrm)
L e —

140.00

Figura 50: Modo longitudinal de vibracdo com o material de liga de aluminio

Nas Figuras (48) e (49), percebe-se que os modos de vibragédo obtidos tém

carater lateral e que ambos sdo geometricamente ortogonais entre si. As frequéncias
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naturais desse modo se encontram muito proximas entre si (30,4 Hz e 30,6 Hz). Na
Figura (50), nota-se que o terceiro modo de vibragao é longitudinal. A sua frequéncia
natural € de 92,1 Hz. As frequéncias naturais de vibragdo do UniSat7 estdo bem

acima das requisitadas pela companhia de langamento.

Tabela10: Dados da anélise modal com material de liga de aluminio

Primeiro Segundo Terceiro modo
modo de modo de de vibracao
vibracao vibracao

Frequéncia 30,4 30,6 92,1

natural (Hz)

Amplitude 7,82 7,70 4,50

modal
maxima
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5.2.2. Material compédsito sanduiche com nucleo honeycomb e placas de

aluminio

Foi usado o ACP® para criar o material compdsito sanduiche. O seu nucleo é
do tipo colmeia feita com liga de aluminio AA5056 e placas sao feitas com liga de
aluminio AA6061 T6. Apds obter o material, definiu-se o adaptador como o suporte
fixo do UniSat7.

ype: Total Deformation
Frequency: 14.612 Hz
Unit: mm

2912016 4:33 PM

0,458 Max
28416
7.364
6.312
5.26

4.208
3156
2104
1.052

0 Min

0.00 300.00 {mm) YA
I 00000
L

140.00

Figura 51: Primeiro modo lateral de vibragdo com material compdsito de aluminio-aluminio
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C: Modal

Total Deformation 3
Type: Total Defarmation
Frequency; 15.829 Hz
Unit: mm

211952016 4:34 P

9.8437 Max
8.75

76562
B.9625
5.4687
4375
3.2812
21875
1.0937

0 Min

0.00 300.00 (mm) /l\
[ v 7

140.00

Figura 52: Segundo modo lateral de vibragdo com o material compdsito de aluminio-aluminio

C: Modal

Total Defarmation 4
Twpe: Total Defarmation
Frequency: 42 92 Hz
LInit: mm

201192016 4:34 P

5.8195 Max
51729
45263
38797
32331
2.5364
1.9398
1.2932
0.646G1

0 Min

4 7
v‘\b-
0.00 300.00 (mm)
[ e

140.00

Figura 53: Modo longitudinal de vibragdo com o material compdsito de aluminio-aluminio

As Figuras (51) e (52) mostram os modos de vibragdo lateral. Como pode ser

visto, elas sdo geometricamente ortogonais entre si e suas frequéncias naturais séo
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muito proximas (14,6 Hz e 15,8 Hz). A Figura (53) ilustra o terceiro modo de vibragao
(longitudinal) a frequéncia natural desse é de 42,9 Hz. A companhia Kosmotras®
exige que as frequéncias naturais de vibragao lateral sejam superiores a 10 Hz e
longitudinal a 20 Hz. Contudo, pode-se notar que apesar de tais requisitos sejam
satisfeitas, as frequéncias naturais laterais estao relativamente proximas da exigida,

nao garantindo assim uma seguranga estrutural plena.

Tabela11: Dados da analise modal com o material compésito de aluminio-aluminio

12 modo 22 modo Modo
lateral de lateral de longitudinal
vibracao vibracao de vibracao
Frequéncia 14,6 15,8 42,9
natural (Hz)
Amplitude 9,47 9,84 5,81
modal
maxima
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5.2.3. Material compésito sanduiche com nucleo honeycomb de aluminio e
placas de fibra de carbono

No ACP foi criado o material composto com placas de fibra de carbono
Torayca® T-700S e nucleo do tipo colmeia de liga de aluminio AA5056. Apds esse
procedimento, fixou-se o adaptador do satélite e iniciou-se a analise modal.

Freqﬁency:15.095 Hz
it mm
21972016 444 PM

9.791 Max
2703
THE153
65274
54385
4.3516
32637
21758
1.0874

0 Min

[ ]
0.00 200.00 {mm) Y~_—L
|

100.00

Figura 54: Primeiro modo lateral de vibragdo com o material compdésito de aluminio e fibra de carbono
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C: Modal

Total Deformation 3
Type: Total Deformation
Frequency: 16 404 Hz
nit: mm

2M 92016 4:45 P

10.206 Max
9.0722
7.9381
6.8041
5.6701
4.5361
3.4021
2.268
1.134
0 Min

0o 200.00 {mrm) Y‘—-Lz
.|

100.00

Figura 55: Segundo modo de vibragao lateral com material compdésito de aluminio e fibra de carbono

C: Modal

Total Deformation 4
Type: Total Deformation
Frequency: 44,308 Hz
Unit: mm

21852016 4:46 PM

6.0524 Max
5.3799
47074
4.0349
3.3624

2.69

2.0175
1.344
0.67249

0 Min

L
by z

0.00 200.00 {mrm)

100.00

Figura 56: Modo longitudinal de vibragdo com o material compdsito de aluminio e fibra de carbono

Como pode ser visto nas Figuras (54) e (55), os modos laterais de vibragao
sdo geometricamente ortogonais entre si e as suas frequéncias naturais sdo bem

proximas (15,0 Hz e 16,4 Hz). Na Figura (56), é possivel notar que o terceiro modo
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de vibracdo é longitudinal e que a sua frequéncia natural € de 44,3 Hz. Nota-se
também, que as frequéncias naturais de vibracdo lateral estdo moderadamente
proximas das solicitadas pela Kosmostras®. Por tal razdo, sua confiabilidade

estrutural ndo € integralmente assegurada.

Tabela 12: Dados da analise modal com o material compdsito de aluminio e fibra de carbono

12 modo 22 modo Modo
lateral de lateral de longitudinal
vibracao vibracao de vibracao
Frequéncia 15,0 16,4 44,3
natural (Hz)
Amplitude 9,79 10,21 6,05
modal
maxima




5.3. ANALISE HARMONICA

5.3.1.

Material de liga de aluminio
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Inicialmente, estabeleceu-se que a o material da carcaga do satélite seria de

liga de aluminio AA6061 T6. Com a finalidade de poupar esforgos computacionais,

os dados obtidos na analise modal foram aproveitados para essa simulagao

harménica. As amplitudes de vibragao foram definidas nas Tab. (1) e (2). Foi feito

também uma comparacao dos niveis de tensao para os seguintes valores do fator

de amortecimento: 0; 0,001; 0,01; 0,05 e 0,1. O motivo de tal é para estudar o efeito

do aumento do amortecimento nas tensdes equivalentes na analise harmdnica.

Primeiramente, simulou-se o experimento com o incremente de 0,5 Hz. Os

resultados obtidos estdo na Tab. (13) e (14).

Tabela 13: Tensdes e deformacodes de 5 a 20 Hz com incremento de 0,5 Hz

Amortecime 5-10Hz 10-15 Hz 15-20 Hz
nto Tensdo | Deflexdo | Tensdo | Deflexdo | Tensao | Deflexao
0 48,102 MPa 0,31002 mm 52,314 MPa 0,36726 mm 77,506 MPa 0,48142 mm
0,001 48,102 MPa 0,31002 mm 52,314 MPa 0,36726 mm 77,505 MPa 0,48141 mm
0,01 48,099 MPa 0,31 mm 52,304 MPa 0,3672 mm 77,462 MPa 0,48117 mm
0,05 48,032 MPa 0,30961 mm 52,061 MPa 0,36578 mm 76,441 MPa 0,47523 mm
0,1 47,823 MPa 0,30839 mm 51,316 MPa 0,36142 mm 73,408 MPa 0,45761 mm

Tabela 14: Tensoes de 20 a 100 Hz com incremento de 0,5 Hz

Amortecime 20-40 Hz 40-80 Hz 80-100 Hz

nto Tensao Deflexao Tensao Deflexao Tensao Deflexao

O 84,455 MPa 0,46449 mm 40,717 MPa 0,13034 mm 40,047 MPa 0,16656 mm

0’001 84,454 MPa 0,46449 mm 40,715 MPa 0,13033 mm 40,039 MPa 0,16654 mm

0,01 84,35 MPa 0,46388 mm 40,576 MPa 0,13001 mm 39,326 MPa 0,16476 mm

0’05 81,912 MPa 0,44976 mm 37,568 MPa 0,12316 mm 29,499 MPa 0,13354 mm

0’ 1 75,176 MPa 0,41078 mm 31,239 MPa 0,10904 mm 17,968 MPa 9,5185e-002

mm

Foi analisado também a influéncia da diminuigao do incremento frequéncia de

0,5 Hz para 0,1 Hz. Analisou-se somente a faixa de frequéncia de 20-100Hz pelo

fato de que nelas se encontram as trés principais frequéncias naturais ja estudadas.




Os resultados estédo expressos na Tab. (15).
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Tabela 15: Tensdes e deformacdes de 20 a 100 Hz com incremento de 0,1 Hz

Amortecime 20-40 Hz 40-80 Hz 80-100 Hz
nto Tensao Deflexao Tensao Deflexao Tensao Deflexao
0 88,681 MPa 0,47819 mm 40,717 MPa 0,13034 mm 40,047 MPa 0,16656 mm
0'001 88,68 MPa 0,47818 mm 40,715 MPa 0,13033 mm 40,039 MPa 0,16654 mm
0’01 88,561 MPa 0,47751 mm 40,576 MPa 0,13001 mm 39,326 MPa 0,16476 mm
0’05 85,776 MPa 0,46171 mm 37,568 MPa 0,12316 mm 29,499 MPa 0,13354 mm
O' 1 75,176 MPa 0,41078 mm 31,239 MPa 0,10904 mm 17,968 MPa 9,5185e-002 mm

Pelo que foi visto nas Tabelas (13), (14) e (15), é perceptivel que os niveis de

tensdo sdo maiores na faixa de frequéncia de 20-40 Hz, pelo fato de englobar 2
frequéncias naturais. Observa-se também que quanto maior o fator de
amortecimento, menor € a valores de tensdo equivalente na estrutura. Tal fato é
corroborado pela equacdo da resposta harmbnica forcada para sistemas

amortecidos.

Conforme mostra as Figuras (57) e (58), percebe-se que o unico lugar onde
ha tensdes significativas € no adaptador do satélite, onde seu pico maximo atinge
valores de 84 MPa. E notado que o mesmo é relativamente menor do que a tensdo

de escoamento do material utilizado, permanecendo entédo, no regime elastico.



101




102

Figura 57: Tensdes equivalentes no adaptador na 12 frequéncia de ressonancia com o passo de
0,5Hz

Figura 58: Tensdes equivalentes na parte inferior na1? frequéncia de ressonancia com o passo de
0,5Hz

5.3.1.1 Resposta em frequéncia da aceleragdo sem amortecimento

De acordo com a teoria explicada na se¢ao 3, constata-se que as frequéncias
que tém maiores impactos na estrutura do satélite estdo na faixa das frequéncias
naturais, por causa do efeito da ressonancia. Com o mesmo material foi feito um
estudo da resposta em frequéncia da aceleragao nos nés dos vértices superiores do
UniSat7 para cada faixa de frequéncia, como mostrado na Fig. (59).

Figura 59: Pontos onde serdo obtidas as respostas em frequéncia
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considerou-se o fator de amortecimento estrutural sendo zero.

Primeiramente,

Dessa forma, somente a faixa de ressonadncia tem um impacto relevante na

estrutura.
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Figura 60: Resposta em frequéncia

amortecimento



104

761,5
408,51
219,47

117,82
63,252

"33,956
18,229

9,7564

5,2538

20,5 22,5 25, 27,5 30, 32,5 35 37,5

Figura 61: Resposta em frequéncia da aceleragédo na direcdo y na 12 frequéncia natural sem
amortecimento

1779,5

866,45

47191

205,44

100,03

48,71

23,718

11,549

5,6235
20,5 22,5 75, 77,5 30, 32,5 35, 37,5

Figura 62: Resposta em frequéncia da aceleragédo na direcdo z na 12 frequéncia natural sem
amortecimento

Percebe-se, de acordo com as Figuras (60), (61) e (62), que a intensidade da
aceleracdo nas diregbes y e z atinge o valor de 76g e 178g, respectivamente. A

aceleracao na direcao x € irrelevante em relacao as direcoes laterais. Isso se deve
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ao fato que na faixa 20-40 Hz, se encontram as duas frequéncias naturais laterais do
UniSat7.
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24154
12495
705,53

308,28
224,54

126,92
71,65

40,448

22,533
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Figura 63: Resposta em frequéncia da aceleragéo na direcdo x na 22 frequéncia natural sem
amortecimento
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Figura 64: Resposta em frequéncia da aceleragédo na direcdo y na 22 frequéncia natural sem
amortecimento
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Figura 65: Resposta em frequéncia da aceleragdo na diregédo z na 22 frequéncia natural sem
amortecimento

De acordo com as Figuras (63), (64) e (65), nota-se que a amplitude da
aceleracao no eixo longitudinal atinge valores exorbitantes quando se compara com
as direcoes laterais. Isso é explicado pelo fato de que o modo de vibragdo de maior

impacto na direcao x esta alocado dentro da faixa de frequéncia de 80-100 Hz.

5.3.1.2. Resposta em frequéncia da aceleragdo com amortecimento

Quando se acrescenta um fator de amortecimento estrutural, € notado que a

amplitude da aceleracao é atenuada nas frequéncias naturais. Realizou-se 0 mesmo

experimento do item anterior acrescentando um fator de amortecimento §=0,01



108

32,0014

2,152

1,3986

F

=]
[1x]
[=]
5]
[¥<]

(]

0,59065

0,35387

AR s Ry

0,24947

0,16213

0,10536
20,5 22,5 25, 77,5 30, 32,5 35

Frequéncia (Hz)

Figura 66: Resposta em frequéncia da aceleragédo na direcdo x na 12 frequéncia natural com
amortecimento
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Figura 67: Resposta em frequéncia da aceleragédo na direcédo y na 12 frequéncia natural com
amortecimento
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Figura 68: Resposta em frequéncia da aceleragdo na diregédo z na 12 frequéncia natural com
amortecimento

Como na faixa de 20-40 Hz estao presente as duas frequéncias naturais de
vibragdo que excita os modos laterais, repara-se que a intensidade da aceleragao
nas diregdes y e z alcangam niveis de 34g enquanto na diregdo x obtém-se somente
0,3g. Comparando as Figuras (66), (67) e (68) com (60), (61) e (62), observa-se que
o fator de amortecimento suaviza a curva da resposta em frequéncia da aceleragao,

diminuindo as cargas na estrutura do satélite.
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Figura 69: Resposta em frequéncia da aceleracdo na dire¢do x na 22 frequéncia natural com
amortecimento
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Figura 70: Resposta em frequéncia da aceleragdo na diregédo y na 22 frequéncia natural com
amortecimento
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Figura 71: Resposta em frequéncia da aceleragdo na diregédo z na 22 frequéncia natural com
amortecimento

Na faixa de 80-100 Hz, se encontra a frequéncia natural que estimula o modo
de vibragao longitudinal. Por tal motivo, € visto que a aceleragcdo na direcdo x é
maior do que na direcédo y e z. Atenta-se também que o fator de amortecimento
ameniza o impacto da ressonancia na estrutura do UniSat7. Esse fenbmeno é
notado ao comparar as Fig. (69), (70) e (71) com (63), (64) e (65).

5.3.2. Material compdsito sanduiche com nitcleo
honeycomb e placas de aluminio

Inicialmente, aproveitou-se a simulacdo da analise modal para o0 mesmo
material. Os valores da amplitude de aceleracdo estdo descritos na Tab. (1) e (2).
Usou-se os valores do fator de amortecimento de 0; 0,001; 0,01; 0,05 e 0,1 para
estudar a sua influéncia nos valores das tensbes equivalentes na estrutura. Usou-se

o passo de 0,5 Hz nessa situag&o. Os resultados obtidos estédo nas Tab. (16) e (17).
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Tabela 16: Tensdes e deformacodes de 5 a 20 Hz com incremento de 0,5 Hz

Amorteciment 5-10 Hz 10-15 Hz 15-20 Hz
0 Tensao Deflexao Tensao Deflexao Tensao Deflexao
0 91,449 2,2296 1024,7 14,821 63,846 1,5907
MPa mm MPa mm MPa mm
0,001 91,448 2,2296 1023,6 14,811 63,845 1,5907
MPa mm MPa mm MPa mm
0,01 91,399 2,2282 926,98 13,893 63,751 1,5887
MPa mm MPa mm MPa mm
0,05 90,219 2,1948 348,77 5,7551 61,541 1,542 mm
MPa mm MPa mm MPa
0,1 86,738 2,0971 138,67 2,1385 55,525 1,414 mm
MPa mm MPa mm MPa

Tabela 17: Tensdes e deformacdes de 20 a 100 Hz com incremento de 0,5 Hz

Amortecime 20-40 Hz 40-80 Hz 80-100 Hz

nto Tensao Deflexao Tensao Deflexao Tensao Deflexao
0 45,446 0,75396 5,9628 0,10166 4,2381 7,6768e-
MPa mm MPa mm MPa 002 mm

0,001 45,438 0,75385 5,9625 0,10166 4,2381 7,6767e-
MPa mm MPa mm MPa 002 mm

0,01 44,662 0,74353 5,9292 0,10162 4,2379 7,6764e-
MPa mm MPa mm MPa 002 mm

0,05 31,776 0,57383 5,6862 0,10107 4,2324 7,6689e-
MPa mm MPa mm MPa 002 mm

0,1 17,648 0,39064 5,7128 0,10065 4,2152 7,6454e-
MPa mm MPa mm MPa 002 mm

De acordo com as Tabelas (16) e (17), percebeu-se que os maiores valores

de tensado obtidos estdo na faixa de 10-15 Hz, pelo fato de as duas frequéncias

naturais de vibracdo lateral estarem dentro dessa faixa. E verificado também que a

medida que o fator de amortecimento estrutural € aumentado, diminui-se o nivel da

tensao equivalente do satélite.

Conforme mostra a Figura (72) e (73), ha uma grande concentragao de

tensdo no adaptador do satélite e o seu apice atinge 1025 MPa. Pode-se notar que

tal valor € muito maior do que a tensao de escoamento do nucleo do compdsito,

fazendo com que a base do UniSat7 apresente deformacgdes permanentes durante o

seu langcamento.
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Figura 72: TensOes equivalentes no adaptador na 12 frequéncia de ressonancia
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Figura 73: Tensdes equivalentes na parte inferior do UniSat7 na 12 frequéncia de ressonéancia

5.3.3.

Material compdsito sanduiche com nitcleo

honeycomb de aluminio e placas de fibra de carbono

Para o estudo da resposta harménica da estrutura, utilizou-se os dados da

analise modal com a finalidade de poupar esforco computacional. O ensaio engloba

a faixa de frequéncia de 5 a 100 Hz. As amplitudes da aceleracdo senoidal se

encontram na Tab. (1) e (2). Investiga-se também o efeito da mudanca do fator de

amortecimento nas tensdes equivalentes obtidas. Foi usado o incremento de 0,5 Hz.

Os resultados alcangados estao na Tab. (18) e (19).

Tabela 18: Tensdes e deformacodes de 5 a 20 Hz com incremento de 0,5 Hz

Amorteciment 5-10 Hz 10-15 Hz 15-20 Hz
o Tensao Deflexao Tensao Deflexao Tensao Deflexao
0 82,225 2,0015 2919,8 30,892 73,35 1,7811
MPa mm MPa mm MPa mm
0,001 82,225 2,0015 2846,6 30,73 73,348 1,7811
MPa mm MPa mm MPa mm
0,01 82,187 2,0005 791,27 20,451 73,202 1,7781
MPa mm MPa mm MPa mm
0,05 81,296 1,9754 193,42 4,3961 69,821 1,7081
MPa mm MPa mm MPa mm
0,1 78,644 1,9011 122,02 2,0459 61,03 1,5243
MPa mm MPa mm MPa mm

Tabela 19: Tensdes e deformacdes de 20 a 100 Hz com incremento de 0,5 Hz

Amorteciment 20-40 Hz 40-80 Hz 80-100 Hz

o} Tensao Deflexao Tensao Deflexao Tensao Deflexao

0 31,267 0,57383 6,065 0,10368 4,3044 7,796e-
MPa mm MPa mm MPa 002 mm

0,001 31,265 0,57379 6,0644 0,10368 4,3044 7,796e-
MPa mm MPa mm MPa 002 mm

0,01 31,008 0,57044 6,0049 0,10361 4,3041 7,7956e-
MPa mm MPa mm MPa 002 mm

0,05 25,93 0,50455 5,839 0,10319 4,2978 7,7872e-
MPa mm MPa mm MPa 002 mm

0,1 17,864 0,39792 5,8496 0,10265 4,2776 7,7609e-
MPa mm MPa mm MPa 002 mm

E notado que os maiores valores de tens&o gerado no ensaio estdo na faixa

de 10-15 Hz. Esse fato é esperado visto que a mesma engloba a frequéncia natural
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que mais perturba a estrutura. Percebe-se pelas Figuras (74) e (75), que ha uma
concentracao de tensao na regidao do adaptador do satélite e que a essa atinge um
pico de quase 3 GPa, valor esse muito maior do que a tensao de escoamento do
nucleo do material compdsito. Logo, € concluido que a regidao do adaptador do

UniSat7 entra no regime de deformacéo permanente.

Figura 74: TensGes equivalentes no adaptador na 12 frequéncia de ressonancia
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Figura 75: Tensdes equivalentes na parte inferior na 12 frequéncia de ressonancia

6. COMENTARIOS E CONCLUSOES

Na secdo 5 foram obtidos os resultados da analise estrutural estatica, modal e
harménica no UniSat7 usando o material de liga de aluminio, material compdsito
com nucleo e placas de liga de aluminio e material compésito com nucleo de liga de
aluminio e placas de fibra de carbono. Um resumo comentado dos resultados é
apresentado a seguir.

6.1. ANALISE ESTATICA

Como visto na secédo 5.1, quando se comparam os resultados obtidos nas
simulagdes estaticas do satélite, percebe-se grande diferenga entre os valores de
tensdo e deformacéo para cada material. Quando a liga de aluminio é usada, a

maxima tensao obtida se encontra no adaptador de ago, no qual conecta a estrutura

o, =487 MPa

do satélite com o langador. Seu nivel atinge o valor de . Entretanto,

a base do UniSat7 (Regiao do satélite onde se concentram as maiores tensodes)

possui niveis de tensdes abaixo de 150 MPa.



117

Quando é utilizado o material composto de placas e nucleo honeycomb de

0. . =389 MPa

liga de aluminio, o pico de tensdo no UniSat7 alcanga o valor de na

conexao da base do satélite com o adaptador.

Ja na ocasido que se usa o composito com placas de fibra de carbono e

. . . . - . ~ . =329 MP
nucleo colmeia feito de liga de aluminio, a maior tensao surge é de T ey =329 MPa

na base do UniSat7.

Por conseguinte, o material que apresenta as melhores propriedades para
suportar a carga quasi-estatica dentre os citados € a liga de aluminio, visto que a

tensdo maxima no satélite € menor que 150 MPa e a sua tensdo de escoamento €

0,,=276 MPa

de . Entretanto, € necessario usar um material de maior tensao de

escoamento no adaptador do UniSat7 pelo fato de que a tensdo gerada nele € da
ordem de 500 MPa. Com tais medidas adotadas, a seguranga estrutural no estudo

estatico estaria garantida.
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6.2. ANALISE MODAL

No estudo dos modos de vibragao e frequéncias naturais do UniSat7, obteve-
se os resultados presentes na parte 5.2. Tais comprovam a satisfacao dos requisitos

impostos pela empresa de langcamento.

A simulagao usando a liga de aluminio apresenta as frequéncias naturais mais
distantes das exigidas. Isto se deve ao fato de que sua rigidez € maior quando se
compara com os outros materiais.Entretanto, sua densidade € mais elevada, o que
traz a um aumento de massa do satélite e, consequentemente, de custo de

lancamento.

Pelo fato de os materiais compdsitos, especialmente os sanduiches colmeias,
apresentarem um nivel de rigidez baixo, suas frequéncias naturais de vibracao
lateral sdo préximas do limite exigido. Logo, no que se diz a respeito a analise
modal, sua seguranga estrutural ndo é tdo satisfatoria em relacdo ao aluminio.
Todavia, a densidade dos materiais compdsitos € baixa que, por consequéncia,

reduz o custo de injegao do produto na 6rbita baixa.

Apesar de os materiais compostos nao apresentarem um patamar de
frequéncias naturais muito superior ao exigido, o seu uso é mais indicado nas
aplicacdes espaciais pois a sua massa é relativamente menor quando € comparada

com os materiais tradicionais.
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6.3. ANALISE HARMONICA

Na analise harménica com o material de liga de aluminio, percebe-se que a
tensdo de escoamento do material € maior do que a tensao de Von Mises obtida na
simulagdo. Logo, € possivel concluir que a liga de aluminio satisfaz os requisitos
estruturais exigidos pelo critério de falha de Von Mises, mesmo em suas frequéncias

naturais.

Ja quando se usa o material composito com nucleo e placas de liga de
aluminio, é notado que a tensdo atingida na simulagao alcanga niveis de 1000 MPa.
Esse patamar é suficiente para causar deformacdes plasticas na estrutura e ter uma
falha caracterizada pelo método de Von Mises. Para evitar tal efeito, pode-se
aumentar o fator de amortecimento no satélite para um valor superior a 0,05. Outra
medida que pode ser tomada € usar materiais com a tensdo de escoamento elevada

nas regides onde aparecem os maiores niveis de tensdes, como a base do UniSat7.

Na simulagdo com o material composto com nucleo de liga de aluminio e
placas de fibras de carbono, a tensdo equivalente de Von Mises atinge valores
superiores a 2,9GPa. Com esse fato, a tensdo de escoamento também ¢é
ultrapassada, levando o satélite a entrar em um regime de deformacéo permanente.
Pelo critério de ruptura de Von Mises, obtém-se um colapso estrutural. Para impedir
esse fendmeno, é necessario reforgcar as regides onde ocorre as maiores tensdes
com materiais com alta tensdo de escoamento ou entdo aumentar o coeficiente de

amortecimento estrutural do UniSat7 para niveis superiores a 0,05.
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6.4 CONSIDERAGOES FINAIS

Pode-se concluir com os resultados obtidos nesse trabalho, que o material
mais indicado para ser usado na carcaga do UniSat7 é a liga de aluminio AA6061
T6, pois € o unico material que satisfaz as exigéncias estruturais estaticas e
dindmicas impostas pela companhia de langamento, necessitando somente do

aumento da tensao de escoamento do material do adaptador.

Apesar de os materiais compostos serem recomendados para aplicagoes
aeroespaciais, eles ndo atenderam aos critérios estruturais do estudo estatico e
harmonico exigido pela companhia. Para usa-los, € necessario um estudo mais
aprofundado nos materiais compdsitos para saber de qual forma pode-se obter um
desempenho estrutural ideal do satélite. Uma alternativa coerente seria o

redimensionamento da espessura da base do mesmo.
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6.5. PROPOSTAS DE TRABALHO FUTURO

Como trabalho futuro, pode estudar os seguintes itens:

Analise dos tipos de conexao possiveis no satélite e suas influéncias nas

frequéncias naturais de vibragao do UniSat7

Estudo aprofundado da influéncia do fator de amortecimento nas respostas

harménica do conjunto.

Estudo das tensdes geradas pelo efeito da vibragdo randémica durante o

langcamento do UniSat7, que € um dos requisitos da Kosmostras®.

Otimizacdo do desempenho estrutural estatico e dindmico em relacdo as

dimensdes da carcacga do satélite.

Redimensionamento da espessura da base do satélite para satisfazer os

requisitos estruturais impostos pela companhia de langamento.



122

7. REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

ALUSTRONG. Aluminium Honeycomb Core, Honeycomb core. Disponivel em: <
http://www.alustrong.com/products/126-aluminum-honeycomb-core-honeycomb-core.html >. Acesso
em 8 de junho de 2016.

ANSYS INC. 2010a. Solid186. Solid186 Element Description. Ansys Inc.

ANSYS INC. 2010b. Solid187. Solid187 Element Description. Ansys Inc.

ANSYS INC. 2010c. Shell181. Shell181 Element Description. Ansys Inc.

ANSYS INC. Ansys® Workbench 2.0 Framework. 2013.

ARGYRIS, J., "Energy theorems and structural analysis”, Aircraft Engineering, 1954 and 1955, re-
printed by Butterworth's Scientific Publications, London, 1960.

BATHE, K. J. On Finite Element Methods for Nonlinear Dynamic Response, Proceedings EURODYN
2008, Southampton, U.K., July 2008

BATHE, K. J. The finite element method with ‘overlapping finite elements’, Proceedings Sixth
International Conference on Structural Engineering, Mechanics and Computation -- SEMC 2016,
Cape Town, South Africa (A. Zingoni, ed.), 2016

BATHE, K. J.; GUILLERMIN, O.; WALCZAK, J.; CHEN, H. Advances in Nonlinear Finite Element
Analysis of Automobiles, Computers & Structures. Vol 64, 881-891, 1997.

BATHE, K. J.; HILLER, J. F.; ZHANG, H. On the Finite Element Analysis of Shells and their Full
Interaction with Navier—Stokes Fuid Flows in Computational Structures Technology (BHV Topping
and Z Bittnar, eds.), Civil-Comp Press, 2002.

BATHE, K. J.; LEE, P. S.; HILLER, J. F. Towards Improving the MITC9Y Shell Element, Computers &
Structures, Vol. 81, 477-489, 2003.

BATHE, K. J. The Inf-Sup Condition and its Evaluation for Mixed Finite Element Methods,
Computers & Structures. Vol. 79, 243-252, 971, 2001.



123

BEER, F. P, DEWOLF, J. T.; JOHNSTON, E. R. Resisténcia dos Materiais. 4* edigdo. McGraw-Hill.
2006.

BERCOVIER, M.; PIRONNEAU, O.; HARBANI, Y.; LIVNE, E. “Characteristics and finite element
methods applied to equations of fluids in: JR. Whiteman”, Ed. The Mathematics of Finite Elements
and Applications, V, pp. 471-478, Academic Press, London.1982.

CALLISTER, W. D. JR.; RETHWISCH, D. G. 2012. Ciéncia e engenharia de materiais- Uma
introdugdo. Ed. LTC. 8 ed. 817p.

CAMPBELL, F. C. 2010. Structural Composite Materials- Chapter 1. ASM International

CLOUGH, R.W., "The finite element method in plane stress analysis", Proc. 2nd A.S.C.E. Conf. on
Electronic Computation, Pittsburg, Pa., 1960.

CORNELL, University Law School. Flight Safety Analysis Methodologies and Products for a Launch
Vehicle with a Flight Safety System. Disponivel em: https://www.law.cornell.edu/cfr/text/14/part-
417/appendix-A . Acesso em: 04 de junho de 2016.

COURANT, R. Variational methods for the solution of problems of equilibrium and vibrations. Bull.
Amer. Math. Soc. 49, 1-23. 1943

FAA. 2012. Aviation Maintenance Technician Handbook- Volume 1. U. S. Department of
Transportation.

FELIPPA, C.A. 2013. Advanced Finite Elements for Solids, Plates and Shells. Department of
Aerospace Engineering Sciences — University of Colorado at Boulder.

GEIJN, R. A. V. D. 2011. Notes on Cholesky Factorization. Department of Computer Science. Institute
for Computational Engineering and Sciences. The University of Texas at Austin.

HIBBELER, R. C. Resisténcia dos Materiais. 5* edi¢ao. Pearson Prentice Hall. Sdo Paulo. 2003.

HUSSEY, W. J. The economics benefits of operational environmental satellites. National
environmental satellite, data and information service. National oceanic and atmospheric
administration. Washington D.C. 1983.

INMAN, D. J., 2014. Engineering Vibration, New Jersey, Ed. Pearson, 4th ed. 720p.


https://www.law.cornell.edu/cfr/text/14/part-417/appendix-A%20
https://www.law.cornell.edu/cfr/text/14/part-417/appendix-A%20

124

KIM, D. N.; BATHE, K. J. A Triangular Six-Node Shell Element Computers & Structures, 87, 1451-
1460, 2009

KIM, N. H. dApplied elasticity and advanced mechanics of solids. 2006

KIM, N. H. Derivation of Von Mises Criterion. Department of Mechanical & Aerospace Engineering:
University of Florida. 20009.

KOSMOTRAS. Dnepr Space Launch System User’s Guide, completely revised. Moscow. 2011

KOVACS, A.; MOHAROS, I; OLDAL, I. SZEKRENYES, A. 2012. Finite Element Methode.
Typotex.

MEIROVITCH, L. 2001.Fundamentals of Vibration. Ed. WAVELAND PRESS, INC. 806p.

METALS HANDBOOK.1990. Vol.2 - Properties and Selection: Nonferrous Alloys and Special-
Purpose Materials, ASM International. 10th Ed.

NAYAK, G.C.; ZIENKIEWICZ, O.C. “Elasto—plastic stress analysis. Generalization for various
constitutive relations including strain softening”, Int. J. Num. Meth. Eng., 5, pp. 113-135. 1972

ODEN, J.T. “A general theory of finite elements — I: Topological considerations”, pp. 205-221, and II:
Applications, pp. 247-260, Int. J. Num. Meth. Eng., 1969

OECD, Directorate for Science, technology and industry. THE SPACE ECONOMY AT A GLANCE
2011. 2011.

ONATE, E.; CERVERA, M.; ZIENKIEWICZ, O.C.*“4 finite volume format for structural mechanics”,
Int. J. Num. Meth. Eng., 37, pp. 181-201. 1994.

PAYEN, D. J.; BATHE, K. J. Improved stresses for the 4-node tetrahedral element, Computers &
Structures, 89, 1265-1273, 2011

PETRAS, A. 1998. Design of Sandwich Structures. Robinson College, Cambridge. Cambridge
University Engineering Department.

RUGONYI, S.; BATHE, K. J. An Evaluation of the Lyapunov Characteristic Exponent of Chaotic
Continuous Systems, Int. J. Numerical Methods in Engineering, Vol. 56, 145-163, 2003.



125

TAYLOR, R. L.; ZIENKIEWICZ, O.C.; SIMO, C.; CHAN, H.C.“The patch test — a condition for
assessing FEM convergence”, Int. J. Num. Meth. Eng., 22, pp. 39-62. 1986

TORAYCA, 2016. T700S data sheet. Toray Carbon Fiber America, Inc. Santa Ana, CA.

TSE, S.; MORSE, L. E.; HINKLE, R. T. Mechanical Vibrations. Allyn and Bacon. Boston. 1963

TURNER, M.; CLOUGH, R. W.; MARTIN, H. C.TOPP, L. J."Stiffness and deflection analysis of
complex structures", Jr. Aeronaut. ScL. 23 (9), pp. 805-823, 1956.

WHAT-WHEN-HOW. 2016. Disponivel: http://what-when-how.com/category/the-finite-element-
method/. Acesso em 18 de junho de 2016.

WINDSAILBIKE. Carbon Fiber Weave Differences. Disponivel em:

<http://www.windsailbike.com/technology/carbon-fiber-weave-differences> .Acesso em 8 de junho de
2016.

ZIENKIEWICZ, O. C.; TAYLOR, R. L. 2000. The Finite Element Method Volume 2: Solid
Mechanics. Ed. Butterworth Heinemann. 5th ed.

ZIENKIEWICZ, O.C.; CHEUNG, YK.“Finite elements in the solution of field problems”, The
Engineer, pp. 507-510. 1965


http://www.windsailbike.com/technology/carbon-fiber-weave-differences
http://what-when-how.com/category/the-finite-element-method/
http://what-when-how.com/category/the-finite-element-method/

	Primeiramente, eu gostaria de agradecer a Deus por ter tido essa oportunidade em meu caminho, sem a sua graça, não poderia chegar onde cheguei. Minha força e perseverança advém de suas bênçãos que recebo diariamente.
	Eu sou muito grato à minha família, que nos momentos mais difíceis que passei na minha vida me deu todo apoio que necessito.
	Eu agradeço também meus amigos que sempre estiveram do meu lado nas mais importantes decisões da minha vida.
	Eu sou grato também pelo meu orientadorSergio Carneiro e pelo co-orientador Salvatore Paiano pela sua paciência e por terem me auxiliado durante todo esse tempo de trabalho.
	Eu agradeço a empresa italiana G.A.U.S.S. srl® e a sua equipe pela confiança depositada em mim e por ter me dado a oportunidade de trabalhar. O aprendizado que a companhia me proporcionou é imensurável.
	Eu gostaria de agradecer a professora Chantal e o professor Simone por ter auxiliado meus dias na Itália e por ter sido minha porta de entrada na empresa.
	SUMÁRIO
	3.3.1.1 Matriz de rigidez e massa...............................................................................................37
	3.3.1.2 Vetor carregamento nodal..............................................................................................38
	3.3.2.1 Matriz de rigidez e massa...............................................................................................42
	3.3.2.2 Vetor carregamento nodal...............................................................................................43
	3.3.3.1 Matriz de rigidez e massa...............................................................................................45
	3.3.3.2 Vetor carregamento nodal..............................................................................................46
	3.3.5.1 Coeficiente do ..............................................................................................................48
	3.3.5.2 Coeficiente do ............................................................................................................. 48
	6.1 ANÁLISE ESTÁTICA.........................................................................................................................101
	6.2 ANÁLISE MODAL..............................................................................................................................102
	6.3 ANÁLISE HARMÔNICA.....................................................................................................................103
	6.4 CONSIDERAÇÕES FINAIS...............................................................................................................104
	6.5 PROPOSTAS DE TRABALHO FUTURO..........................................................................................105

	1.1. CONTEXTO DO PROBLEMA
	Como visto acima, para um satélite ser colocado em órbita, usa-se um veículo lançador. A empresa Kosmotras® é responsável pela condução do UniSat7 à orbita de 700km. Para esse fim, a companhia exige que a empresa responsável pelo desenvolvimento do satélite atenda alguns requisitos estruturais estáticos e dinâmicos (KOSMOTRAS, 2001).
	1.2. OBJETIVOS
	1.3. RESUMO DA ABORDAGEM DO PROBLEMA
	Para estudos dinâmicos, a companhia exige que as frequências naturais de vibração do satélite sejam maiores do que 10Hz nos eixos laterais e 20Hz no eixo longitudinal. Isto é demandado para que efeitos de ressonância não prejudiquem a estrutura do veículo.
	Na análise de vibração harmônica, é requisitado que a estrutura da carga útil do lançador suporte cargas inerciais com as seguintes intensidades em cada faixa de frequência:
	1.4. ORGANIZAÇÃO DO TRABALHO
	O presente trabalho está organizado da seguinte forma:
	No primeiro capítulo, apresenta-se o contexto do problema junto com a sua abordagem
	No segundo capítulo, são apresentados os avanços históricos já feitos em relação ao tema proposto.
	O terceiro capítulo expõe a fundamentação teórica para um melhor entendimento do leitor em relação à solução do problema abordado.
	No quarto capítulo, denota-se quais materiais e metodologias foram usadas para alcançar os resultados esperados.
	O quinto capítulo exibe os resultados das análises realizadas
	No sexto capítulo, apresentam-se os comentários do resultado juntamente com a conclusão das respostas alcançadas.
	
	O desenvolvimento da ideia de elementos finitos surgiu na percepção de que as equações físicas aproximadas para elementos muito pequenos (elementos finitos), juntadas de modo que o equilíbrio e a continuidade do sistema estejam garantidos poderiam representar, com grande fidelidade, o resultado de análise de uma estrutura. Notou-se que quanto menor fosse esses elementos, melhor seria a precisão das soluções obtidas. Em vista disso, os cientistas esforçaram-se para aprimorar a capacidade computacional das máquinas de maneira a obter exatidão nos resultados. Paralelamente a tais avanços, a comunidade intelectual da época almejou novas metodologias para simplificar as análises estruturais estáticas e dinâmicas (KOVACS et al., 2012).
	Depois do início da segunda guerra mundial, percebeu-se que era necessários cálculos mais precisos no setor aeroespacial para otimizar a evolução tecnológica no mundo.
	Em 1942, desenvolveu-se a ideia de minimizar a energia potencial total de um problema mecânico usando uma aproximação linear sobre sub-regiões com pontos discretos que mais tarde seriam chamados de pontos nodais de uma malha(COURANT, 1942).
	Em 1954, Argyris iniciou a progressão da teoria das estruturas na forma matricial para elementos discretos. Esse conceito levou à criação da matriz de rigidez. Ele também criou o primeiro elemento usando o método de interpolação de função por Serendipity (ARGYRIS, 1954).
	Em 1956, foi estudada a matriz de rigidez e aplicou-a nos conceitos de coordenadas globais. Ele também afirmou que quando se refina a malha no objeto de estudos, o erro inerente tende a desaparecer. Turner et al. (1956) também desenvolveu o conceito de convergência dos resultados dessas análises.
	Em 1960, Clough deu continuidade no estudo da convergência de resultados proposto por Turner et al. em 1956 e também popularizou o nome do método de elementos finitos (TURNER et al., 1956)(CLOUGH, 1960).
	Zienkiewicz e Cheung(1965) usaram o método do elemento finito (até então só usado nas análises estruturais) em outras áreas como transferência de calor, dinâmica dos fluidos e eletromagnetismo.
	Em 1972, foi descoberto a possibilidade do uso da matriz das constantes elásticas não simétricas em plasticidade (NAYAK e ZIENKIEWIC, 1972).Em 1973, Oden estudou a aplicação da formulação de Galerkin para sistemas de equação não adjuntas (ODEN,1973). Já em 1982, Bercouvier et al.(1982) introduziu o processo característico de Galerkin.
	Taylor et al. (1986) desenvolveu novos métodos para obter convergência dos resultados.Em 1994, Oñate desenvolveu uma forma adequada de elementos de simulação para o uso computacional (OÑATE et al., 1994).
	Em 1997, Bathe usou o solucionador baseado no método da eliminação de Gauss aplicado em elementos finitos, na qual contribuiu fortemente no desenvolvimento de software de elementos finitos como ADINA® (BATHE, 1997). Bathe (2001) também estudou métodos confiáveis e efetivos para a solução matemática de problemas com discretização de elementos finitos. Bathe et al.(2002) avançou nos estudos da solução da equação de Navier-Stokes acoplado com deformação estrutural.
	Em 2003, Bathe et al. desenvolveram um elemento de casca mundialmente reconhecido como o melhor elemento de casca disponível, na qual é usado em programas modernos de elementos finitos (BATHE et al., 2003).Também em 2003, Rugonyi desenvolveu um método de análise não linear muito usado em algoritmos de estudos inelásticos(RUGONYI et al., 2003).
	Já em 2008, Bathe(2008) implementou métodos de elementos finitos na resposta dinâmica não linear. Em 2009, foi criado um novo elemento de casca triangular com 6 nós melhorando os processos de simulação em softwares (KIM et al., 2009).
	PAYEN et al. (2011) fortaleceram a técnica de aproximação nos cálculos de tensão na análise de elementos finitos usando forças de pontos nodais, reduzindo, dessa forma, as cargas computacionais.Em 2016, Bathe(2016) desenvolveu o Overlapping Finite Elements, cuja principal característica está na remoção de muitos obstáculos na etapa de criação das malhas.
	3. FUNDAMENTAÇÃO TEÓRICA
	3.1. ESTÁTICA DE ESTRUTURAS
	3.1.1. Tensão e deformação
	Conforme Hibbeler, é preciso, primeiramente, usar a teoria da estática para determinar os esforços internos e externos durante a concepção de qualquer máquina. As dimensões dos componentes são calculadas de acordo com os esforços atuante no corpo, bem como as propriedades mecânicas do material que foi feito. (HIBBELER, 2003)
	Para que um corpo esteja em equilíbrio estático, é necessário que o somatório dos esforços externos seja zero. Uma força (P) é considerada normal quando atua numa área perpendicular () a sua direção, e a relação entre ambas é denominada tensão normal (). Já quando a força(P) está no mesmo plano da área () em que atua, ela é chamada de força de cisalhamento. Dessa forma, a relação entre esta e aquela é intitulada tensão cisalhante (). De qualquer forma, a formulação geral é:
	(1)
	(2)
	As tensões normais e de cisalhamento também podem surgir de momento fletor e torsor, respectivamente. Quando uma força é aplicada em um corpo, há uma tendência de mudar sua geometria e dimensões. Estas mudanças são chamadas de deformação (), que é calculada de acordo com o comprimento inicial. A fórmula que caracteriza a deformação é:
	(3)
	3.1.2. Comportamento mecânico dos materiais
	Para determinar a capacidade de um material de suportar uma carga sem deformar, é necessário submetê-lo a um teste de tração ou compressão e então será obtida a relação entre tensão e deformação média (HIBBELER, 2003). Quando se plota o gráfico da tensão com a deformação, obtém-se o seguinte:
	Como visto na Fig.(5), há diversas regiões de grande importância no gráfico tensão deformação:
	Regime elástico: região onde a tensão é linearmente proporcional à deformação. A extremidade superior dessa relação é chamada de limite de proporcionalidade. Se a tensão o ultrapassar, o material ainda pode voltar ao seu estado inicial, embora a curva começa a se dobrar e fica achatada. Esse estado tende a continuar até atingir o limite de elasticidade.
	Regime de escoamento: Um aumento de tensão suave acima do limite de elasticidade acarreta em uma grande deformação permanente (plástica), que é denominado por escoamento. O nível de tensão que gera o fenômeno é chamado de limite de escoamento.
	Região de endurecimento por deformação: Com o fim do regime de escoamento, aplica-se uma carga adicional no material, resultando numa curva que tende a ficar plana até alcançar o limite de resistência, esse fenômeno é também chamado de encruamento.
	Zona de estricção: Após atingir o limite de resistência, a área da seção transversal começa a ser reduzida em uma parte do material. Com isso, tende-se a formar uma estricção nessa parte à medida que o corpo de prova é alongado. O limite desse estado ocorre quando se atinge a se tensão de ruptura, levando ao colapso completo do material.
	Segundo Beer et al. (2006), existem dois tipos de materiais no que se diz respeito às características do gráfico tensão-deformação:
	Materiais dúcteis: Possuem a capacidade de escoar em temperatura ambiente. Ao passo que se põe carga em um corpo de prova dúctil, seu comprimento aumenta linearmente com uma taxa muito baixa. Após o material atingir o limite de escoamento, o corpo começa a sofre muita deformação com pouco aumento de carga. Depois de alcançar certo valor de tensão, inicia-se o processo de estricção do corpo de prova.
	Materiais frágeis: Sua principal característica é a ruptura sem qualquer mudança perceptível no corpo de prova, ou seja, não há estricção do material. A deformação no momento da ruptura é muito menor do que em materiais dúcteis.
	Na engenharia em geral, muitos materiais são projetados para sofrerem pouca deformação e estar somente no regime elástico do gráfico. Nessa região, a tensão é diretamente proporcional à deformação do corpo de prova. Portanto, pode-se dizer que:
	(4)
	Essa relação é chamada de Lei de Hooke. O fator é denominado módulo de elasticidade ou de Young. Percebe-se que a deformação é uma quantidade adimensional e dessa forma, o módulo de elasticidade possui a unidade de pressão.
	Quando um objeto deformável é submetido a cargas de tração, há não somente um alongamento do corpo, mas também uma constrição lateral. No século XIX, Poisson descobriu que no regime elástico, um material apresenta a relação entre a deformação lateral e longitudinal constante. Para tal, foi criado e formulado o coeficiente de Poisson ():
	(5)
	O sinal negativo é utilizado pelo fato de que quando ocorre o alongamento longitudinal do material, há uma estricção lateral e vice-versa. O coeficiente do Poisson não possui dimensão e varia entre 0 e 0,5, sendo mais comuns valores entre 0,25 e 0,33 nos sólidos não porosos em geral.
	De acordo com Kim (2009), o escoamento dos materiais dúcteis ocorre pelo deslizamento das camadas de átomos, como mostrado na Fig.(6). Assim, a tensão exigida para ocorrer o escoamento é muito menor do que a energia necessária para romper os planos atômicos. Por conseguinte, os materiais dúcteis escoam devido à tensão de cisalhamento entre suas camadas de átomos.
	A teoria das falhas se baseia no propósito estender os valores das resistências obtidos em testes uniaxiais para estados multiaxiais de tensão, sendo esse último mais visto em sistemas estruturais.
	Segundo Kim (2009), O trabalho feito por um sólido submetido a uma carga é proporcional à força e ao deslocamento. O mesmo é armazenado no corpo em forma de energia de deformação . Essa não é distribuida uniformemente ao longo da estrutura. Logo, é introduzido o conceito de densidade de energia de deformação . Consequentemente, a energia de deformação é:
	(6)
	Sendo o volume total do objeto. No caso do estado de tensão uniaxial, a densidade de energia de deformação é igual a área abaixo da curva de tensão- deformação no regime elástico, como mostrado na Fig.(7):
	Portanto:
	(7)
	Já em um caso tridimensional, a densidade de energia de deformação é:
	(8)
	A Equação (8) pode ser simplificada considerando um novo sistema de coordenadas paralelos às direções das tensões principais. Nesse novo referencial, não existe tensão de cisalhamento, assim:
	(9)
	A tensão e deformação estão relacionadas por meio das relações lineares elásticas:
	
	(10)
	
	Substituindo a Equação (10) na (9), obtém-se que:
	(11)
	3.1.3.2.Decomposição da energia de deformação
	A densidade de energia de deformação é consistida em duas componentes, uma devido à mudança do volume do corpo (energia de deformação de dilatação) e a outra à distorção dos planos, responsável pela mudança de formato do sólido (energia distorcional). Para calcular essas, divide-se a matriz tensão em dois termos: matriz de tensão volumétrica ou dilatadora () e matriz de tensão deviatoric () (KIM, 2009). Por conseguinte:
	(12)
	A componente de dilatação é:
	(13)
	Percebe-se que é o estado hidrostático de tensão. O subscrito h é usado para representar a tensão de dilatação e densidade de energia de dilatação.
	A densidade de energia de dilatação pode ser obtida substituindo os componentes do estado de tensão hidrostática da Eq. (13) na Eq. (11). Então:
	(14)
	(15)
	Substituindo a Equação (13) na Equação (15):
	(16)
	(17)
	3.1.3.3. Energia de distorção
	Segundo Kim (2009), a parte da distorção da energia de deformação é obtida subtraindo a Eq. (17) da (11), por conseguinte:
	(18)
	(19)
	Onde é denominado tensão de Von Mises, que é definido como:
	(20)
	A tensão de Von Mises é usada por diversos projetistas para verificar se um corpo suportará uma determinada carga aplicada. Esse critério se baseia na determinação da energia de distorção de um material.
	Um material é considerado estruturalmente seguro quando a máxima energia de distorção por unidade de volume é menor do que a energia de distorção por unidade de volume necessário para atingir o limite de escoamento especificado em um teste de tração do mesmo material.
	3.1.3.4. Teoria da energia de deformação de Von Mises
	Em acordo com a teoria de Von Mises, um corpo dúctil escoará quando a densidade de energia de distorção atingir um nível delicado para o material.O valor crítico da energia distorcional pode ser estimado para estados de tensão uniaxiais (KIM, 2009). No momento da aproximação do limite de escoamento, as tensões principais do corpo serão:
	(21)
	Portanto, a densidade de energia de distorção em relação ao limite de escoamento será:
	(22)
	A Equação (22) representa o valor crítico de densidade de energia de distorção para um material. Logo, o sólido sob carregamento multiaxial vai escoa quando a energia de distorção for igual ou superior a do ponto crítico do material, sendo assim:
	(23)
	Consequentemente:
	(24)
	Por meio da teoria da energia de distorção, pode-se dizer que a inequação (24) afirma que um material irá escoar quando a tensão de Von Mises exceder a tensão de escoamento do sólido obtido num teste de tração uniaxial.
	3.2. DINÂMICA DE ESTRUTURAS
	A vibração é o ramo da mecânica que lida com movimentos repetitivos de um corpo em relação a uma posição de equilíbrio. Na maior parte das situações em sistemas mecânicos, ela é indesejável e até mesmo destrutiva. Por esse motivo, é imprescindível o conhecimento nesse ramo por qualquer engenheiro projetista de uma estrutura mecânica.
	3.2.1. Análise modal de um sistema com múltiplos graus de liberdade sem amortecimento
	Segundo Inman (2014), a grande maioria dos componentes mecânicos só podem ser modelos com muitos graus de liberdade. Cada um é representado por um movimento (translação ou rotação) de um nó em uma dimensão dentro do vetor . Portanto, se um corpo possui graus de liberdade, então a dimensão de sua matriz de massa e rigidez é enquanto no vetor deslocamento e aceleração é .
	Quando se agrega vários corpos com um intuito de gera um sistema, cada um contribui com o seu número de graus de liberdade nas matrizes e vetores usados no agrupamento. Por conseguinte, esses possuirão a dimensão igual ao produto entre o número de corpos e o número de graus de liberdades de cada um apresenta.
	Considera-se um sistema com corpos e que cada um apresenta apenas 1 grau de liberdade como mostrado na Fig. (9):
	Fazendo o somatório das forças em cada massa , obtém-se equações na seguinte forma:
	(25)
	Onde denota a massa e a constante de rigidez. A forma matricial dessas equações é:
	(26)
	Sendo:
	(27)
	E:
	(28)
	O vetor é definido como:
	(29)
	É visto nas equações acima que cada equação não pode ser resolvida independentemente da outra pelo fato de que uma massa interfere no movimento da outra. Isso quer dizer que elas são acopladas. Para resolvê-las, usa-se uma técnica de desacoplamento para obter equações desacopladas:
	Conforme Geijn (2011), uma matriz simétrica pode ser decomposta num produto entre uma matriz triangular superior e triangular inferior. Então uma matriz diagonal pode ser descrito como:
	(30)
	Então, a matriz de massa pode ser escrita como:
	(31)
	Onde:
	(32)
	A matriz inversa de é:
	(33)
	Assim, pode-se simplificar a Equação (26) fazendo uma mudança de coordenadas. Dessa maneira, escreve-se o vetor deslocamento como função das massas do sistema:
	(34)
	Então, multiplicando a Equação (26) por pela esquerda, é obtida a seguinte expressão:
	(35)
	É conhecido que o termo é igual a matriz identidade. Logo:
	(36)
	A matriz é chamada de matriz de rigidez normalizado pela massa e é análoga a constante em sistemas de um grau de liberdade. A equação diferencial matricial (26) é solucionada assumindo que a resposta tem a seguinte forma:
	(37)
	Assume-se que é um vetor de constantes não nulas. Substituindo a Eq. (37) na (36):
	(38)
	Onde . É notado que a Equação (38) é um problema algébrico de autovetor e autovalor onde a escalar que satisfaz a equação é chamado de autovalor e é denominado de autovetor. Outra informação importante é que cada autovetor que satisfaz a Eq. (38) precisam ser ortonormais entre si. Dessa forma:
	(39)
	O autovetor determina somente a direção do deslocamento de cada elemento nos modos de vibração, não importando a amplitude de sua vibração. Devido ao fato de os autovetores serem ortogonais entre si, pode-se desacoplar as equações de movimento de qualquer ordem fazendo uma matriz ortogonal que contém os autovetores normalizados em suas colunas. Então:
	(40)
	Onde é o número é de graus de liberdade do conjunto. O produto matricial gera uma matriz diagonal com todos os autovalores do sistema. Logo:
	(41)
	As frequências naturais são determinadas da seguinte forma (INMAN, 2014):
	(42)
	Agora, define-se um novo sistema de coordenada , chamado coordenada modal:
	(43)
	(44)
	Substitui-se a Equação (44) na (36):
	(45)
	Logo:
	
	(46)
	
	
	Assim, o sistema possui frequências naturais, , nas quais correspondem os autovalores da matriz .
	Percebe-se na Equação (46) que a equação depende somente da coordenanda . Isso torna-as desacopladas. Como houve mudança de referencial, é necessário alterar as condições iniciais do sistema. Portanto:
	(47)
	(48)
	Com os dados obtidos, é perceptível que o sistema é resolvido como se cada equação tivesse apenas um grau de liberdade. Logo:
	
	(49)
	
	
	Sabendo as soluções modais , pode-se encontrar os modos de vibração nas coordenadas físicas , onde cada coluna representa um vetor modo de vibração. Para isso, executa-se o seguinte procedimento:
	(50)
	
	3.2.2. Análise modal de um sistema com múltiplos graus de liberdade com amortecimento viscoso
	O modo mais simples de inserir a dissipação de energia viscosa na análise modal é chamado de amortecimento modal. O termo de dissipação é inserido na equação do movimento:
	(51)
	O termo corresponde à velocidade da coordenada modal, é a frequência natural e é o fator de amortecimento modal. Para , a solução tem a seguinte característica:
	(52)
	Sendo:
	(53)
	(54)
	(55)
	Onde e são os elementos de e . Para obter a resposta da equação em sistemas de coordenadas físicas , usa-se a seguinte formulação:
	(56)
	3.3. MÉTODO DOS ELEMENTOS FINITOS APLICADO À MECÂNICA
	O método dos elementos finitos é um procedimento numérico que usa técnicas de interpolação para modelar e solucionar problemas com condições de contorno definidas. Isto é extremamente importante na modelagem de estruturas complexas (MEIROVITCH, 2001).
	Para executar esse processo, primeiramente se divide a estrutura em partes pequenas chamadas de elementos (tal etapa é chamada de discretização). Cada elemento é aproximado para uma estrutura simplificada, de forma que sua equação do movimento seja facilmente solucionada (WHAT-WHEN-HOW, 2016) (FELIPPA, 2013) (KOVÁCS et al., 2012).
	Como se sabe, em um problema mecânico real modelado por elementos finitos, uma componente é subdividido em vários elementos.
	Na simulação de elementos finitos no software ANSYS Workbench®, foram usados os seguintes tipos de elementos:
	SOLID186®
	SOLID187®
	SHELL181®
	Com a finalidade de uma melhor explicação do elemento, será adotado o seguinte problema para servir de exemplo para o esclarecimento da análise de cada tipo de elemento, bem como sua formulação para obter a matriz de massa e rigidez.
	De acordo com Zienkiewicz e Taylor(2000), a esquematização do problema a ser resolvido é:
	(57)
	Sendo que o sub-índice se refere ao fato de que as matrizes são globais. Para obtê-las, é necessário calcular as matrizes locais de cada elemento e em seguida implementar a assemblagem.
	A Equação (57) representa a equação da análise dinâmica de uma estrutura. Para realizar a análise estática em elementos finitos, basta considerar que a aceleração de cada grau de liberdade do sistema é nula. Logo:
	(58)
	3.3.1. Elemento SOLID186
	Segundo Ansys Inc. (2010a), o elemento SOLID186® é um sólido hexaédrico com 20 nós no qual possui um comportamento de deslocamento quadrático como mostrado na Fig.(11). Cada nó possui 3 graus de liberdade (translações nas direções X, Y e Z), totalizando 60 graus de liberdade no elemento. Este é muito aplicado em simulações que possuem malhas irregulares.
	De acordo com What-when-how (2016), considera-se um componente mecânico no qual é dividido em elementos hexaédricos quadráticos:
	Onde o eixo de referência é colocado no centroide do elemento com as coordenadas :
	É necessário interpolar as coordenadas das coordenadas nodais, para isso, será obtida uma função de forma para facilitar a interpolação. Usa-se o método de Serendipity para encontrá-las, visto que o elemento é quadrático.Logo:
	(59)
	(60)
	(61)
	(62)
	Onde é a coordenada natural do nó j.
	O vetor deslocamento é definido como uma função das coordenadas e .
	(63)
	(64)
	Nas quais são as componentes do deslocamento no nó .
	(65)
	Dessa maneira, a matriz possui uma dimensão de A matriz das funções de forma é definida como:
	(66)
	Sendo:
	(67)
	Logo, a matriz possui a dimensão . A matriz deformação é determinada pela seguinte formulação:
	(68)
	Onde:
	(69)
	Como as funções de forma estão definidas em termos das coordenadas naturais , para obter as derivativas com relação a . Então é necessário usar a regra da cadeia nas derivadas parciais. Como:
	(70)
	(71)
	(72)
	Na qual podem ser expressos da seguinte maneira:
	(73)
	Onde é a matriz jacobiana. Logo, pode-se concluir que:
	(74)
	3.3.1.1. Matriz de rigidez e massa do SOLID186®
	Com as matrizes de deformação e de função de forma do SOLID186®, é possível obter a matriz de massa e rigidez para cada elemento (WHAT-WHEN-HOW, 2016) (FELIPPA, 2013) (KOVÁCS et al., 2012):
	(75)
	Onde é a matriz de constante do material:
	(76)
	Para obter a matriz de massa, executa-se a seguinte procedimento:
	(77)
	Ou
	(78)
	Considerando que as arestas do hexaedro possuem as dimensões de , então:
	(79)
	A matriz de massa acima se torna:
	(80)
	Onde:
	(81)
	Sendo:
	(82)
	Logo:
	(83)
	3.3.1.2. Vetor carregamento nodal do SOLID186®
	O vetor carregamento nodal é expresso como:
	(84)
	(85)
	Na qual as componentes representam as componentes da força aplicada nas direções e do nó .
	3.3.2 ELEMENTO SOLID187®
	Um dos elementos que o ANSYS® usa para realizar as simulações computacionais é o SOLID187®. Ele é um elemento sólido tetraédrico quadrático tridimensional com 10 nós por elemento (WHAT-WHEN-HOW, 2016) (FELIPPA, 2013) (KOVÁCS et al., 2012) (ANSYS INC. 2010b).
	Cada nó da Figura (12) apresenta 3 graus de liberdade de translação (direção ). Para encontrar a função de forma desse elemento, é necessário considerar que o vetor deslocamento é uma função das coordenadas (WHAT-WHEN-HOW, 2016):
	(86)
	Onde o vetor deslocamento de cada nó é determinado do seguinte modo:
	(87)
	Sendo os deslocamentos das coordenadas no nó . A matriz de função de forma é definido assim:
	(88)
	Para desenvolver a matriz de função de forma, é necessário pregar o conceito de coordenadas de volume pois isso facilita a obtenção de tal matriz. A coordenada volumétrica do nó 1 é definido como:
	(89)
	Na qual é intepretado como o volume do tetraedro P234 como mostrado na Fig.(14) e é o volume total do elemento.
	Para os outros nós, tem-se que:
	(90)
	(91)
	(92)
	Sabe-se que:
	(93)
	(94)
	(95)
	(96)
	(97)
	(98)
	(99)
	Com as funções de forma, é possível determinar a matriz deformação :
	(100)
	Onde:
	(101)
	3.3.2.1. Matriz de rigidez e massa do SOLID187®
	Para a obtenção da matriz rigidez desse elemento, utiliza-se as mesmas Eq. (75) e (76). Já para obter a matriz de massa , é usada a Eq. (77). Assim, é possível concluir que:
	(102)
	Em que:
	(103)
	Logo, a matriz de massa possui a dimensão de . Então, pode-se deduzir que:
	(104)
	3.3.2.2. Vetor carregamento nodal do SOLID187®
	O vetor carregamento aplicado nesse elemento é determinado da seguinte forma
	(105)
	Onde representa a carga aplicada no nó nas respectivas direções .
	3.3.3. ELEMENTO SHELL181®
	O SHELL181 é um elemento de casca (shell) que possui o formato de uma membrana fina em formato quadrangular. Cada elemento possui 4 nós, sendo cada um responsável por 6 graus de liberdade (translação em x, y, z e rotação em x, y, z) (WHAT-WHEN-HOW, 2016)(FELIPPA, 2013)(KOVÁCS et al., 2012) (ANSYS INC., 2010c).
	Para fins de simplificação, pode-se considerar que os movimentos dos graus de liberdade só ocorrem no plano da geometria. Logo, o vetor deslocamento nodal é representado pela seguinte formulação:
	(106)
	Na qual representa os graus de liberdade considerados no nó . A matriz da função de forma possui a seguinte característica:
	(107)
	Em que as funções de forma representa as funções de forma de cada nó no elemento retangular.O vetor deslocamento é assumido como:
	(108)
	As funções de forma para tal geometria é:
	(109) (110)
	(111)
	(112)
	Em que:
	(113)
	Para obter a matriz de deformação , adota-se a seguinte formulação:
	(114)
	3.3.3.1. Matriz de rigidez e massa do SHELL181®
	Usando a Equação(113), obtém-se que:
	(115)
	A matriz de rigidez do elemento SHELL181® é obtida do seguinte modo:
	(116)
	Na qual é a altura da placa. Assim:
	(117)
	Já na matriz de massa do SHELL181®
	(118)
	Então:
	(119)
	3.3.3.2. Vetor carregamento nodal do SHELL181®
	Para obter o vetor de carregamento do elemento, têm-se:
	(120)
	Sendo que indica a força aplicada no nó nas direções e , respectivamente.
	3.3.4. Obtenção das matrizes globais por meio das matrizes locais
	Sabe-se que as matrizes e e os vetores e da Equação (57) se concernem às matrizes globais de todo o objeto estudado. Como as matrizes obtidas nas seções anteriores se referem a matriz local de cada elemento, é necessário fazer a montagem delas para gerar as matrizes globais e solucionar o problema estático e dinâmico (WHAT-WHEN-HOW, 2016)(FELIPPA, 2013) (KOVÁCS et al., 2012).
	O procedimento de montagem da matriz global é feito somando a contribuição de cada elemento nas grandezas referidas.
	3.3.5. Método da superposição dos modos
	O método de superposição modal usa as frequências naturais e modos de vibração da análise modal para caracteriza a resposta dinâmica de uma estrutura excitada harmonicamente. Considera-se que um componente que apresenta massa , rigidez e amortecimento possua a seguinte equação do movimento:
	(121)
	Sabe-se que o vetor força é variante no tempo, dado por:
	(122)
	Onde é o termo da força aplicada no nó que varia no tempo, é o fator de escala do vetor força e é o vetor força obtido da análise modal. Define-se um arranjo de coordenada modal :
	(123)
	Na qual são os modos de vibração e é o número de modos de vibração usados. Substituindo a Eq. (123) na (121), obtém-se que:
	(124)
	Pré-multiplica-se a Equação (124) por :
	(125)
	A condição de ortogonalidade dos modos naturais afirma que:
	(126)
	(127)
	Usando o método de extração de Lanczos e outros, somente o amortecimento constante ou de Rayleigh é permitido, logo:
	(128)
	Manipulando as Equações (125) a (128), chega-se em:
	(129)
	Os coeficientes de , e são alcançados da seguinte maneira:
	3.3.5.1. Coeficiente do
	Como a nova variável foi normalizado pela massa, pode-se afirmar que:
	(130)
	3.3.5.2. Coeficiente do
	O termo do amortecimento é manipulado de modo a se tornar um sistema de um único grau de liberdade:
	(131)
	(132)
	Assim:
	(133)
	De acordo com Tse (1963):
	(134)
	(135)
	Onde e são o fator de amortecimento e a frequencia natural de vibração do modo . Combinando as Eq. (131) a (135), obtém-se que:
	(136)
	3.3.5.3. Coeficiente do
	Sabendo que:
	(137)
	Pré-multiplica-se por :
	(138)
	Simplificando, pode-se afirmar que:
	(139)
	Logo, a Equação (125) se torna:
	(140)
	Na qual:
	(141)
	Como representa cada modo de vibração, a Equação (141) fornece as equações desacopladas nas incógnitas . A vantagem do uso dessa é que toda as cargas computacionais das matrizes algébricas foram já obtidas no autosolução, fazendo com que os gastos necessários para realizar respostas harmônicas se reduzam.
	3.4. MATERIAIS COMPOSTOS
	A indústria aeroespacial requer materiais com associação de diferentes propriedades que não podem ser supridas por materiais tradicionais como ligas metálicas e cerâmicas. Um exemplo é a necessidade de obter um material que seja leve, forte, rígido, resistente ao impacto e maleável para ser usado como revestimento da fuselagem em uma aeronave (CALLISTER; RETHWISCH, 2012).
	Com o intuito de suprir esses requisitos, engenheiros estão ampliando o leque de opções com a criação de uma nova classe de materiais. O material compósito é descrito como qualquer material multifásico que apresente proporções consideráveis das características das fases que o constituem, de modo a produzir uma melhor combinação de propriedades.
	Os materiais compósitos possuem a seguinte classificação:
	3.4.1.Compósito sanduíche
	Segundo Callister e Rethwisch(2012), os compósitos sanduíche são classificados como compósitos estruturais. Eles são feitos com duas placas externas que são separadas por um núcleo, no qual é um material mais leve e menos rígido. As placas possuem as funções de resistir a maior parte do carregamento no plano e as tensões de flexão. Elas são geralmente feitas com liga de alumínio ou aço.
	Já o núcleo do composto tem por função separar as placas e resistir às deformações perpendiculares aos planos da face. Outra finalidade do núcleo é gerar um alto valor de rigidez ao longo dos planos normais às faces. Usualmente, ele é feito com espuma ou madeira leve.
	3.4.1.1 Placa de fibra de carbono e resina epóxi
	Os compósitos reforçados com fibra apresentam ótima resistência e rigidez com um baixo peso. Por esse motivo, esse material é constantemente usado na indústria automobilística e aeroespacial. Um compósito fibroso comumente usado na confecção de elementos estruturais de satélites é o material composto de Fibra de Carbono reforçado com resina epóxi. Segundo (CAMPBELL, 2010), os materiais compósitos com fibras contínuas são, frequentemente, gerados em forma de tecido, com determinada direção privilegiada. Em diversas literaturas como Campbell(2010) e Faa(2012), tal tecido é chamado de ply.
	Para garantir a uniformidade das propriedades mecânicas em todas as direções, colocam-se várias camadas de tecido em diferentes direções. Com essa técnica, o material se torna mais ortotrópico possível. No caso do UniSat7, as chapas de fibra de carbono e resina epóxi são feitas com 6 camadas de ply com as seguintes orientações: 0°/90°/45°/-45°/0°/90°.
	3.4.1.2. Núcleo do tipo colmeia
	O núcleo do compósito sanduíche usado no UniSat7 é feito de liga de alumínio no formato de colmeia de elementos hexagonais. Devido a maior parte do volume desse material ser constituído de ar, ele apresenta baixa densidade e custo reduzido. Geralmente, a sua geometria apresenta o formato hexagonal. A configuração colmeia melhora as propriedades de compressão e de cisalhamento fora do plano. Esse fato assegura boa rigidez à deformações normais a face ao tempo que possui a densidade relativamente baixa.
	4. MATERIAIS E MÉTODOS
	4.1. OBJETO DE ESTUDO
	UniSat7 é um satélite que será colocado em órbita terrestre baixa (Low Earth Orbit). Ele possui um formato de um prisma octogonal com 4 Deployers de CubeSat e 2 Deployers de PocketSat. Suas principais funções é armazenar nanosatélites em seu interior e lançá-lo no momento em que UniSat7 já estiver em órbita.
	Primeiramente, usa-se o material de liga de alumínio AA6061 T6, no qual apresenta as propriedades mecânicas descritas na Tab. (3):
	Já no segundo caso, utiliza-se o material compósito sanduíche com núcleo de liga de alumínio AA5056 e placas de liga de alumínio AA6061 T6.
	
	A carcaça do satélite é feita de material compósito sanduíche com um núcleo de liga de alumínio AA5056 e placas de fibra de carbono TORAYCA® T-700S com resina epóxi.
	Na interface entre o veículo lançador e o UniSat7 encontra-se o adaptador de aço estrutural:
	
	O satélite tem um formato prismático octaédrico onde as placas laterais tem as dimensões abaixo:
	O UniSat7 possui 7 placas laterais dessa forma e outra com um orifício para posicionar a câmera de imageamento terrestre.
	4.2 PROCEDIMENTOS DE SIMULAÇÃO
	Para desenhar os componentes do UniSat7, foi utilizado o software CATIA® no segmento Part Design. Para a montagem dos componentes, usou-se a seção Assembly Design.
	Após esse procedimento, foi feita a exportação da geometria do CATIA® para o ANSYS®, com o intuito de realizar o estudo de elementos finitos. Inicialmente, usou-se a extensão do ANSYS® chamado ACP(Ansys Composite PrePost) para criar o material composto e caracterizar suas propriedades mecânicas e aplicá-las na geometria.
	No segmento Static Strucural, criou-se as devidas conexões mecânicas entre cada componente e foi gerado a malha para fazer a análise da estrutura estática. Em seguida, definiu-se os nós que estão fixos, juntamente com a natureza e intensidade do carregamento estrutural.
	Na extensão Modal, foram aproveitadas as conexões mecânicas, malhas do estudo estático e os apoios nodais fixos para obter as frequências naturais, juntamente com os modos de vibração.
	Na parte Harmonic Response, foram mantidas todas as junções estruturais, junto com a malha e as restrições dos nós. Em seguida, determinou-se a amplitude e faixa de frequência de vibração da carga para obter a resposta harmônica do satélite variando o fator de amortecimento da estrutura.
	5. RESULTADOS
	5.1. ANÁLISE ESTÁTICA
	5.1.1. Material de liga de alumínio
	Foi realizado a simulação estática do UniSat7 com as cargas inerciais de 11g no sentido longitudinal e 3g nas direções laterais usando o material de liga de alumínio AA6061 T6. Determinou-se que o apoio fixo se encontra no adaptador do satélite. Os resultados da deformação são apresentados na Fig.(33) e (34).
	A Figura (35) mostra que as tensões equivalentes nas placas laterais e no topo do satélite não são relevantes.
	A Figura (36) mostra que há uma concentração de tensão no elemento que conecta o satélite com a interface do veículo lançador, enquanto no restante da estrutura, a tensão é desprezível.
	A Figura (37) exibe o mapa de tensão na base do satélite. É possível notar que a tensão equivalente atinge níveis de 160 MPa.
	5.1.2.Material compósito sanduíche com núcleo honeycomb e placas de alumínio
	Simulou-se as cargas Quasi-estáticas com intensidade longitudinal de 11g e lateral de 3g simultaneamente com o material composto sanduíche de núcleo colmeia de liga de alumínio AA5056 e placas de liga de alumínio AA6061 T6. Obteve-se o mapa de deformação das Fig. (38) e (39):
	Nota-se também pelas Figuras (38) e (39) que a deformação na parte superior é muito elevada e que na parte inferior do satélite é baixa. Isto se deve ao fato de que o ponto de apoio fixo se encontra no adaptador do UniSat7
	Percebe-se pela Figura (40), que a tensão equivalente obtida é muito baixa nas partes laterais e superiores do UniSat7. Quando se observa as Fig. (41) e (42), nota-se que há uma certa concentração de tensão no adaptador do satélite na qual atinge um valor de 349 MPa. Tal é bem superior ao nível da tensão de escoamento dos materiais usados nesse caso.
	5.1.3. Material compósito sanduíche com núcleo honeycomb de alumínio e placas de fibra de carbono
	Realizou-se a simulação estática com o carregamento longitudinal de 11g e lateral de 3g usando o material compósito sanduíche com o núcleo do tipo colmeia feita de liga de alumínio AA5056 e com placas de fibra de carbono TORAYCA® T-700. O suporte fixo do satélite foi determinando sendo a parte interna do adaptador.
	A campo de deformação obtido está ilustrado nas Fig. (43) e (44). Pode-se notar que a deformação total é elevada na parte superior do satélite. O nível de deformação é muito baixo na parte inferior devido à proximidade com os pontos de fixação pré-determinado na simulação.
	Pela Figura (45), é possível notar que as tensões obtidas nos painéis laterais e do topo são irrelevantes. Já nas Fig. (46) e (47), percebe-se que as maiores tensões no UniSat7 se concentram no adaptador faz a conexão com o veículo lançador. Constata-se também que o grau de tensão na placa inferior é de 329 MPa, sendo assim, bem superior à tensão de escoamento do material do núcleo do compósito.
	5.2. ANÁLISE MODAL
	5.2.1.Material de liga de alumínio
	Com a finalidade de obter as frequências naturais, primeiramente determinou-se o material do satélite (liga de alumínio AA 6061 T6). Em seguida, foi posto um apoio fixo no adaptador do UniSat7 e iniciou-se a simulação
	Nas Figuras (48) e (49), percebe-se que os modos de vibração obtidos têm caráter lateral e que ambos são geometricamente ortogonais entre si. As frequências naturais desse modo se encontram muito próximas entre si (30,4 Hz e 30,6 Hz). Na Figura (50), nota-se que o terceiro modo de vibração é longitudinal. A sua frequência natural é de 92,1 Hz. As frequências naturais de vibração do UniSat7 estão bem acima das requisitadas pela companhia de lançamento.
	5.2.2. Material compósito sanduíche com núcleo honeycomb e placas de alumínio
	Foi usado o ACP® para criar o material compósito sanduíche. O seu núcleo é do tipo colmeia feita com liga de alumínio AA5056 e placas são feitas com liga de alumínio AA6061 T6. Após obter o material, definiu-se o adaptador como o suporte fixo do UniSat7.
	As Figuras (51) e (52) mostram os modos de vibração lateral. Como pode ser visto, elas são geometricamente ortogonais entre si e suas frequências naturais são muito próximas (14,6 Hz e 15,8 Hz). A Figura (53) ilustra o terceiro modo de vibração (longitudinal) a frequência natural desse é de 42,9 Hz. A companhia Kosmotras® exige que as frequências naturais de vibração lateral sejam superiores a 10 Hz e longitudinal a 20 Hz. Contudo, pode-se notar que apesar de tais requisitos sejam satisfeitas, as frequências naturais laterais estão relativamente próximas da exigida, não garantindo assim uma segurança estrutural plena.
	5.2.3. Material compósito sanduíche com núcleo honeycomb de alumínio e placas de fibra de carbono
	No ACP foi criado o material composto com placas de fibra de carbono Torayca® T-700S e núcleo do tipo colmeia de liga de alumínio AA5056. Após esse procedimento, fixou-se o adaptador do satélite e iniciou-se a análise modal.
	Como pode ser visto nas Figuras (54) e (55), os modos laterais de vibração são geometricamente ortogonais entre si e as suas frequências naturais são bem próximas (15,0 Hz e 16,4 Hz). Na Figura (56), é possível notar que o terceiro modo de vibração é longitudinal e que a sua frequência natural é de 44,3 Hz. Nota-se também, que as frequências naturais de vibração lateral estão moderadamente próximas das solicitadas pela Kosmostras®. Por tal razão, sua confiabilidade estrutural não é integralmente assegurada.
	5.3. ANÁLISE HARMÔNICA
	Inicialmente, estabeleceu-se que a o material da carcaça do satélite seria de liga de alumínio AA6061 T6. Com a finalidade de poupar esforços computacionais, os dados obtidos na análise modal foram aproveitados para essa simulação harmônica. As amplitudes de vibração foram definidas nas Tab. (1) e (2). Foi feito também uma comparação dos níveis de tensão para os seguintes valores do fator de amortecimento: 0; 0,001; 0,01; 0,05 e 0,1. O motivo de tal é para estudar o efeito do aumento do amortecimento nas tensões equivalentes na análise harmônica.
	Primeiramente, simulou-se o experimento com o incremente de 0,5 Hz. Os resultados obtidos estão na Tab. (13) e (14).
	Foi analisado também a influência da diminuição do incremento frequência de 0,5 Hz para 0,1 Hz. Analisou-se somente a faixa de frequência de 20-100Hz pelo fato de que nelas se encontram as três principais frequências naturais já estudadas. Os resultados estão expressos na Tab. (15).
	Pelo que foi visto nas Tabelas (13), (14) e (15), é perceptível que os níveis de tensão são maiores na faixa de frequência de 20-40 Hz, pelo fato de englobar 2 frequências naturais. Observa-se também que quanto maior o fator de amortecimento, menor é a valores de tensão equivalente na estrutura. Tal fato é corroborado pela equação da resposta harmônica forçada para sistemas amortecidos.
	Conforme mostra as Figuras (57) e (58), percebe-se que o único lugar onde há tensões significativas é no adaptador do satélite, onde seu pico máximo atinge valores de 84 MPa. É notado que o mesmo é relativamente menor do que a tensão de escoamento do material utilizado, permanecendo então, no regime elástico.
	5.3.1.1 Resposta em frequência da aceleração sem amortecimento
	De acordo com a teoria explicada na seção 3, constata-se que as frequências que têm maiores impactos na estrutura do satélite estão na faixa das frequências naturais, por causa do efeito da ressonância. Com o mesmo material foi feito um estudo da resposta em frequência da aceleração nos nós dos vértices superiores do UniSat7 para cada faixa de frequência, como mostrado na Fig. (59).
	Primeiramente, considerou-se o fator de amortecimento estrutural sendo zero. Dessa forma, somente a faixa de ressonância tem um impacto relevante na estrutura.
	Percebe-se, de acordo com as Figuras (60), (61) e (62), que a intensidade da aceleração nas direções y e z atinge o valor de 76g e 178g, respectivamente. A aceleração na direção x é irrelevante em relação às direções laterais. Isso se deve ao fato que na faixa 20-40 Hz, se encontram as duas frequências naturais laterais do UniSat7.
	De acordo com as Figuras (63), (64) e (65), nota-se que a amplitude da aceleração no eixo longitudinal atinge valores exorbitantes quando se compara com as direções laterais. Isso é explicado pelo fato de que o modo de vibração de maior impacto na direção x está alocado dentro da faixa de frequência de 80-100 Hz.
	5.3.1.2. Resposta em frequência da aceleração com amortecimento
	Quando se acrescenta um fator de amortecimento estrutural, é notado que a amplitude da aceleração é atenuada nas frequências naturais. Realizou-se o mesmo experimento do item anterior acrescentando um fator de amortecimento .
	Como na faixa de 20-40 Hz estão presente as duas frequências naturais de vibração que excita os modos laterais, repara-se que a intensidade da aceleração nas direções y e z alcançam níveis de 34g enquanto na direção x obtêm-se somente 0,3g. Comparando as Figuras (66), (67) e (68) com (60), (61) e (62), observa-se que o fator de amortecimento suaviza a curva da resposta em frequência da aceleração, diminuindo as cargas na estrutura do satélite.
	Na faixa de 80-100 Hz, se encontra a frequência natural que estimula o modo de vibração longitudinal. Por tal motivo, é visto que a aceleração na direção x é maior do que na direção y e z. Atenta-se também que o fator de amortecimento ameniza o impacto da ressonância na estrutura do UniSat7. Esse fenômeno é notado ao comparar as Fig. (69), (70) e (71) com (63), (64) e (65).
	Inicialmente, aproveitou-se a simulação da análise modal para o mesmo material. Os valores da amplitude de aceleração estão descritos na Tab. (1) e (2). Usou-se os valores do fator de amortecimento de 0; 0,001; 0,01; 0,05 e 0,1 para estudar a sua influência nos valores das tensões equivalentes na estrutura. Usou-se o passo de 0,5 Hz nessa situação. Os resultados obtidos estão nas Tab. (16) e (17).
	De acordo com as Tabelas (16) e (17), percebeu-se que os maiores valores de tensão obtidos estão na faixa de 10-15 Hz, pelo fato de as duas frequências naturais de vibração lateral estarem dentro dessa faixa. É verificado também que a medida que o fator de amortecimento estrutural é aumentado, diminui-se o nível da tensão equivalente do satélite.
	Conforme mostra a Figura (72) e (73), há uma grande concentração de tensão no adaptador do satélite e o seu ápice atinge 1025 MPa. Pode-se notar que tal valor é muito maior do que a tensão de escoamento do núcleo do compósito, fazendo com que a base do UniSat7 apresente deformações permanentes durante o seu lançamento.
	Para o estudo da resposta harmônica da estrutura, utilizou-se os dados da análise modal com a finalidade de poupar esforço computacional. O ensaio engloba a faixa de frequência de 5 a 100 Hz. As amplitudes da aceleração senoidal se encontram na Tab. (1) e (2). Investiga-se também o efeito da mudança do fator de amortecimento nas tensões equivalentes obtidas. Foi usado o incremento de 0,5 Hz. Os resultados alcançados estão na Tab. (18) e (19).
	É notado que os maiores valores de tensão gerado no ensaio estão na faixa de 10-15 Hz. Esse fato é esperado visto que a mesma engloba a frequência natural que mais perturba a estrutura. Percebe-se pelas Figuras (74) e (75), que há uma concentração de tensão na região do adaptador do satélite e que a essa atinge um pico de quase 3 GPa, valor esse muito maior do que a tensão de escoamento do núcleo do material compósito. Logo, é concluído que a região do adaptador do UniSat7 entra no regime de deformação permanente.
	6. COMENTÁRIOS E CONCLUSÕES
	Na seção 5 foram obtidos os resultados da análise estrutural estática, modal e harmônica no UniSat7 usando o material de liga de alumínio, material compósito com núcleo e placas de liga de alumínio e material compósito com núcleo de liga de alumínio e placas de fibra de carbono. Um resumo comentado dos resultados é apresentado a seguir.
	6.1. ANÁLISE ESTÁTICA
	Como visto na seção 5.1, quando se comparam os resultados obtidos nas simulações estáticas do satélite, percebe-se grande diferença entre os valores de tensão e deformação para cada material. Quando a liga de alumínio é usada, a máxima tensão obtida se encontra no adaptador de aço, no qual conecta a estrutura do satélite com o lançador. Seu nível atinge o valor de . Entretanto, a base do UniSat7 (Região do satélite onde se concentram as maiores tensões) possui níveis de tensões abaixo de 150 MPa.
	Quando é utilizado o material composto de placas e núcleo honeycomb de liga de alumínio, o pico de tensão no UniSat7 alcança o valor de na conexão da base do satélite com o adaptador.
	Já na ocasião que se usa o compósito com placas de fibra de carbono e núcleo colmeia feito de liga de alumínio, a maior tensão surge é de na base do UniSat7.
	Por conseguinte, o material que apresenta as melhores propriedades para suportar a carga quasi-estática dentre os citados é a liga de alumínio, visto que a tensão máxima no satélite é menor que 150 MPa e a sua tensão de escoamento é de . Entretanto, é necessário usar um material de maior tensão de escoamento no adaptador do UniSat7 pelo fato de que a tensão gerada nele é da ordem de 500 MPa. Com tais medidas adotadas, a segurança estrutural no estudo estático estaria garantida.
	6.2. ANÁLISE MODAL
	No estudo dos modos de vibração e frequências naturais do UniSat7, obteve-se os resultados presentes na parte 5.2. Tais comprovam a satisfação dos requisitos impostos pela empresa de lançamento.
	A simulação usando a liga de alumínio apresenta as frequências naturais mais distantes das exigidas. Isto se deve ao fato de que sua rigidez é maior quando se compara com os outros materiais.Entretanto, sua densidade é mais elevada, o que traz a um aumento de massa do satélite e, consequentemente, de custo de lançamento.
	Pelo fato de os materiais compósitos, especialmente os sanduíches colmeias, apresentarem um nível de rigidez baixo, suas frequências naturais de vibração lateral são próximas do limite exigido. Logo, no que se diz a respeito à análise modal, sua segurança estrutural não é tão satisfatória em relação ao alumínio. Todavia, a densidade dos materiais compósitos é baixa que, por consequência, reduz o custo de injeção do produto na órbita baixa.
	Apesar de os materiais compostos não apresentarem um patamar de frequências naturais muito superior ao exigido, o seu uso é mais indicado nas aplicações espaciais pois a sua massa é relativamente menor quando é comparada com os materiais tradicionais.
	Na análise harmônica com o material de liga de alumínio, percebe-se que a tensão de escoamento do material é maior do que a tensão de Von Mises obtida na simulação. Logo, é possível concluir que a liga de alumínio satisfaz os requisitos estruturais exigidos pelo critério de falha de Von Mises, mesmo em suas frequências naturais.
	Já quando se usa o material compósito com núcleo e placas de liga de alumínio, é notado que a tensão atingida na simulação alcança níveis de 1000 MPa. Esse patamar é suficiente para causar deformações plásticas na estrutura e ter uma falha caracterizada pelo método de Von Mises. Para evitar tal efeito, pode-se aumentar o fator de amortecimento no satélite para um valor superior a 0,05. Outra medida que pode ser tomada é usar materiais com a tensão de escoamento elevada nas regiões onde aparecem os maiores níveis de tensões, como a base do UniSat7.
	Na simulação com o material composto com núcleo de liga de alumínio e placas de fibras de carbono, a tensão equivalente de Von Mises atinge valores superiores a 2,9GPa. Com esse fato, a tensão de escoamento também é ultrapassada, levando o satélite a entrar em um regime de deformação permanente. Pelo critério de ruptura de Von Mises, obtêm-se um colapso estrutural. Para impedir esse fenômeno, é necessário reforçar as regiões onde ocorre as maiores tensões com materiais com alta tensão de escoamento ou então aumentar o coeficiente de amortecimento estrutural do UniSat7 para níveis superiores a 0,05.
	6.4 CONSIDERAÇÕES FINAIS
	Pode-se concluir com os resultados obtidos nesse trabalho, que o material mais indicado para ser usado na carcaça do UniSat7 é a liga de alumínio AA6061 T6, pois é o único material que satisfaz as exigências estruturais estáticas e dinâmicas impostas pela companhia de lançamento, necessitando somente do aumento da tensão de escoamento do material do adaptador.
	Apesar de os materiais compostos serem recomendados para aplicações aeroespaciais, eles não atenderam aos critérios estruturais do estudo estático e harmônico exigido pela companhia. Para usá-los, é necessário um estudo mais aprofundado nos materiais compósitos para saber de qual forma pode-se obter um desempenho estrutural ideal do satélite. Uma alternativa coerente seria o redimensionamento da espessura da base do mesmo.
	
	
	6.5 . PROPOSTAS DE TRABALHO FUTURO
	Como trabalho futuro, pode estudar os seguintes itens:
	Análise dos tipos de conexão possíveis no satélite e suas influências nas frequências naturais de vibração do UniSat7
	Estudo aprofundado da influência do fator de amortecimento nas respostas harmônica do conjunto.
	Estudo das tensões geradas pelo efeito da vibração randômica durante o lançamento do UniSat7, que é um dos requisitos da Kosmostras®.
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