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RESUMO

O constante aumento da competitividade entre as empresas do setor aeronautico demanda que
a industria se reinvente e esteja sempre buscando novas opc¢des para tornar seu produto mais
atrativo. Neste setor, cada quilograma removido do produto final se traduz em aumento de
eficiéncia e ganho de performance, que por sua vez se traduz em aumento do lucro
operacional. Por isso a reducdo de peso € um objetivo constante na aviacdo. Como ferramenta
para alcancar esse objetivo, a utilizacdo da analise topologica durante o projeto do produto
possui grande potencial. Esse trabalho propde o comparativo entre as analises estatica em
ruptura de uma nervura, de utilizacdo tipica em asas, antes e depois da andlise topolégica,
feita através de um modelo de elementos finitos utilizando o software OptiStruct. Os
resultados obtidos de distribuicdo de tensdo e deslocamento maximo sdo apresentados e

comentados, bem como os pontos de atencdo ao utilizar essa abordagem.

PALAVRAS-CHAVE: Otimizacao estrutural. Analise topologica. Reducdo de peso. Analise

estrutural. Nervura aeronautica.



ABSTRACT

The constant increase in competitiveness among companies in the aeronautical sector
demands that the industry reinvent itself and is always looking for new options to make its
product more attractive. In this sector, each kilogram removed from the final product turns
into an increase in efficiency and performance gain, which turns into an increase in operating
profit. That is why weight reduction is a constant goal in aviation. As a tool to achieve this
goal, the use of topological analysis during product design has great potential. This paper
proposes the comparison between the static analysis in rupture of a rib, of typical use in
wings, before and after the topological analysis, made through a finite element model using
the OptiStruct software. The results obtained from stress distribution and maximum
displacement are presented and commented, as well as the points of attention when using this

approach.

KEYWORDS: Structural optimization. Topological analysis. Save weight. Structural

analysis. Aeronautical rib.
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1 INTRODUCAO

Com a popularizacdo do transporte aéreo no mundo, iniciado em 1990, a inddstria
aeronautica busca, continuamente, tornar seus produtos mais seguros e eficientes, para com
isso diminuir os custos de operagdo e tornar os avides mais competitivos. As companhias
aereas por sua vez, buscam operar aeronaves das quais elas possam obter mais lucro sobre as
passagens, porém sem perder espaco no mercado devido a altos precos. Por isso, nota-se a
importancia da eficiéncia das aeronaves do segmento comercial.

Dentre as variaveis que tornam um avido considerado eficiente estdo: o alcance, ou seja,
a distancia a qual a aeronave consegue se deslocar sem a necessidade de reabastecimento, o
consumo de combustivel e o total de peso possivel de transportar, como quantidade de
passageiros e bagagens. A diminuicdo do peso total da aeronave desabastecida € um aspecto
de projeto que converge para a melhoria dessas trés variaveis.

A estrutura do avido representa, em média, 40% do peso total da aeronave. Essa alta
porcentagem indica que o estudo de otimizacdo das estruturas possui grande potencial nesse
ganho de eficiéncia (informacdo verbal)?.

Segundo Kirsch (1993), o processo do projeto de estruturas pode ser dividido em quatro
estagios: a formulagdo dos requisitos, o conceito do projeto, a otimizacéo e o detalhamento.
Neste contexto, a reducdo do peso das estruturas esta intrinsecamente ligada ao estagio de
otimizacdo, o qual, iterativamente, busca a melhor solucdo para uma determinada condicéo.
Para Bends@e (2004) e Sigmund (2004) o objetivo da otimizacdo topoldgica é encontrar o
layout ideal de uma estrutura dentro de uma regido especificada. As Unicas quantidades
conhecidas no problema sdo as cargas aplicadas, as possiveis condi¢cdes de contorno, 0
volume em que a estrutura pode ser construida e, possivelmente, algumas restricdes de projeto
adicionais, tais como a localizacdo e tamanho dos furos prescritos ou areas sélidas. Dadas
essas definicBes, entende-se que o papel da otimizagdo em estruturas € propor geometrias e
espessuras de forma que melhor distribuam-se as cargas, atendendo aos requisitos do projeto,
e, como desafio maior, aplicando material apenas em regides estritamente necessarias.

A utilizacdo do método de elementos finitos na analise de estruturas, cujas primeiras
aplicacdes préaticas datam da década de 1950, trouxeram grandes otimizacGes no peso das
pecas, visto que a simulacdo possibilita uma redistribuicdo das tensdes de acordo com as
rigidezes de cada regido da peca. 1sso torna menos conservativa a analise, chamada numérica,

quando comparada ao método analitico tradicional (informacéo verbal)?.

INoticia fornecida por Marco Ribeiro, engenheiro de peso e balanceamento da Embraer, 2019.
2Noticia fornecida por Cléber Augusto Gomes, engenheiro de andlise estrutural da Embraer, 2018.
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Ainda segundo Kirsch (1993), com a ferramenta do método dos elementos finitos
somado ao advento da computacdo e sua alta capacidade de processamento de dados,
viabilizou-se a utilizacdo de métodos numeéricos para resolver problemas como o da
otimizacdo de estruturas. O rapido tempo de processamento das diversas iteracdes feitas nos
modelos, possibilitam criar um mapa de espessuras que melhor atende as condi¢bes de
contorno e carregamento impostos a ele. A Figura 1 representa esquematicamente a utilizagéo

da analise topoldgica no projeto de uma peca.

Figura 1 — Exemplo de otimizacdo topoldgica em estruturas

Fonte: Hale (2017).

Como plano de fundo, a otimizagdo topoldgica abre possibilidade para a aplicacdo de
tecnologias em desenvolvimento, como a manufatura aditiva. Ela permite fabricar pecas a
partir de impressdo 3D, reduzindo consideravelmente a quantidade de matéria-prima

necessaria para a usinagem, consequentemente tornando 0s processos mais sustentaveis.

1.1 OBJETIVO

Este trabalho tem por objetivo realizar a analise estatica de cargas em uma nervura
tipica de estruturas aeronauticas através de um modelo de elementos finitos. Utilizando
simulagdes por computador, efetuar um estudo do caminho de cargas e otimizar o projeto da
peca visando remover material em areas ndo solicitadas estruturalmente. Por fim, comparar a

diferenca de peso entre os projetos inicial e pos analise topoldgica.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 A IMPORTANCIA DA REDUCAO DE PESO

A reducdo de peso nos componentes estruturais tem sido objetivo da engenharia ha
décadas, porém nos Ultimos anos esse tema ganhou destaque, em especial nas areas
aeroespaciais e automotivas. O final do século X1X, marcado pelo fim da segunda revolucao
industrial, trouxe, além das maquinas movidas a vapor, a utilizacdo da energia elétrica e do
motor a combustdo, utilizando combustiveis derivados do petréleo. Neste momento a
importancia do peso das maquinas era quase inexistente. Entretanto, na primeira metade do
século XX, no contexto do pds-guerra, a engenharia cresceu exponencialmente. Criaram-se 0s
primeiros avides e aprimoraram-se 0s automdveis. Neste momento, a reducdo de peso
comecou a ditar a viabilidade dos produtos. Méaquinas mais leves consumiam menos
combustivel, consequentemente eram mais baratas e por isso atraiam um mercado maior.

A indUstria aeronautica é o segmento onde a relacdo entre custo e peso tomam as
maiores proporcdes, visto que cada quilograma influencia consideravelmente no preco do
produto final. O aumento do peso das aeronaves causa aumento de consumo de combustivel,
pois requer mais tragdo do motor, e reduz o lucro do operador, devido a diminuicdo de carga
paga. Em uma tentativa de transformar esses ganhos em valores, no mercado da aviacéo
comercial, estima-se que cada quilograma reduzido do avido representa US$ 1000,00/ano de
economia para o operador (informacéo verbal):.

Além dos evidentes ganhos econdmicos, a diminuicdo de peso permite maior autonomia
das aeronaves. Avides mais leves sdo capazes de pousar em pistas mais curtas, dada a
diminui¢do do pardmetro chamado “distancia de decolagem”, bem como permite alcangar
valores menores de razéo de subida.

Segundo, Braga et al. (2014), a reducdo do peso no projeto aerondutico pode ser
avaliada também do ponto de vista de competitividade a médio e longo prazo, visto que o
ciclo de vida médio de uma aeronave é estimado em torno de trinta anos, podendo ainda
exceder esse valor nos segmentos comercial e de defesa. Dado seu tempo Util, ao longo de sua
vida, a aeronave sofre revitalizaces de interiores e sistemas para acompanhar 0S avangos
tecnoldgicos disponiveis no mercado. Em geral, tais revitalizacbes agregam peso as
aeronaves, penalizando o seu alcance. Por isso, muitos fabricantes anunciam uma autonomia
menor do que a projetada para atuacdo do avido, para que durante seu ciclo de vida haja certa

margem para entrada de opcionais e revitalizagdes. O custo de remogéo de 1 kg da aeronave
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depois de pronta aumenta exponencialmente em funcdo do tempo do projeto, visto que
adaptacdes ao projeto inicial precisam ser feitas. Frequentemente mudancas de projeto
envolvem custos de projeto, pecas estocadas, ferramentais de producdo e andlises de
engenharia. Todo o custo das mudancas impostas pelo problema do excesso de peso €
repassado ao preco do produto.

Segundo van Gent e Kassapoglou (2013), a entrada do material compoésito na industria
aeronautica, iniciada na década de 1970, em substituicdo a matéria-prima metalica na
fabricacdo de componentes como estruturas primarias, pecas de interior e até componentes
dos motores, como apresentado por George Marsh (2012), trouxeram consideravel reducao de
peso. E notada a difusdo dessa tecnologia ao longo dos anos ao se observar a sua aplicagdo em
grande escala nos modelos mais modernos, como o Airbus A350 XWB e o Boeing 787
Dreamliner, os quais apresentam 53 e 50% de sua estrutura fabricada em material compasito,

respectivamente, como ilustrado nas Figuras 2 e 3.

Figura 2 - Esquema de materiais utilizados no projeto do Boeing 787 Dreamliner

Other B Carbon laminate
B Carbon sandwich
B Other composites
B Aluminum
B Titanium
Composites M Titanium/steel/aluminum

50%

Steel 59,
10%

Titanium
15%

Aluminum
20%

Fonte: Loukil (2018).
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Figura 3 - Esquema de materiais utilizados no projeto do Airbus 350 XWB

- An \ g
'l Intelligent
Airframe

Iy

Misc.

14%

Titanium

Fonte: Gondaliya (2016).

A importéncia da reducdo de peso ndo se restringe apenas ao segmento aeronautico.
Segundo Rajive Dhingra e Sujit Das (2014), a busca pela reducdo de peso na inddstria
automotiva tem crescido devido a novas e rigorosas regulamentacdes sobre economia de
combustivel e emissdes de CO,. Além desse critério, valido para todos os tipos de
automaveis, os carros desenvolvidos para competicbes, como a Férmula 1 por exemplo,
possuem ainda mais motivos para buscar as reducdes de peso. O sucesso desses carros esta
intrinsecamente ligado a aerodindmica, a eficiéncia dos motores e ao peso do veiculo. A
Figura 4 ilustra a evolucdo de um carro de F1, onde nota-se 0 aumento de esbeltez da
carroceria com 0 passar dos anos. Outro segmento distinto do aeronautico que tem interesse
na reducdo de peso é a biomedicina. Proteses estruturalmente resistentes, biocompativeis e
com peso que proporcionam conforto sdo objetivos dessa tecnologia. Neste caso, a reducdo de
peso encontra ressalvas devido a necessidade de manter o mesmo centro de gravidade do
membro ao qual a prétese substitui, para equilibrar o corpo humano. O uso desses
dispositivos é cada vez mais importante devido ao fato de aproximadamente 90% da
populacdo com idade superior aos 40 anos apresentar alguma degeneracéo articular, na qual
muitas vezes € necesséria intervencdo cirdrgica — como, por exemplo, nos casos de
artroplastia de quadril e joelho (Diario da Salde, 2009). Implantes para sanar problemas
0sseos em casos ortodonticos também sédo alvo dessa tecnologia. A Figura 5 apresenta quatro
tipos de protese de membro inferior, onde a reducéo de peso esta diretamente relacionada ao

bem-estar e ao conforto do usuario.
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Figura 4 - A evolucgéo do carro da Ferrari da F1

Fonte: Gatron (2018).

Figura 5 - Préteses de membro inferior fabricadas em metal biocompativel
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Fonte: Ottobock (2019).
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2.2 A OTIMIZACAO EM ESTRUTURAS

2.2.1

Os métodos de resolucéo

O conceito de otimizacdo € a busca por uma solucdo 6tima para um dado problema.

Esse tema, estudado com profundidade no campo da pesquisa operacional, demonstra que a

solucdo 6tima de um problema é encontrada quando se define a funcéo objetivo, as variaveis,

as restricdes, e as condicOes de contorno.

A modelagem dos problemas baseia-se em responder as seguintes perguntas:

- O que é desejado obter? O objetivo; que pode ser de minimizacdo ou maximizacgéo
(maximizar frequéncia natural ou minimizar peso, por exemplo).
- O que pode ser alterado? As variaveis; que sdo as grandezas envolvidas no problema.
- Quais condicdes devem ser respeitadas? As restrigdes, ou requisitos, do problema;
como maxima tensdo, minimo valor de frequéncia para o primeiro modo, espessura
minima, ou maximo deslocamento, por exemplo.
- Quais sdo as condic¢Bes dadas no inicio do problema? As condi¢des iniciais e de
contorno; como o tipo de vinculo, por exemplo (engastado, apoiado, etc).

Definidos tais parametros, a solugdo étima do problema pode ser encontrada.

Uma das maneiras de obter-se a solucdo desse tipo de problema é o método gréafico, o

qual € muito util quando existem poucas varidveis, como é mostrado no Exemplo 1.

Exemplo 1: Deseja-se minimizar o peso de uma viga, cujas dimensdes de altura e base
devem manter-se entre 30 e 90 milimetros para a altura, e 20 e 30 milimetros para a
base. Além disso, as tensdes normal e cisalhante ndo devem ultrapassar 160 MPa e 60
MPa, respectivamente. Para evitar a flambagem da viga, a altura da secdo transversal
deve ser menor ou igual a duas vezes a dimensdo da base, diminuindo assim a sua
esbeltes. Qual a solucdo Otima para esse problema? (Adaptado de ADRIANO AKIO
KOGA, 2018, Treinamento de otimizagdo com OptiStruct, Altair Engenharia).

Esse problema pode ser reescrito matematicamente como:

Funcéo objetivo:

Peso:

min m(b,h)
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Variaveis:
Base: 20<b <40
Altura: 30<h<90

Restricoes:
omax = 160 MPa
Tmax = 60 MPa
h<2*b

Ao dispor as variaveis em eixos, no caso de duas variaveis, as solugdes restringem-se ao
dominio englobado em um plano, permitindo visualizar facilmente curvas isométricas da
grandeza definida pela fungéo objetivo, neste caso o peso. A Figura 6 representa graficamente
as diversas combinacdes das duas variaveis, altura e base, e apresenta as curvas isométricas
dos valores de massa. Qualquer ponto, combinando valores de base e altura, poderia ser a
resposta do problema, mas apenas 0s pontos sob a mesma curva isométrica indicam que
qualquer combinagdo resulta no mesmo valor de massa, e cada curva isométrica indica um
valor de massa diferente. Exemplificando, a curva mais proxima aos eixos poderia representar
o0 valor de massa de 2 kg e qualquer ponto sob ela indicaria que os valores combinados das
grandezas de altura e base resultam nesse valor de 2 kg. As demais curvas poderiam ser
valores de massa acrescidos de 1 em 1 kg, entdo a isométrica mais proxima aos eixos seria de

2 kg e a mais externa de 9 kg.
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Figura 6 - Representacdo grafica do dominio do problema (Exemplo 1)

Mathematical Design Space
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Fonte: Koga (2018).

O dominio do problema € o espago onde todas as respostas possiveis sdo englobadas,
porém existem as solugdes inviaveis, que ndo respeitam os requisitos impostos pelo problema,
as solugdes viaveis, que atendem aos requisitos, e as solu¢fes 6timas, onde esta concentrado o
esforgo da andlise de otimizacdo estrutural.

Incluindo as restricBes do problema no gréafico, o dominio passa a apresentar areas
delimitando as solugdes inviaveis, viaveis e 6tima, como mostrado na Figura 7, onde a curva
verde representa a restricdo da tensdo normal maxima, a azul escura a tensdo méxima de
cisalhamento, a azul clara a restricdo dimensional de esbeltes da viga, e a vermelha e a rosa as
restricbes dimensionais da base e da altura, respectivamente. A &rea destacada em verde

representa o dominio de solucGes viaveis, e apenas o0 ponto na cor preta apresenta a solucdo
Otima para o problema.
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Figura 7 — Dominio das solucGes viaveis e étima para o problema ( Exemplo 1)

Mathematical Design Space
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Fonte: Koga (2018).

A utilizacdo do método grafico na resolucdo do problema do Exemplo 1 mostrou-se
simples devido ao reduzido numero de variaveis, porém em casos onde esse nimero ¢ elevado
ele torna-se bastante complexo. O dominio da solu¢do de um problema com muitas variaveis
é uma superficie no espaco, fazendo com que a solucdo seja de dificil visualizacdo, como
demonstrado na Figura 8. Para contornar essa dificuldade, utiliza-se métodos numéricos na
solucéo de problemas de otimizag&o estrutural.

Além da simplificacdo matematica comparada aos métodos analitico e grafico, os
métodos numéricos permitem que sejam feitas iteracdes, que sdo indiscutivelmente
necessarias nesse tipo de problema. A alta capacidade de processamentos dos computadores

possibilita a obtencéo dos resultados otimizados em poucos minutos.
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Figura 8: Dominio de uma func¢éo com n varidveis
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Fonte: Mathworks (2020).

2.2.2 Os conceitos da otimizacao estrutural

O estudo da otimizag&o estrutural segundo Sigmund e Bendr@e (2004) pode ser divido
em trés grupos: a otimizacdo dimensional, a otimizacdo de forma e a otimizacao topoldgica. A

Figura 9 apresenta um esquema dessa divis&o.

Figura 9 — Trés categorias de otimizacao estrutural: a) otimizacdo dimensional b) otimizacao
de forma c) otimizagao topoldgica. A esquerda é mostrada a condicéo inicial do

problema, e a direita a solugdo Gtima.

= VA)Z»‘A»ZWAK{

Ot

Fonte: Sigmund e Bendr@e (2004).


https://www.mathworks.com/
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A otimizacdo dimensional busca modificagdes nas dimensdes das se¢des dos elementos,
ou seja, as variaveis de projeto sdo a propriedades de rigidez do elemento como &rea da secéo
transversal, espessuras de placas, alturas, momento de inércia e propriedades do material
(Coutinho, 2006). A otimizacao de forma, segundo Benoit e Rajan (2013), confere a alteracéo
de algumas posicdes nodais. A forma do contorno dos segmentos ou furos é modificada,
implicando em alteracdo das regides onde had concentrador de tensdes. Ja a otimizagdo
topologica, segundo Sigmund e Bendr@e (2004), analisa o caminho de carga e, dessa forma,
distribui o material de forma étima dentro do volume, delimitado previamente, fazendo com
que a carga caminhe da forma mais eficiente possivel.

Pode-se tratar a otimizacgdo topoldgica como um método binario discreto de aplicagdo
de massa. Onde ha& necessidade de rigidez para suportar o carregamento o qual a peca é
submetida, ha massa, portanto no codigo binario a resposta € 1. Analogamente, onde ndo ha
essa necessidade, a resposta é 0. Essa abordagem é conhecida como homogeneizacéo,
tratando o problema em termos de variaveis de densidade que estdo ligadas a um modelo de
microestrutura. A microestrutura é preenchida de acordo com a necessidade, formando entéo
uma estrutura porosa. Dessa forma, a otimizacdo topoldgica é realizada modificando as
varidveis de tamanho correspondentes a cada célula unitéria dessa microestrutura,
iterativamente. Esse conceito foi proposto por Bendr@de em 1995.

No meio académico houve o questionamento quanto a validade desse método devido a
sua representacdo fisica. Entre um universo binario existe outro universo, aquele cujas
respostas estdo entre 0 e 1. Utilizando o esquema de cores, entre branco (1) e preto (0), hd o
cinza, que estaria em algum lugar entre 0-1. Para esses casos, Sigmund e Bendr@de (2004)
desenvolveram um método chamado SIMP (Solid Isotropic Material with Penalization), que é
baseado no conceito de densidades, porém com uma aplicacdo muito mais simplificada. Ao
invés de usar a homogeneizacao, o SIMP adiciona uma penalizacdo na forma exponencial em

termos da varidvel do elemento de densidade com um esquema de lei de poténcia:

P(ni) =i’ @)

Onde ni sdo as chamadas pseudo-densidades definidas como varidveis da otimizagéo
topoldgica, e p ¢é o fator de penalidade cujo valor € sempre maior do que 1. Neste conceito de
lei de poténcia, a rigidez do material é penalizada quando existem valores de densidade entre
0-1.
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Segundo Ji-Hong Zhu et al. (2015), buscando interpretagdes fisicas adequadas para as
densidades intermediérias, Bendsge e Sigmund, provaram que a rigidez obtida pelo modelo
SIMP pode ser entendida como uma rigidez de uma microestrutura feita de vazios e certa
quantidade de solido correspondente a densidade relevante. Por sua simplicidade na
concepgdo e implementagdo numérica, o SIMP tornou-se o método mais popular e bem-
sucedido na otimizacao topologica.

2.3 MEF E SOFTWARES UTILIZADOS NA OTIMIZACAO ESTRUTURAL

Comumente o método dos elementos finitos (MEF) é utilizado nos softwares de
simulacdo. O estudo de otimizacdo estrutural proposto por esta monografia faz uso desse
método no seu desenvolvimento, utilizando os softwares desenvolvidos pela Altair, uma
empresa norte americana criadora de softwares de engenharia lider no mercado e pioneira em
inovacao.

A preparacdo do modelo, no pré-processamento, é feita através do HyperMesh, o e
processamento e pds-processamento pelo HyperView. O software dedicado a otimizacédo
estrutural, chamado Altair OptiStruct, é utilizado para definir qual tipo de otimizacdo é
desejada e os parametros do problema, descritos na se¢do 2.2.1. O esquema de utilizacdo dos
softwares da Altair € apresentado na Figura 10.

Figura 10 — Esquema de utilizacdo dos softwares da Altair para estudos

de otimizacdo topoldgica

[ HyperMesh ]-[ OptiStruct ]-[ HyperView ]

Fonte: Producéo do préprio autor.

Na ferramenta de pré-processamento cria-se a malha com os elementos, nos e
propriedades. Apos esse passo, determinam-se os vinculos e restrigdes os quais a malha estara
sujeita, e por fim, determinam-se as cargas e acelera¢cBes que o modelo devera suportar. Na
ferramenta de processamento sdo realizados os célculos comandados por algoritmos e,
finalmente, na ferramenta de pds-processamento € possivel visualizar os resultados e analisar

os dados.
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Jé& a ferramenta de otimizagdo permite ao usuario construir os mais diversos cenarios de
variaveis, restricGes e carregamentos para obter o objetivo desejado, os quais podem ser, por
exemplo, reducdo de massa, juncdo de pecas (reducdo no tempo de processo), aumento da
rigidez torcional, entre outras. Pode-se utilizar essa metodologia para casos de analises
estaticas, dindmicas com vibragdes livres ou forgadas, flambagem, trincas, concentradores de
tensdo, cargas de pressdo, mecanismos, concepcdo de suportes, resisténcia ao choque,
biomecanicas e outras. A Figura 11 apresenta as propriedades que podem ser definidas como

objetivo e o Quadro 1 os tipos de analise de otimizacao que podem ser realizadas.

Figura 11: Variaveis objetivo

mass inertia static force composite strain
massfrac compliance static stress frf acceleration
volume frequency static strain frf displacement
volumefrac buckling composite failure frf erp
coqg static displﬂv:-ement composite stress frf force
frf pressure function temperature psd strain
frf stress beadfrac psd accleration psd wvelocity
frf strain compliance index | psd displacement | rms accleration
frf welocity weighted comp psd pressure rms displacement
fatigue weighted freq psd stress rms pressure
rms stress gpforce
rms strain mode shape
rms wvelocity resforce
external thermal compliance
spcforce boredst

Fonte: OptiStruct V14.0 (2020).
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Quadro 1: Tipos de otimizacdo disponiveis no OptiStruct

Tipo de otimizagdo Descrigdo Exemplo
Utiliza os elementos, alterando sua
densidade de modo a atingir o objetivo. Essa
Topoldgica alteracdo da densidade altera a espessura da
peca, criando espagos vazios em certas
regioes.

Trabalha a forma da pega sem alterar seus
limites externos, criando regides mais altas e
mais baixas para atingir o objetivo e é
utilizada para a otimizagdo de placas. Sua
geometria final pode ser realizada utilizando
o processo de estampagem.

Topografica

Trabalha com a geometria geral da pega,

Shape e Free-Shape . -
alterando-a para atingir o objetivo proposto.

Trabalha alterando as seguintes propriedades
Size e Free-Size |estruturais do elemento: espessura, drea da
secdo transversdo, rigidez e a massa.

Fonte: Adaptado de Carvalho (2020).

Os dados obtidos nas simulacGes sdo as grandezas as quais o usuario define como
respostas do problema, que devem ser acompanhadas apds cada iteracdo feita pelo software
de processamento. A Figura 12 apresenta a analogia entre as respostas obtidas através de

simulacéo e de ensaios reais.



Resposta de tensao

Analogia

Resposta de deslocamento I

Resposta de massa

Resposta de aceleracdo

Figura 12: Analogia entre respostas de simulagéo e de ensaios reais

Sensor a laser
Escala

Acelerdmetro

Fonte: Adaptado de Koga (2018).
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Segundo, Koga (2018), o algoritmo utilizado para realizar os calculos no OptiSruct

baseia-se no método dos gradientes, o qual avalia a derivada da funcdo, definindo a maior

inclinacdo, e estabelece o vetor da direcdo a ser seguida até o proximo ponto. Quando a

derivada é igual a zero encontra-se o ponto de inflexdo da funcéo, que é igual ao ponto 6timo

do problema. O que define o ponto de parada dos céalculos € 0 momento em que a variacao

nos resultados é muito pequena, entdo entende-se que o problema chegou a convergéncia. A

Figura 13 apresenta o esquema de calculos do OptiStruct.

Otimizacdo gradiente-base

BPwbeE

Comecgar no pontox0
Avaliarafunc8oF{xi) e o gradiente da fung8o VEF (Xi) em Xi

Determinar o proximo ponto usando a direcdo negativa do gradiente Xi + 1 = Xi — yVF(Xi)
Repetiro passo 2 até 3 até afungdo convergir para o minimo.

Figura 13: Esquema de otimizacdo pelo método dos gradientes

Fonte: Adaptado de Koga (2018).
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3 DESENVOLVIMENTO

Este estudo tem por objetivo quantificar a reducdo de peso de uma estrutura primaria
tipica, utilizada em aeronaves, utilizando a metodologia de analise estrutural com otimizacgéo
topoldgica. Para isso faz-se necessario criar uma andlise base que servird como pardmetro de

comparacao.

3.1 ANALISE BASE

O objeto da andlise é uma nervura que reforca o tanque de combustivel principal do
avido, apresentada na Figura 14. A peca é fabricada em liga de aluminio 7475 através do
processo de usinagem mecanica de uma placa com espessura de 1,5 polegadas. A dimensao
da matéria-prima é relevante na andlise, pois a tensdo admissivel do material diminui
conforme a espessura da placa aumenta. Isto deve-se a perda de propriedade mecénica durante
a conformacdo, por isso € importante levar em consideracdo a tensdo admissivel

correspondente a necessidade da fabricacdo.

Figura 14: Nervura - analise base

QDDO/ N

VISTA FRONTAL

VISTA ISOMETRICA

VISTA TRASEIRA

Fonte: Producéo do préprio autor.
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O MMPDS apresenta dados de propriedades mecénicas e curvas para diversas ligas. A

Figura 15 apresenta os dados da liga utilizada nesse estudo.

Figura 15: Propriedades mecéanicas e fisicas da liga Al 7475 para placas

Specification ... ........ AMS 4202
Form ................. Plate
Temper ............... T7351
e 1.501- 2.001- 2.501-
Thickness. in. ..o 1nasp.1500| 2000 2.500 000 | 3000-3.500 | 35004000
Basis . ................ A B A B A B A B A B A B
Mechanical Properties:
F, . ksi:
Lo TO | T2 7O | 71 68 | TO 68 i) G4 67 i3] 66
LT .. Tl T3 TO | T2 68 | TO 68 59 64 5] %] 67
2 66" | TOP 65 | 69 65 | 69 65 ik 63 &7 63 i)
F,. ksi:
Lo 590 | 62 58 | 60| 56 | 39| 56 58 52 56 52 54
LT .. 60 | &2 [ 587 | 6l 56 | 59| 56 58 52 56 52 54
2 54% | 57*| 53 | 56| 53 | 56| 53 55 50| 53 50 52
F . ksi:
Lo 58 | 60 [ 56 | 59 54 | 57| 53 55 49 53 49 51
LT .. [ 63 50 | 63 58 | &l 58 50 54 58 54 56
2 62 | 64° 60 | 63 58 | &l 58 B0 54 58 54 56
Fo.ksiL&LT ........ 4] 42 | 42 | 43 41 421 41 42 39 47 39 41
Fg.©. ksi:
L&LT{/D=1.5y ... 102 [105] 103 [ ID&6| 101 | 104 101 | 103 ar | 102 97 | 101
L&LT{/D=200 ... 132 | 136 134 [ I138] 131 | 135 130 | 134 | 125 | 133 | 125 | 13]
Fyyr, ksi:
L&LT{eD=15) ... &l 4 2 | B6| &1 24 gl 4 T 82 T7 B0
L&LT{/D=200 ... 97 | 1001 | 97 [102] 95 |1DO| 95 99 59 ] 29 03
£, percent (5-Basis):
. 10 10 10 10 10 9
9 B B # B )
4 L. 4 4 3 3 3
E1Pksi ..., 10.3
E Wksi ............ 10.6
Gl ks 39
B ot i e 0.33
Physical Properties:
e, Ibfin” ... .LLL. 0101
C. By "F) ........ 0.21 (at ZI127F)
K. Bt/ [(he)(f™) "FyR] . . 04 (at T7°F)
&, 10% indind"F ....... 13.0(68™ to 212"F)

Fonte: MMPDS (2020).

A andlise estrutural de uma aeronave deve considerar todos 0s possiveis casos de cargas
ao qual o avido podera ser exposto durante sua vida para que os requisitos de certificacdo,
exigidos pelos 6rgdos homologadores, sejam cumpridos. Tais casos incluem o0s casos
mecanicos - onde sdo consideradas as condi¢fes de voo, de pouso, cargas inerciais, e cargas
em caso de falha — e também os casos aerodindmicos - onde sdo consideradas as cargas
devido as manobras e pressurizacdo. A analise deve apresentar como resposta 0
comportamento das estruturas para todos esses casos de cargas e para a combinacdo deles,
qguando houver. Desta forma, garante-se que a estrutura é segura em todas as condic¢des

previstas durante sua vida.
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A metodologia de anélise estrutural na inddstria aerondutica utiliza um modelo global
de elementos finitos para incluir todos os casos de cargas existentes, aplicando-os em todos 0s
segmentos da aeronave. Um modelo genérico € ilustrado na Figura 16. Todas as analises se
baseardo nesse modelo. Um estudo feito na fuselagem do avido pode sofrer influéncia das
cargas sofridas pela asa, por exemplo, por isso todas as cargas do modelo global que

interferem no segmento de interesse da analise precisam ser consideradas.

Figura 16: Modelo global de elementos finitos de uma aeronave

Vertical Stabiliser

Wing Outer Starboard
\ Horizontal Stabiliser
summ‘
Wing Centre

Horzontal Stabiliser

Fussage Forvard

Fonte: M. Opie and D. Hadcroft (2017).

3.1.1 Anadlise de ruptura

A anélise de ruptura foi feita no modelo avaliando a tensdo de von Mises. Esse

resultado obtido foi utilizado para calcular a margem de seguranga utilizando a Equagéo 2.

P
Mf=£—1

Pmodaio (2)

Onde:
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MS: margem de seguranga;
Padm: Tensdo admissivel do material (MPa);

Pmodelo: Tensdo maxima extraida do modelo FEM (MPa);

A Figura 17 apresenta o resultado da distribui¢do de tensfes na peca em uma escala de
cores e a Tabela 1 organiza os dados e a Tabela 2 apresenta a MS calculada e a massa da pega.

Figura 17: Distribuicdo de tensfes na nervura

Fonte: Producéo do prdprio autor.

Tabela 1: Propriedades mecanicas e fisicas do Al 7475 T7351 — Placa
espessura 0.25 a 1.5 in, AMS 4202

E 71 GPa

v 0.33

p 2700 kg/m3
Ftu 483 MPa
Fty 407 MPa
Fcu 483 MPa
Fcy 400 MPa

Fonte: Producéo do préprio autor.

Tabela 2: Resultados da anélise base

Pmodelo 370.2 MPa
MSrup 30,5%
Massa 7.32 kg

Fonte: Producéo do prdprio autor.
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3.2 APROPOSTA DE ESTUDO

O desenvolvimento do estudo proposto neste trabalho comeca a partir de um modelo
global de elementos finitos, criado no software FEMAP, com todos os casos de cargas e
vinculos (constrains) de um avido.

O ponto de partida € a criagdo de um modelo local, apenas com a regido de interesse da
analise, neste caso, a nervura do tanque principal de combustivel. Isto possibilita que o
modelo local obtido seja mais leve comparado ao global, tornando o tempo de processamento
mais rapido, condicdo essencial para que a otimizacdo estrutural seja possivel devido ao
grande nimero de iteracGes feitas nesse tipo de analise.

O modelo local deve ser representativo do modelo global, portanto, todos os casos de
cargas devem estar aplicados nesse modelo de forma que as analises em ambos gerem as
mesmas respostas. Em suma, o modelo local é uma simplificacdo do modelo global. Apds a
validacdo do modelo pode-se iniciar o procedimento de otimizacéo.

A analise visando a otimizacdo topoldgica comeca definindo-se os parametros que
podem sofrer alteracdo e o objetivo a se cumprir. Uma série de iteracdo sdo feitas pelo
software, que apds a convergéncia do resultado, apresenta um resultado de densidade de
elementos. As comparacdes entre 0 modelo base e a nova proposta devem ser realizadas,
garantindo que houve melhora no parametro definido como objetivo, sem ferir os requisitos

pré-estabelecidos na analise.

3.2.1 Criacao de um modelo local a partir de um modelo global

Para criar o modelo local a partir do modelo global faz-se necessario gerar os
resultados, através do solver, neste caso 0 NASTRAN, afim de transformar o resultado de
deformacéo causado pelo modelo global em forgcas e momentos aplicados somente a regido de
interesse. Gera-se uma resultante de forca e de momento em cada n6 onde ha entrada de
carga, para representar os deslocamentos translacionais tx, ty, tz e os rotacionais rx, ry, rz. O
resultado deve ser um diagrama de corpo livre balanceado, com a somatdria das forcas igual a
zero, para que o modelo seja possivel de analisar. O resultado das forcas e momentos
balanceados no diagrama de corpo livre € mostrado na Figura 18, e uma vista em detalhe na

Figura 19.
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Figura 18: Forgas e momentos aplicados aos nos

Fonte: Produc&o do prdprio autor.

Figura 19: Detalhe de forca e momento aplicado aos nos

Fonte: Producéo do prdprio autor.

Neste caso, a condi¢cdo de contorno foi definida arbitrariamente, visto que a analise feita
tinha por objetivo validar a peca estaticamente, sem considerar os prendedores e demais
fixacdes. Por tentativa e erro, definiu-se que as constrains que menos afetam os resultados,
induzindo tens6es no modelo que ndo sdo reais, sdo as restricbes nos nds das extremidades
inferior direta e superior esquerda. Nesses nos foram inseridas restricdes nos 6 graus de

liberdade (tx, ty, tz, rx, ry e rz), conforme ilustrado na Figura 20.
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Figura 20: Vinculos aplicados ao modelo

1856

Fonte: Producdo do préprio autor.

Neste trabalho definiu-se uma simplificacdo visando reduzir a quantidade de analises.
Apenas 0 caso de carga critico, ja sabido devido a analise estatica previamente executada no
modelo base, foi considerado para gerar uma condicdo de contorno. Caso esta simplificacdo
ndo fosse possivel a tratativa seria criar restricdes representativas de cada caso de carga e
extrair resultados de tensdo para cada uma dessas, feito isso um envelope de méxima e

minima tensdo poderia ser feito para identificar qual o pior caso de carga.

3.2.2 Criacdo da analise topoldgica

Com o modelo local validado é possivel iniciar a analise topolégica. Um arquivo com
extensdo .dat € gerado no FEMAP para que seja possivel de importa-lo no OptiStruct como
“solver deck”.

Com o .dat importado, e nele j& contendo as cargas, as restricdes, o material e as
propriedades, cria-se 0s parametros da analise topoldgica, que podem sem divididas em
DRCO:

Design Variables: O que pode mudar no projeto? Propriedades/Elementos do modelo
que ser alterada.

Responses: Quais as métricas que serdo controladas? Grandezas do modelo que serdo
mensuradas ao longo do processo de otimizacao.

Constrains: Quais sdo os alvos de performance? Limites de desempenho que devem ser
respeitados.

Objective: Qual é o objetivo final da otimizacdo? O que vai ser melhorado?
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A Figura 21 mostra a interface do OptiStruct, o0 modelo visualizado na imagem é caso
estudado.

Figura 21: Interface do OptiStruct
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Fonte: Producéo do préprio autor.

Para definir o primeiro item, design variables, escolhe-se o tipo de otimizagdo a ser
feita: topoldgica, topogréfica, free size ou free shape. A diferenca entre elas esta detalhada no
Quadro 1, na secdo 2.3. Neste estudo escolheu-se a andlise do tipo topoldgica. Além do tipo
de anélise define-se o tipo de elemento a ser otimizado e quais regides pode-se otimizar,
escolhendo as propriedades otimizaveis. O modelo estudado é composto apenas por
elementos de casca, nomeados PSHELL. Para diferenciar as regides otimizaveis das nao
otimizéveis criou-se uma propriedade (elemento + material + espessura) para cada regido da
nervura. Definiu-se como ndo otimizavel apenas a regido onde material é necessario, como
areas de interface com flanges e longarinas, onde ha necessidade de fixacdo por rebites. A
Figura 22 apresenta 0 modelo com as propriedades diferenciadas por cor. As regioes
destacadas em vermelho foram definidas como nédo otimizaveis.
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Figura 22: Propriedades otimizéveis e ndo otimizaveis

Fonte: Producéo do préprio autor.

Para definir o segundo item, responses, é preciso indicar para o software qual variavel
precisa ser monitorada durante o processo de iteracdo. A Figura 11, na sec¢do 2.3, indica todas
as possiveis varidveis de resposta disponiveis no software. No caso desse estudo, a massa é 0
parametro a ser monitorado a cada iteragéo.

O terceiro item, constrains, impde restricbes as quais a analise deve respeitar. Podem
ser restricdes de fabricacdo, como espessura maxima ou minima, direcao de extrusao, padrdes
de repeticdo, tensbes maximas, e parametros de fadiga, como vida infinita ou dano
acumulado. Para esse estudo definiu-se a restricdo de espessura minima de parede igual a
1,8mm, que é uma restricdo da usinagem desta peca, e tensdo maxima igual a 370 MPa,
mantendo-se a tensdo maxima do modelo base. Essa consideracdo foi adotada devido as
outras analises que ndo serdo realizadas nesse estudo, como flambagem, vida em fadiga e
propagacdo de trincas. Conservadoramente, adota-se tensdo méxima de 370 MPa, mesmo
sabendo que esse valor é inferior ao Ftu e Fcu do material.

Por fim, para definir o terceiro item, objective, define-se o objetivo ao qual a variavel de
resposta deve atender. Nesse caso a funcdo objetivo definida é a minimizagéo da massa.

A Figura 23 apresenta o painel de parametros do modelo. Nele s&o destacados 0s

parametros relativos a anélise topologica.
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Figura 23: Painel na rea de abas do OptiStruct
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Fonte: Producéo do préprio autor.

3.2.3 Anadlise dos resultados e consideractes

O resultado da analise topoldgica apresenta-se como um campo de densidade de
elementos variando de zero até um, conforme mostrado na Figura 24. Na escala de cores, a
cor azul representa densidade zero e a cor vermelha densidade um. Nesta figura é possivel
visualizar o caminho de carga ao qual a peca esta sujeita, além de confirmar que as regides

marcadas como ndo otimizaveis mantiveram-se com densidade maxima, conforme esperado.

Figura 24: Resultado da anélise topoldgica
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Foram necessarias 37 iteracOes até a convergéncia, considerando um critério de parada
de 0,5% de diferenca no resultado quando comparado ao resultado da iteracdo imediatamente
anterior. A Figura 25 apresenta o grafico de convergéncia da funcdo objetivo a cada iteracao
realizada, resultando em 2,55 kg na Gltima iteracdo. Nota-se que o valor inicial da funcéo
objetivo é de 6,7 kg, diferente dos 7,32 kg, valor de massa inicial total da peca, mostrado na
Tabela 2 da secdo 3.2.1. Isso ocorre, pois, a fungdo objetivo considera apenas a massa
otimizavel, portanto a diferenca entre 7,32 e 6,7 representa a massa indicada como impossivel
de remover. Sendo assim, o resulto de massa final da peca apds a otimizacdo € de

2,55+0,62=3,17 kg, uma reducéo de 56,7% de massa comparado a0 modelo base.

Figura 25: Grafico funcdo objetivo vs iteracdes
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Fonte: Producéo do préprio autor

O software permite também acompanhar o deslocamento méaximo da estrutura a cada
iteracdo, possibilitando que o analista tenha uma nocéao fisica da diminuicdo de rigidez da

peca. A Figura 26 apresenta o grafico de deslocamento maximo a cada iteracao.
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Figura 26: Grafico deslocamento maximo vs iteracdes
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Fonte: Producéo do préprio autor

A informacdo trazida pela Figura 26 é de extrema importancia para a andlise, visto que
em alguns casos a flexibilidade da estrutura ndo é desejavel. A reducdo de peso gera a
diminuicdo da rigidez, que por sua vez pode causar implicacGes como alteracdo da frequéncia
natural da peca. Em casos onde ha uma frequéncia que o projeto deve estar fora, para evitar
ressonancia e consequente falha da estrutura, a otimizagdo estrutural deve ser feita com
cautela, sempre observando o comportamento da estrutura a cada resultado obtido. Apesar do
deslocamento apresentar-se no regime eldstico do material, € importante considerar se a
flexibilidade da estrutura pode causar algum dano as suas adjacéncias. Em casos onde o
espaco € limitado e ha muitas pecas préximas umas das outras vale certificar-se que a
otimizacdo ndo ir4 gerar um problema para a estrutura montada em sua operacao.

Para a andlise de fadiga, que ndo estd sendo abordada nesse trabalho, o aumento da
amplitude do deslocamento também causa grande impacto. No caso desta analise,
inicialmente o deslocamento méaximo era de 3,92 milimetros e apds a otimizacao passou a ser
de 178mm. Um aumento de 4440% em relacdo ao valor do modelo base. Esse aumento da
amplitude do deslocamento pode causar a falha prematura em fadiga ou causar um dano
acumulado ndo aceitavel para o intervalo de inspecéo programada para a peca.

Este trabalho aborda apenas a anélise estatica de ruptura, ndo avaliando os impactos nas
demais analises, como flambagem e fadiga. Esses itens sd@o recomendados para andlises

futuras, de modo a complementar o estudo de otimizagéo topoldgicas em nervuras.
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A margem e seguranga da peca manteve-se a mesma, visto que a condi¢do imposta na
andlise topoldgica foi justamente a méaxima tensdo da peca ndo ultrapassar os mesmos 370
MPa ja observados na andlise base. A nova distribuicdo de tensdes apos analise topoldgica é

mostrada na Figura 27.

Figura 27: Tensdes apos analise topolodgica

Fonte: Producéo do préprio autor

Nota-se que h& novas regides de atencdo, visto que as tensdes mais altas apareceram em
regides de bordas e cantos, que séo concentradores de tenséo.
A Tabela 3 apresenta os dados pés analise topoldgica sumarizados.

Tabela 3: Resultados pds analise topoldgica

Pmodelo 370.2 MPa
MSrup 30,50%

Massa 3,17 kg
Iteragdes 37

Desloc. max. 178 mm
Tempo de

processamento 04:06 min
Tamanho do

modelo 34 KB

Fonte: Producéo do préprio autor.

O cddigo gerado pelo software detalhando toda a anélise, o passo a passo das iteragdes,
resultados obtidos e informagdes sobre o modelo de elementos finitos e a configuragdo da

maquina utilizada para gerar a analise esta disponivel no Anexo A deste trabalho.



44

4 CONCLUSAO

Diante da proposta de estudo deste trabalho, conclui-se que os resultados e discussdes
obtidos enriquecem o conhecimento da otimizacdo estrutural, que tem se destacado na
indstria de forma significativa e possui ainda grande potencial de crescimento e
disseminacdo em diversas areas de tecnologia. A discussdo feita acerca dos resultados
evidencia que se deve utilizar essa ferramenta com cautela, sem que haja comprometimento
de outras analises e funcdes que a peca otimizada deve cumprir, como a analise em fadiga, o
aumento da flexibilidade da estrutura e falhas por flambagem, por exemplo.

Os resultados mostram que ha grande potencial de reducdo de peso utilizando essa
metodologia como auxilio no momento do projeto. Nesse estudo, que ndo considera outras
analises, chegou-se em 56% de reducdo de massa, mantendo o mesmo nivel de tenséo.

A geometria gerada pela analise pode apresentar formas pouco convencionais, visto que
a analise funciona como um campo de densidade de elementos, ndo considerando restricGes
de manufatura (essas restricdes podem ser adicionadas a analise, mas penalizam o tempo de
processamento). Para aplicar esse conceito em pecas de fabricacdo convencional, como a
usinagem, por exemplo, certamente seria necessario um refino no modelo 3D para torné-lo
fabricavel com os processos que ja sdo utilizados. Porém, uma tecnologia que anda lado a
lado com a otimizacdo topoldgica é a manufatura aditiva, que ndo pode deixar de ser citada
nesse contexto de fabricacdo de pecas otimizadas. O conceito da manufatura aditiva é o
inverso da usinagem: ao invés de partir de um bloco s6lido de matéria prima e remover
material com ferramentas de corte, produzindo cavacos, a manufatura aditiva parte de nenhum
material e adiciona camadas para formar a geometria da peca, funcionando basicamente como
uma impressdo 3D, sem desperdicio de matéria prima.

Como sugestdo para trabalhos futuros, agregar a analise em fadiga a esse estudo tornaria
ainda mais nitido os ganhos e impactos da implementacédo de analises topoldgica nos projetos
de nervuras aeronauticas.

Por fim, vé-se que a viabilizacdo dessa tecnologia tem potencial de gerar ganho em
reducdo de peso (de grande importancia para a inddstria aeronautica) somado ao
desenvolvimento sustentavel gerado atraves da juncao da analise topologica e da manufatura

aditiva, sem desperdicio de material e ajudando a produzir aeronaves cada vez mais eficientes.
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ANEXO A — Cddigo da anélise topologica feita pelo OptiStruct

KEAAAREAAKRAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAhAAhAAAAAAhAhAAhhAAhhhhhkhhhhhhhihhihhiiiiiiiiikx

ol OptiStruct 2017.2 **

** **

** Advanced Engineering Analysis, Design and **

** Optimization Software from Altair Engineering, Inc. *x
** **

** Windows 7 SP1 (Build 7601) il
bl 4 CPU: Intel(R) Core(TM) i5-2450M CPU @ 2.50GHz bl
bl 1144 MB RAM, 16197 MB swap *k

** **

** Build tag: 0872785_9433172_Ce64RBW8UH14M:131848-2 4000000004000 **
e e e e e e e e e e ek ek ek ek ek ek ok koo
** COPYRIGHT (C) 1996-2017 Altair Engineering, Inc. **

** All Rights Reserved. Copyright notice does not imply publication. **

** Contains trade secrets of Altair Engineering, Inc. **

** Decompilation or disassembly of this software strictly prohibited. **

B R R R R R o R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R A R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R R

*** OptiStruct defaults set from:

install config file: C:\Program Files\Altair\2017.2-eduVVhwsolvers/optistruct.cfg.

Following NASTRAN specific data:
ID ,SOL ,CEND ,NASTRAN ,INIT
were found in the input and ignored.

5 PARAM(s) were set:
AUTOSPC,YES
CHECKEL,NO
GRDPNT,0
OGEOM,NO
POST,-1



OUTPUT FROM GRID POINT WEIGHT GENERATOR

REFERENCE POINT = 0
MO
* 7.321161E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 -8.927842E+03
3.896928E+03 *
0.000000E+00 7.321161E+00 0.000000E+00 8.927842E+03 0.000000E+00
6.337796E+04 *
* 0.000000E+00 0.000000E+00 7.321161E+00 -3.896928E+03 -6.337796E+04
0.000000E+00 *
0.000000E+00 8.927842E+03 -3.896928E+03 1.314599E+07 3.373544E+07
7.752437E+07 *
*-8.927842E+03 0.000000E+00 -6.337796E+04 3.373544E+07 5.627778E+08 -
4.751984E+06 *
* 3.896928E+03 6.337796E+04 0.000000E+00 7.752437E+07 -4.751984E+06
5.537809E+08 *

*

*

S
* 1.000000E+00 0.000000E+00 0.000000E+00 *
* 0.000000E+00 1.000000E+00 0.000000E+00 *
* 0.000000E+00 0.000000E+00 1.000000E+00 *

DIRECTION
MASS AXIS SYSTEM (S) MASS X-C.G. Y-C.G. Z-C.G.
X 7.321161E+00  0.000000E+00 -5.322827E+02 -1.219457E+03
Y 7.321161E+00  8.656819E+03 0.000000E+00 -1.219457E+03
V4 7.321161E+00  8.656819E+03 -5.322827E+02 0.000000E+00

I(S)
* 1.846055E-+05 -4.446872E+02 -2.376618E+05 *
* .4,446872E+02 3.239119E+06 -1.519786E+02 *
* .2.376618E+05 -1.519786E+02 3.055099E+06 *
1(Q)
* 3.239119E+06 *
* 3.074643E+06 *
* 1.650613E+05 *
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Q
* 2.332849E-04 8.195798E-02 9.966358E-01 *

* 9.999993E-01 -1.142496E-03 -1.401194E-04 *
* 1.127168E-03 9.966351E-01 -8.195820E-02 *

KEKAKKEAKKEAKRAARAIARAARAARAAAAAIAAAIAAAIAAAAAAAAAAAAAIAAAIAAAAAArhhrhhhhhihhiiikiiikkx

OPTIMIZATION FILE AND PARAMETER INFORMATION :

FEM model file
C:/Users/Carol/Desktop/Modelos/VV4/Rib_lsolada_hyper Optmization.fem
Output files prefix
C:/Users/Carol/Desktop/Modelos/VV4/Rib_Isolada_hyper_Optmization
Model read from files:
C:/Users/Carol/Desktop/Modelos/VV4/Rib_lsolada_hyper Optmization.fem

KEAKAKEAEAKAKAEAAAAAAAAAARAARAAAAIAAAIAAAIAAAIAAAAAAAAAkIAAAkAAhkArhkhrhkhkihhkihkhrhhiiiiiikx

FINITE ELEMENT MODEL DATA INFORMATION :

Total # of Grids (Structural) . 22745
Total # of Elements : 22505
Total # of Local Coordinate Systems : 3
Total # of Degrees of Freedom 136458
(Structural)

Total # of Non-zero Stiffness Terms : 3666771

Element Type Information

CQUAD4 Elements : 21668
CTRIA3 Elements : 837
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Load and Boundary Information

FORCE Sets : 1
SPC Sets : 1

Material and Property Information

PSHELL Cards : 117
MAT1 Cards : 1

kkhkhkhhrhkhkhkhhkhkhirrrrkhkhkhhkhdrrrrrhkhhhkhdrrrrrhhdhhkhirrirrrhhhdhhhkhiiiriiidhhiiiix

OPTIMIZATION PROBLEM PARAMETERS :




Total # of topology design elements

Total # of topology cards

20599

Total Volume of Design Material : 2.2253E+06
Total Mass of Design Material : 6.2308E+00
Volume of Non-Design Material : 3.8943E+05

Mass of Non-Design Material : 1.0904E+00

Shell Design Elements : PSHELL  TO T
87013001  0.00 3.0
87013002  0.00 3.0
87021801  0.00 1.8
87021802  0.00 1.8
87037501  0.00 7.5
87037502  0.00 7.5
87041801  0.00 1.8
87041802  0.00 1.8
87047501  0.00 7.5
87047502  0.00 7.5
87051801  0.00 1.8
87051802  0.00 1.8
87057501  0.00 7.5
87057502  0.00 7.5
87061801  0.00 4.5
87061802  0.00 1.8
87067501  0.00 7.5
87067502  0.00 7.5
87072001  0.00 2.0
87072002  0.00 2.0
87072003  0.00 2.0
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87082001
87082002
87082501
87092001
87092002
87092502
87102001
87102002
87102003
87112001
87112002
87112003
87212002
87222001
87222002
87232001
87232002
87242001
87242002
87252001
87252003
87262001
87262002
87262003
87262004
87272001
87272002
87272003
87282002
87282003
87292001
87292002
87292003
87312002

0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00

2.0
2.0
2.5
2.0
2.0
2.5
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
4.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
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87312003
87321801
87322002
87322003
87331801
87332002
87332003
87341801
87342002
87342003
87351801
87352002
87352003
87362001
87362002
87362003
87362004
87362005
87362006
87372001
87372002
87372003
87372005
87382001
87382002
87382003
87382004
87392001
87392002
87392003
87392004
87402001
87402002
87402003

0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00
0.00

2.0
1.8
2.0
2.0
1.8
2.0
2.0
1.8
2.0
2.0
1.8
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
2.0
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87402004  0.00 2.0

Initial Material Fraction [0,1] : 0.9000
Minimum Element VVolume Fraction : 1.0000E-02
Discreteness Parameter :1.0000

Topology Optimization Method : Density Method

Maximum Number of lterations 80

Convergence Tolerance : 5.0000E-03
Step Size (Topology) : 0.5000

Checkerboard Control : On (1 - Global Averaging)

Run Type . Topology Optimization

DTPLID Minimum Maximum Minimum

Member Size Member Size Gap Size

DTPL ID Pattern Pattern Draw Dir. Stamping No Hole Extrusion Overhang
Repet. Group. Constraints Constraints Constraints Constraints Constraints

1 NONE NONE NONE NONE NONE NONE NONE
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Restart from previous solution : No

Run at location : C:/Users/Carol/Desktop/Modelos/\VV4/
Scratch file directory : C:/Users/Carol/Desktop/Modelos/\VV4/
Free space: 120.145 GB
Number of CPU processors : 1

KEAAKAEAAKRAAARAAAAAAAAXAAAXAAAAAAAAAAAAAAAAAAAXAAAAAhAAhhkhhhdhhhhhhihhihhiiiiiikx

MEMORY ESTIMATION INFORMATION :

Solver Type is: Sparse-Matrix Solver
Direct Method

Current Memory (RAM) . 800 MB
Estimated Minimum Memory (RAM) for Out of Core Solution: 95 MB
Recommended Memory (RAM) for Out of Core Solution . 106 MB

Recommended Memory (RAM) for In-Core Solution . 344 MB

DISK SPACE ESTIMATION INFORMATION :

Estimated Disk Space for Output Data Files . 226 MB
Estimated Scratch Disk Space for In-Core Solution : 92 MB
Estimated Scratch Disk Space for Out of Core Solution : 416 MB

TEAAKAEAAKAAAIAAAAAAAAAAAAAAAAAAAIAAAIAAAAAAAAAAAAkAAhkArhhkhrhkhkrhkhkhhhkihhihiiihiiiikx

BEGINNING OPTIMIZATION SOLUTION ....

KEAIAIAIAKAAAAAAAAAAIAAAAAAAEAAIAIAAAAAAAAEAIArAIAIAAAAAAhhErrrrrhhkdhhkhkhirirrixhxhhhhiiiix
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OPTIMIZATION HISTORY INFORMATION :

ITERATION 0

(Scratch disk space usage for starting iteration = 69 MB)

(Running in-core solution)
Objective Function (Minimize MASS ) = 6.69808E+00
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction =9.00000E-001 Mass = 6.69808E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 9.364277E+03 4.972742E-14

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 1

Objective Function (Minimize MASS ) = 5.00298E+00 % change = -25.31
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00



Design Volume Fraction =6.27947E-001 Mass = 5.00298E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 1.466206E+04 -1.346309E-12

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times
1 MASS MASS -~ -- TOTL 5.003E+00 MIN
Stress Constraints for Topology/Free-Sizing Optimization active
ITERATION 2
Objective Function (Minimize MASS ) = 3.66932E+00 % change =  -26.66
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction =4.13901E-001 Mass = 3.66932E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 2.368676E+04 6.962715E-12

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
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User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 3
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.98213E+00 % change =  -18.73
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction =3.03612E-001 Mass = 2.98213E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 3.586617E+04 6.719669E-12

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %

/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times
1 MASS MASS -- -- TOTL 2.982E+00 MIN
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ITERATION 4
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.71165E+00 % change = -9.07
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction = 2.60202E-001 Mass = 2.71165E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 4.193604E+04 6.806108E-12

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 5
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.62375E+00 % change = -3.24
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction = 2.46094E-001 Mass = 2.62375E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 4.201272E+04 -1.641202E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.
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RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 6
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.61915E+00 % change = -0.18
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction = 2.45355E-001 Mass = 2.61915E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 3.911407E+04 8.797208E-12

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %

/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

1 MASS MASS -- -- TOTL 2.619E+00 MIN



Stress Constraints for Topology/Free-Sizing Optimization violated
ITERATION 7
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.65470E+00 % change = 1.36
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction = 2.51061E-001 Mass = 2.65470E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 3.539712E+04 -3.327850E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 8

Objective Function (Minimize MASS ) = 2.68255E+00 % change = 1.05
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction = 2.55531E-001 Mass = 2.68255E+000
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Subcase Compliance  Epsilon
1 3.280903E+04 6.919128E-12

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 9
Obijective Function (Minimize MASS ) = 2.68963E+00 % change = 0.26
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction = 2.56667E-001 Mass = 2.68963E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 3.129159E+04 3.768704E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint



+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 10
the 1st satisfied convergence ratio = 1.0259E-04

Objective Function (Minimize MASS ) = 2.68935E+00 % change = -0.01
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction = 2.56622E-001 Mass = 2.68935E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 3.023210E+04 -7.206018E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 11
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the 2nd satisfied convergence ratio = 4.6089E-03

Obijective Function (Minimize MASS ) = 2.67701E+00 % change = -0.46
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction = 2.54642E-001 Mass =2.67701E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.974618E+04 -3.210369E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 12
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.57916E+00 % change = -3.66
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction =2.38938E-001 Mass = 2.57916E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 6.622979E+04 -2.106209E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.
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RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 13
Obijective Function (Minimize MASS ) = 2.64911E+00 % change = 2.71
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction =2.50165E-001 Mass = 2.64911E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 4.592448E+04 7.510648E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %

/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times




Stress Constraints for Topology/Free-Sizing Optimization violated
ITERATION 14
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.88969E+00 % change = 9.08
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction =2.88777E-001 Mass = 2.88969E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 3.411732E+04 -3.056752E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 15
Objective Function (Minimize MASS ) = 3.07026E+00 % change = 6.25
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction =3.17756E-001 Mass = 3.07026E+000

Subcase Compliance Epsilon
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1 2.778294E+04 -1.562777E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 16
Obijective Function (Minimize MASS ) = 3.18765E+00 % change = 3.82
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction = 3.36596E-001 Mass = 3.18765E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.431702E+04 -2.968835E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound



/Times
1 MASS MASS --  -- TOTL 3.188E+00 MIN
Stress Constraints for Topology/Free-Sizing Optimization active

ITERATION 17

Objective Function (Minimize MASS ) = 3.20739E+00 % change = 0.62
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction =3.39764E-001 Mass = 3.20739E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 2.301906E+04 1.061508E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 18

Obijective Function (Minimize MASS ) = 3.18007E+00 % change = -0.85
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Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction = 3.35380E-001 Mass = 3.18007E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.275433E+04 1.048184E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 19
Obijective Function (Minimize MASS ) = 3.12384E+00 % change = -1.77
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction = 3.26355E-001 Mass = 3.12384E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.312928E+04 6.138986E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE
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Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

Stress Constraints for Topology/Free-Sizing Optimization active

ITERATION 20

Objective Function (Minimize MASS ) = 3.05492E+00 % change = -2.21
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction =3.15294E-001 Mass = 3.05492E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 2.389557E+04 -1.082589E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %

/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times
1 MASS MASS -- -- TOTL 3.055E+00 MIN




ITERATION 21
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.99713E+00 % change = -1.89
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction =3.06019E-001 Mass = 2.99713E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.460843E+04 6.564834E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 22
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.94510E+00 % change = -1.74
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction = 2.97668E-001 Mass = 2.94510E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 2.534642E+04 -9.102116E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.
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RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

Stress Constraints for Topology/Free-Sizing Optimization active

ITERATION 23
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.91116E+00 % change = -1.15
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction =2.92222E-001 Mass =2.91116E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.576732E+04 -1.578008E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %

/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

1 MASS MASS --  -- TOTL 2.911E+00 MIN



Stress Constraints for Topology/Free-Sizing Optimization active

ITERATION 24

Objective Function (Minimize MASS ) = 2.88024E+00 % change = -1.06
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction = 2.87259E-001 Mass = 2.88024E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.621037E+04 -2.919170E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 25

Objective Function (Minimize MASS ) = 2.85037E+00 % change = -1.04
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction = 2.82466E-001 Mass = 2.85037E+000
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Subcase Compliance  Epsilon
1 2.669697E+04 -5.218245E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE
Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 26
Obijective Function (Minimize MASS ) = 2.81821E+00 % change = -1.13
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction =2.77304E-001 Mass = 2.81821E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.730538E+04 -1.719549E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint



+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 27

Obijective Function (Minimize MASS ) = 2.79394E+00 % change = -0.86
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction = 2.73409E-001 Mass = 2.79394E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.774896E+04 -1.137748E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 28
the 1st satisfied convergence ratio = 4.4487E-03
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Objective Function (Minimize MASS ) = 2.78157E+00 % change = -0.44
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction =2.71423E-001 Mass =2.78157E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 2.790580E+04 -4.182963E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 29
the 2nd satisfied convergence ratio = 1.6599E-04

Objective Function (Minimize MASS ) = 2.78111E+00 % change = -0.02
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction =2.71349E-001 Mass =2.78111E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 2.777492E+04 -1.014362E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.
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RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 30
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.70394E+00 % change = -2.77
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction =2.58963E-001 Mass = 2.70394E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.695080E+04 2.821125E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %

/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

1 MASS MASS -- -- TOTL 2.704E+00 MIN



Stress Constraints for Topology/Free-Sizing Optimization active
ITERATION 31
Objective Function (Minimize MASS ) = 2.66218E+00 % change = -1.54
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction =2.52262E-001 Mass = 2.66218E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.664232E+04 -1.343302E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 32

Objective Function (Minimize MASS ) = 2.61767E+00 % change = -1.67
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction = 2.45119E-001 Mass =2.61767E+000
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Subcase Compliance  Epsilon
1 2.677223E+04 -7.387703E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

ITERATION 33
Obijective Function (Minimize MASS ) = 2.59002E+00 % change = -1.06
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00

Design Volume Fraction =2.40681E-001 Mass = 2.59002E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.673922E+04 -2.517590E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint



+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 34
the 1st satisfied convergence ratio = 3.9935E-03

Obijective Function (Minimize MASS ) = 2.57972E+00 % change = -0.40
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction =2.39027E-001 Mass = 2.57972E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.645090E+04 -9.746149E-12

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 35
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Objective Function (Minimize MASS ) = 2.56253E+00 % change = -0.67
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction =2.36268E-001 Mass = 2.56253E+000

Subcase Compliance Epsilon
1 2.657076E+04 1.052861E-10

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.

User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound
/Times

ITERATION 36
the 1st satisfied convergence ratio = 2.7716E-03

Objective Function (Minimize MASS ) = 2.55544E+00 % change = -0.28
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction =2.35132E-001 Mass = 2.55544E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 2.649145E+04 -4.930572E-12

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.
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RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times

Stress Constraints for Topology/Free-Sizing Optimization active

ITERATION 37
the 2nd satisfied convergence ratio = 1.6244E-03

Objective Function (Minimize MASS ) = 2.55130E+00 % change = -0.16
Maximum Constraint Violation % = 0.00000E+00
Design Volume Fraction = 2.34466E-001 Mass = 2.55130E+000

Subcase Compliance  Epsilon
1 2.640740E+04 -4.099239E-11

Note : Epsilon = Residual Strain Energy Ratio.

RETAINED RESPONSES TABLE

Response Type Response Subcase Grid/ DOF/ Response Objective Viol.
User-1D Label /RANDPS Element/ Comp Value Reference/ %
/Model MID/PID/ /Reg Constraint
+Frgncy Mode No. Bound

/Times
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1 MASS MASS -- -- TOTL 2.551E+00 MIN

KEKKEAKKEAKRAARAIARAARAARAAAAAIAAAIAAAIAAAAAAAITAAAAAAAkAAAkArAAkArhkhrhhihhihhiiiiiixk

OPTIMIZATION HAS CONVERGED.

FEASIBLE DESIGN (ALL CONSTRAINTS SATISFIED).
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RESOURCE USAGE INFORMATION

MAXIMUM MEMORY USED 800 MB
MAXIMUM DISK SPACE USED 117 MB

KEKAAEIAKAAEAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAIAAAIAAAIAAAIAAAAAAAAAkAAAkArAhkAArhkhkhhkhkihhkihhihiiiikkh

COMPUTE TIME INFORMATION

EXECUTION STARTED Wed Mar 25 23:47:22 2020
EXECUTION COMPLETED Wed Mar 25 23:51:29 2020
ELAPSED TIME 00:04:06
CPU TIME 00:03:57
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