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RESUMO

Este trabalho tem como objetivo a contribuicao para o conhecimento de analises e modelos de falha
em materiais compdsitos poliméricos e sua aplica¢ao no software comercial Ansys. Esses materiais
sdo materiais multifdsicos que combinam as propriedades de seus componentes na forma de reforco
e matriz de forma superior a de suas fases isoladas. Apesar do seu alto custo esses materiais sao
amplamente utilizados na industria aerondutica pois proporcionam uma alta resisténcia com a vantagem
de uma baixa densidade. Os compdsitos sdo materiais anisotropicos o que permite projeta-los de
acordo com a necessidade e aplicacdo de resisténcia, formato e peso, porém essa mesma anisotropia
torna mais complexa a andlise e previsibilidade dos modos de falhas. Na revisao bibliogréfica foi feito
um estudo das principais relagdes constitutivas de tensdo e deformacdo e de modelos de falha para
compositos e possibilitou o entendimento de como se d4 a ocorréncia de falhas intralaminares e a
degradacio do material por meio do modelo de Puck. Em seguida, com a defini¢cdo e construcdo de seis
laminados de interesse, foram simulados os resultados ndo lineares para o material sob flexdo 3-pontos
no modelo de elementos finitos Explicit Dynamics no Ansys. Os resultados desse estudo de caso
foram transcritos em graficos a fim de observar o comportamento do laminado a falhas progressivas
de camadas porém sem a possibilidade de falha completa do material devido ao modelo de atrito
empregado. Enfim, € possivel observar a degradacdo do material nos gréaficos assim como a ocorréncia

de falhas intralaminares e a redistribuicdo de cargas entre as laminas integras.

PALAVRAS-CHAVE: materiais compdsitos, laminados, critério de falha, Puck, andlise por elementos
finitos, progressao de dano.



ABSTRACT

This final paper aims to contribute to the knowledge of analisys and failure models in polymeric
composite materials and their application in the comercial software Ansys. These are multiphase
materials which combine its components properties in the forms of reinforcement and matrix in
a superior way than their isolated fases. Despite its high cost, these materials are widely used at
the aeronautical industry due to their high resistance with the advantage of a low density. The
composities are anisotropic materials, which allows them to be designed according its application
in resistance, shape and weight, although this same anisotropy makes its failure modes analysis
and predictability even more complex. In the literature review, a study was made about the mainly
constitutive relationships of stress, strain and failure models for composites and made it possible to
understand how intralaminar failures occur and how the degradation of the material is given through
Puck’s model. Then, with the definition and construction of six laminates of interest, the nonlinear
results of the material were simulated under 3-point bending in the finite element model Explicit
Dynamics in Ansys. The results of this case study were transcribed into graphics in order to observe
the laminate’s behavior to consecutive layer failures without the possiblity of ultimate laminate failure
due to the friction model applied. Finally, it is possible to observe the material degradation in the
graphs as well as the occurence of intralaminar failures and the loads redistribution between the whole

layers.

KEYWORDS: composite materials, stackups, failure criteria, Puck, finite elements analysis, damage

progression.
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1 INTRODUCAO, MOTIVACAO E OBJETIVOS

1.1 INTRODUCAO

Tradicionalmente, o material mais utilizado na industria aeroespacial para a constru¢do de aeronaves
e componentes é o aluminio. Nos dias de hoje, com o avanco da tecnologia, a relagdo entre a resisténcia
e a densidade do aluminio que outrora era 6tima, esta se tornando insuficiente para suprir a demanda
das estruturas aeronduticas atuais, que além de todos os requisitos estruturais de resisténcia, rigidez
e de leveza, necessitam ainda de uma alta estabilidade termo-eldstica e quimica. Por esses motivos,
o uso de materiais compdsitos em estruturas aeroespaciais vém crescendo rapidamente ao longo das
ultimas década (NIU| [1998)). A Tabela[l|mostra a comparagio das propriedades mecanicas de metais

de alto desempenho amplamente utilizados na aerondutica com as de materiais comp@sitos.

Tabela 1 — Comparagdo das propriedades mecéinicas de materiais aeronduticos

Material Densidade Modulo de Resisténcia a

(g/cm®)  Elasticidade (GPa) tracio (MPa)
Almminio 2024 T3 2.80 73 414
Titanio-6A14Vn 4.40 116 930
Fibra de carbono-epoxi 1.80 240 3800
Fibra de vidro-epoxi (S-glass) 2.50 87 4890

Fonte: (Online Materials Information Resource - MatWeb, 2022)

O uso de materiais compodsitos vem sendo estudado desde a década de 1960, comecando pela
fase de construcdo de protétipos sem a inten¢do de uso; a proxima fase foi a construgdo de pecas de
reposicdo em aeronaves para substituir as pecas metdlicas ja existentes; depois o objetivo foi o de
projetar a aeronave ja utilizando estruturas feitas de material compoésito; o tltimo estdgio da industria
aerondutica € a construcao de uma aeronave construida inteiramente de material compdsito. O que
temos de mais avancado hoje na industria aerondutica em relacdo a utilizacdo de compdsitos sao os
dois avides comerciais mais modernos do mundo, o Boeing 787 que € composto, em massa, por 50%
de materiais compositos, e o Airbus A350, composto por 54%. Colocando a relacdo em termos de
volume, os materiais compdsitos representam de 80 a 90% da estrutura dessas aeronaves, como pode
ser observado na[Figura 1|e na|[Figura 2| (cortesias de BOEING e AIRBUS).

Contudo, na industria aerondutica, a performance nao define sozinha o projeto de uma aeronave, 0s

custos envolvidos no processo sdao de extrema importancia. Ao substituir os materiais metélicos por
um material mais leve, como compdsitos reforcados por fibras de carbono, t€ém-se um peso estrutural
menor, implicando em uma reducdo do consumo de combustivel, um aumento da autonomia e também
da carga paga da aeronave. Essa substitui¢do, no entanto, também acarreta a um aumento nao sé
nos custos do material, que s@o superiores ao do aluminio e do aco, mas também um aumento nas

dificuldades e nos custos de design, certificacio, producdo, inspecdes nio destrutivas € manutengoes
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Figura 1 — Distribuicdo de materiais Boeing 787

B Fibra devidro B Composites laminados de carbono
B Aluminio B Compositos sanduiche de carbono
Alamimo | ago | titamio

Materiais (Peso)

Compdsitos 50%
Aluminio 20%
Titénio 15%
Aco 10%
Outros 5%

Fonte: Adaptado de Boeing

Figura 2 — Distribui¢do de materiais Airbus A350

A350 advanced materials composition

19% 14%

Al/AI-Li TITANIUM
f No Corrasion

6%

%

7%

Misc.

54%

COMPOSITE

No Corrosion
No Fatigue

Fonte: Airbus

em relacdo aos metais 11998)). Portanto, para cada projeto esses fatores devem ser analisados de
maneira conjunta a fim de otimizar o uso dos materiais compdsitos sem que o custo envolvido se torne
invidvel e sempre com foco na missdo do projeto.

De forma geral os materiais compdsitos sdo materiais de interesse em muitas dreas da industria, por
causa de sua alta resisténcia especifica e de uma gama de propriedades que podem ser atingidas pela
combinag¢do de suas fases e orientacdes. Porém diferentemente dos materiais isotropicos, a anisotropia
de um compdsito faz com que sejam necessarios modelos especificos e dedicados para andlise e s

previsao de falhas. Nesse sentido, esses topicos serdo melhor discutidos nas secdes a seguir.
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1.1.1 Materiais compdsitos

Um composito € um material multifdsico proveniente da combinagdo de outros dois materiais
homogéneos que podem ser: metalicos, ceramicos e poliméricos. Por apresentarem propriedades
significativas de ambas as fases do qual € constituido, esses materiais t€m propriedades especificas
que nenhum material monolitico pode oferecer isoladamente, fazendo com que haja uma gama de
combinagdes destes materiais para aplicagdes em alta tecnologia. (CALLISTER| 2013))

As fases presentes em um compdsito sdo divididas em: uma fase rigida e resistente, chamada de

refor¢o ou fase dispersa, que pode ser formada por fibras ou particulados e € a fase que
suporta as principais cargas sobre o material; e uma fase continua, também chamada de matriz , que
mantém a fase dispersa unida, serve como um meio de distribui¢do da carga, geralmente através do
transporte de cargas cisalhantes e também protege o refor¢o do ambiente externo. (REDDY),2004)

Figura 3 — Representacdes esquemadticas das vdrias caracteristicas geométricas e espaciais das particu-
las da fase dispersa que podem influenciar as propriedades dos compdsitos (a) concentragao,
(b) tamanho, (c) forma, (d) distribui¢ao e (e) orientacao.

£ g0 £ 0 £ 00 ) ) £ 00 70
OO0 e a8

Fase
matriz

Fase
despersa

’ ) /A A A
07 2 [ e g

@) () el

Fonte: (CALLISTER] 2013)

Os materiais compdsitos sao classificados em 3 diferentes grupos: Reforcados por particulas,
Reforgados por fibras e Compdsito Estrutural (CALLISTER) 2013). Nesse trabalho iremos abordar os

compdsitos estruturais do tipo laminados, como destacado na [Figura 4




Figura 4 — Classificac@o dos tipos de compdsitos

LAMINADOS

— ESTRUTURAL PAINEIS SANDUICHE
\— VA (VARIABLE AXIS)
(2]
2 CONTINUOS
8 L (ALINHADOS)
% REFOR&QESSSCDM ~|: : ALINHADO
S DESCONTINUO (FIBRAS
CURTAS) —
ORIENTACAO
ALEATORIA
PARTICULAS GRANDES
| | REFORCADOS POR _I:
PARTICULAS
DISPERSAQ

Fonte: Elaborado pelo autor
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Laminados sdo materiais estruturados formados por laminas de material compdsito empilhadas,

onde as fibras de cada ldmina podem estar em diferentes orientacdes a fim de atingir diferentes
propriedades especificas para cada laminado. Pode-se observar na uma vista explodida de um
laminado ndo-simétrico de orientacdo [0°,45°,90°,-45°,0°] (JONES, 2006). Segundo (REDDY|, 2004

laminados compdsitos devem apresentar, por construcao, suas dimensdes planares com uma ou duas

ordens de grandeza maiores que a propria espessura.

Figura 5 — Vista Explodida de um laminado assimétrico [0°,45°,90°,-45°,0°]

Fonte: (JONES, 2006}

Os compésitos abordados nesse trabalho serdo os laminados classicos do tipo: quasi-isotrépico,
cross-ply, angle-ply, double-double, e os laminados unidirecionais nas dire¢des 0° e 90°. Esses

laminados serdo melhor abordados mais a frente neste trabalho.

Alguns exemplos de materiais compdsitos nao estruturais podem ser vistos nas imagens abaixo.
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Compésitos refor¢ados por particulas macroscopicas:

Figura 6 — Compdsitos refor¢ados por particulas grandes e pequenas

Particulas Grandes Particulas Pequenas
o Concreto o Concreto epoxi
o Asfalto

o Ligas metalicas com
macro intersticios

Fonte: Google Imagens

Compésitos reforcados por particulas microscépicas:

Figura 7 — Compésitos refor¢ados por particulas microscopicas e nanoscopicas

Particulas microscopicas Particulas nanoscoépicas

o Borracha reforcada o Nanotubos de

por microesferas de carbono

carbono o Polimero dopado pc
o Carbeto de Cobalto sacarose/sucrose

Fonte: Google Imagens



Compésitos reforcados por fibras curtas:

Figura 8 — Compésitos refor¢ados por fibras curtas desordenadas e alinhadas

Aleatodrias Alinhadas

o Manta de vidro o Fibras vegetais
- (sisal, algodao,
[ —— harakeke)

NN

.. N —

Fonte: Google Imagens

Compositos reforcados por fibras longas uni e bidirecionais:

Figura 9 — Compésitos refor¢ados por particulas microscopicas e nanoscopicas

Bidirecional

Unidirecional tecidos)

Fonte: Google Imagens
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1.1.2 Modelos e mecanismos de falha

Os materiais compdsitos, por serem materiais heterogéneos, sao estudados através de duas vertentes:
Macromecanica, que estuda o comportamento e as propriedades mecanicas do material como um
todo, onde importam apenas as caracteristicas conjuntas do material, e como esse conjunto responde a
aplicagdo de cargas (Figura 10{a)); e Micromecanica, que estuda as propriedades da interagdo entre as

fases do material, como as propriedades individuais e quantidades de cada fase se relacionam com as

propriedades mecanicas do compésito (Figura 10(b)).

Figura 10 — Diferenca entre os estudos da macromecanica e da micromecanica de materiais compositos

= Caracteristicas? / +

Resposta a
carregamentos? i
FIBRA MATRIZ MATERIAL COMPOSITO
Limina com fibras E Em Ee=?
unidirecionais Xy . Xe=?
(a) (b)

Fonte: (JONES| 2006)

Também devido a sua heterogeneidade materiais compdsitos apresentam propriedades anisotrépicas,
o que significa que um ponto qualquer no material apresenta propriedades mecanicas, térmicas, elétricas
diferentes em qualquer direcdo assim como também ndo existe nenhum plano de simetria que passe por
esse ponto (JONES, 2006)). Essa anisotropia presente nos materiais compositos, somada as interagdes
entre diferentes fases causadas pela heterogeneidade, faz com que haja uma dificuldade muito grande
de previsdo dos modos de falha, sendo necessaria a aplicagdo de elevadas margens de seguranca na
estrutura e consequentemente prejudicando a utilizagdo desses materiais em potenciais mais elevados
de otimizagdo a fim de atingir um peso estrutural ainda menor. (ANGELICO, 2009)

Pode-se encontrar em compdsitos diversos mecanismos de falha devido a diferentes tipos de carga
aplicadas ao material ou estrutura que geram respostas € comportamentos que sdo diferentes dos
mecanismos encontrados em materiais homogéneos. Em materiais homogéneos como aluminio e aco
por exemplo, geralmente observa-se uma trinca tinica, formada em regides criticas de carregamento ou
com concentradores de tensao, que pode apresentar um crescimento estavel ou instavel, porém com
direcdo e tamanho previsiveis. Para materiais compdsitos os mecanismos de falha se manifestam como
vdrias micro trincas distribuidas por todo o material, incluindo ambas as fases, matriz e fibra, e ndo por
uma trinca tnica estdvel e previsivel (ANDERSON, 2017). Portanto, ndo ha uma maneira precisa de se
fazer uso das mesmas teorias de falhas utilizadas em materiais homogéneos para materiais compositos.

Na pode-se observar os diferentes mecanismos de falha que ocorrem em materiais
compdsitos refor¢ados por fibra, que € o escopo deste trabalho.
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Figura 11 — Mecanismos de falha de materiais compdsitos refor¢ados por fibra

i)
(d)
EH#

Fonte: (ANDERSON, 2017)

(a)

fe)

Na|[Figura TT|(a) pode-se observar alguns mecanismos de falha intralaminares causados por tensoes
trativas como: (1) Fiber pull-out - Arrancamento da fibra; (2) Fiber bridging - Arrancamento da matriz;
(3) Fiber/Matrix debonding - Descolamento da matriz da fibra; (4) Fiber failure - Rompimento da fibra;
(5) Matrix cracking - Rompimento da matriz. Tensdes aplicadas fora do plano do laminado pode causar
um fendmeno chamado de delaminagdo, que ocorre em um laminado quando uma lamina comeca a se
descolar da outra, como visto na[Figura TT[b). Fendmenos de compressdo podem ocasionar tanto uma
microflambagem das fibras [Figura TT|c) como também uma delaminagdo por flambagem da 1dmina
[Figura TT{(d) (ANDERSON, 2017).

Para a predicao de falhas em compdsitos utiliza-se modelos de falha cldssicos como Méxima

Tensdo, Méaxima Deformacao, Tsai-Wu, Tsai-Hill, porém esses modelos contemplam apenas as falhas
de origem macromecanica. Modelos mais avancados e atuais como Hashin, Puck (derivado do
Hashin), Ladevese e McMilliam analisam também as falhas que podem ocorrer na micromecénica dos
materiais compdsitos acoplando essas falhas micromecanicas a partir de modelos de dano que causam
degeneracdo das propriedades do material. (TALREJA| 2014)
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1.2 OBJETIVOS

1.2.1 Objetivo geral

Estudar e implementar o modelo de falha de Puck em laminados compdsitos cldssicos por meio da

realizacdo de ensaios mecanicos no software de elementos finitos ANSYS Mechanical.

1.2.2 Objetivos especificos
1. Selecionar laminados estruturais classicos utilizados na indudstria acronautica.

2. Implementar o modelo de falha de Puck no software de elementos finitos do Ansys

3. Realizar ensaios mecanicos flexdo 3-pontos nesses laminados no software comercial de elementos
finitos Ansys utilizando o método de simulacdo Explicit Dynamics e analisar os resultados via

M¢étodo dos Elementos Finitos (FEM) desses laminados estruturais.



24

2 REVISAO BIBLIOGRAFICA E FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo serd apresentada a teoria da mecanica de materiais compdsitos que estd fundamentada
nas referéncias (ANGELICO, 2009), (TALREJA, 2014), (REDDY, 2004), (DANIEL L.M.; ISHAL
2006). Dentro dessa teoria, serdo abordadas as relacdes constitutivas de tensao de uma ldmina e de um

laminado assim como os modelos de andlise de falhas aplicados em materiais compdsitos.

2.1 RELACOES CONSTITUTIVAS DE LAMINA

Considerando um corpo continuo deformdvel qualquer submetido a um estado de tensdes genérico,
onde cada componente € denotado por o;; € definido na[Figura Para a andlise constitutiva deve-se
considerar este corpo como sendo uma lamina de material compdsito, constituida por fibras continuas
que podem ser consideradas transversalmente ortotropicas, de forma a simplificar o material como
uma lamina bidimensionalmente ortotrépica do ponto de vista macromecanico. No presente trabalho

apenas laminas com fibras unidirecionais serdo consideradas, sendo tecidos e tramas fora do escopo.

Figura 12 — Estado de tensoes triplo em um corpo nas direcoes 1, 2 e 3

J,
33
r'y
— 32
(4]
23
g, /
Oi3
’ Oy
0 4]
12| n
3

Fonte: (TALREJA| 2014)

As propriedades mecanicas de uma lamina de material compdsito sdo obtidas pelas combinagdes
das propriedades das fases constituintes. Uma lamina com comportamento ortotropico apresenta
trés propriedades eldsticas independentes em cada dire¢do, sendo assim existem trés Mddulos de
Elasticidade (E1, F» e E3), trés Mddulos de Cisalhamento (G2, G153 € Go3) e trés Coeficientes de
Poisson (119, /13 € 153). Considerando as propriedades planas e a Regra das Misturas, essas relagoes,

considerando um estado plano de tensdes, sdo mostradas na equacgdes de 1 a 5.
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Ey = E/Vyi+ EV, (D)
1 ViV,
B E B @
1 Vi Vi
Ly m 3
G G G ©)

Vg = Vfo + vam (4)

Vo1 = V12 7+ (5)

Onde:

V - Fragdo em volume de fibra; V,n - Frac@o em volume de matriz;

E - Médulo de Elasticidade da fibra; FE,, - Modulo de Elasticidade da matriz;
G ¢ - Mddulo de Cisalhamento da fibra; G,,, - Modulo de Cisalhamento da matriz;

vy - Coeficiente de Poisson da fibra; v,, - Coeficiente de Poisson da matriz.

Além disso, assume-se essa lamina com um comportamento linear eldstico sob o escopo de estudo
da Lei de Hooke generalizada expressa pela Equagdo [6], que relaciona as tensdes aplicadas sobre o
corpo com a sua deformacao resultante por meio de um tensor de rigidez de quarta ordem. (TALREJA;
SINGH, 2012)

0ij = Cijki€ki (6)

Onde:
0;; - Tensor de tensdo genérico;
g;; - Tensor de deformacédo genérico;

Ciji - Tensor de rigidez.

O tensor de rigidez € inicialmente composto por 81 coeficientes, porém apenas 21 deles sdao
independentes por conta de sua simetria. Para o caso analisado onde a 1amina € unidirecional e
ortotrépica, esse numero de coeficientes independentes é reduzido para 9, como pode ser exemplificado
no sistema de equagdes dado pela Equacdo [7luma vez que Cy; = Clo, C3; = Ci3 e Css = Cog
.(TALREJA; SINGH, [2012)

011 Cn Cpp Ci 0 0 €11
022 Cop Cop Uy 0 0 €22
I33 _ Cs1 Oz Csg 0 0 €33 )
023 0 0 0 Cyu O 0 €93
013 0 0 0 0 Css O €13
012 i 0 0 0 0 0 C’66_ | €12

Onde, as componentes da matriz de rigidez sao



C111 =

1 — o339

EsEsA

022 =

1 — 13131

E\EsA

Vo1 + V3ilog

V1o + V3213

Cio =
12 EyFsA

CV23 =

Uzg + Vigl31

EyEsA

Vo3 + V21V/13

ELFBsA

V31 + Vo132

E\E>A

V13 + Vialag

EsEsA

E\E;A
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8)

Clas — 1 — viavm
33 = T o oA

E\E;A

e A é dado como

A — 1 — viova1 — Vaslse — V3113 — 2U91V32013 9)
E1EyEs

Importante notar também, da Equacdo [/, que os fendmenos fisicos sdo desacoplados, ou seja,

tensdes normais (Chq, Cos, Cs3, Cyy, Css, Cge) ndo geram cisalhamento e tensdes cisalhantes (Coy,
(31, C32) ndo geram deformagdes normais sobre o corpo.

Como a espessura de uma ldmina € muito pequena se comparada com as suas outras dimensoes
pode-se assumir um estado plano generalizado de tensdes sobre essa lamina. Portanto, segundo a
Teoria Cléssica dos Laminados toda a tensao aplicada fora do plano da lamina pode ser desconsiderado,
equacionalmente isso implica que: 013 = 093 = 033 = 0 (TALREJA; SINGH, 2012). A relacao
constitutiva mostrada na Equacdo [/| para uma lamina pode ser reduzida para um estado plano de

tensdes, em notacgio de Voigt, para a Equagdo [I0]

011 Qn le 0 €11
ol = |Qa @2 O €22 (10)
Ti2 0 0 Qe [M2

Onde os coeficientes ();; da Equagao|10[sdo escritos em fun¢do das propriedades mecanicas do

material compdsito vistas anteriormente nas equacoes 1 a 5
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E
Qu=1—""- . )
— V1221
E
Qun=1—""- 2 (12)
— V1221
E E
Q12 _ Vo1L _ Vg Ly (13)
1 —vigv9 1 —viava
Qe = G2 (14)

As relacdes vistas anteriormente estdo em um sistema de coordenadas da 1amina, onde 1 representa
a direcdo no sentido da fibra, 2 representa a direcao perpendicular a fibra e 3 a dire¢do no sentido da
espessura da fibra[Figura T3] No entanto nem sempre o sistema de coordenadas adotado para a 1dmina
ira coincidir com o sistema de coordenadas global (x,y,z) que € onde serdo aplicadas as tensdes, sendo

necessdria uma mudancga do sistema de coordenadas.(ANGELICO, 2009)

Figura 13 — Sistemas de coordenadas local (1,2,3) e global (x,y,z)

y
Fonte: (ANGELICO, [2009)

A mudanca do sistema de coordenadas local para o sistema de coordenadas global tanto para a

tensdo quanto para a deformagado é dada por uma matriz de transformacao [T] (Equacao(17).

011 Ozxx
022 — [T] Oyy (15)
| T12 | | Ty
_511_ _gxac—
€| = [T] Eyy (16)
_’712_ _/ny_
cos(0)? sin(6)? 2sin(6)cos(0)
1] = sin(6)? cos(6)? —2sin(6)cos(0) (17)

(
—sin(0)cos(0) sin(0)cos(0) cos(6)? — sin(h)?

Onde 6 € o angulo formado entre o sistema de coordenadas local e principal (Figura 13)). Utilizando
as equacoes [[0] e [[4] temos a relagdo entre tensdo e deformacdo no sistema de coordenadas global
(Equagao[18).
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Oz Q11 @12 @16 Exx
Opy | = |Qra Qoo Qos| |€uy (13)
Try Qi Qo Qs Vay

Onde:

Q1 = Qum* + 2(Q12 + 2Qeem’n” + Qoon* (19)

Q12 = (Qu1 + Q22 — 4Qge)m*n® 4+ Qra(m* + n?) (20)

Qyy = Quin* +2(Q12 + 2Qgem n® + Qaom* (21)

Q16 = (Q11 — Q12 — 2Qe6)m’n + (Q12 — Q22 + 2Qg¢)mn’ (22)
Qa6 = (Q11 — Q12 — 2Qe6)mn” + (Q12 — Q22 + 2Qg6)m’n (23)
Qo6 = (Qu1 + Q22 — 2Q12 — 2Qe6)m°n* + Qe (m* + n*) (24)

2.2 TEORIA CLASSICA DOS LAMINADOS E TEORIA DE CISALHAMENTO DE PRIMEIRA
ORDEM

Uma laminado é composto pela juncdo de duas ou mais laminas, esses laminados podem ser
construidos com laminas do mesmo material ou diferentes. Se o laminado for construido com dois
ou mais materiais diferentes, ele recebe o nome de hibridos ou especificamente sanduiche quando
o material mais interno for muito menos denso e rigido que o externo. Cada lamina que forma o
laminado pode ter uma orientacdo diferente de suas fibras de acordo com as necessidades de
projeto e as propriedades que deseja-se obter com essa combinacdo. (ANGELICO, 2009)

Figura 14 — Empilhamento

Orientagio Camada
g0 k
457 k-1
00° 3
45° 2

0° I
X ¥

Fonte: (ANGELICO, [2009)

As equacgdes que regem o comportamento de um laminado sdo feitas a partir de suposi¢des de um

ndmero de camadas k na dire¢ao z com um plano em xy médio a sua sua espessura, de modo a separar
o laminado com coordenadas positivas negativas em z
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Figura 15 — Plano médio de referéncia

Fonte: (REDDY/ [2004)

A hipdétese de mecanica de materiais compositos mais utilizada € a Teoria Classica dos Laminados
(do inglés CLT - Classic Laminate Theory) que consiste em reduzir um problema tridimensional
elastico para um sistema mecanico bidimensional (REDDY,[2004). A CLT € baseada na cinemética
de Kirchhoff-Love, porém neste trabalho os problemas serdo abordados por meio da uma Teoria de
Cisalhamento de Primeira Ordem, também conhecida como Teoria de Reissner-Mindlin (do ingles
FOST - First Order Shear Theory), onde as normais perpendiculares ao plano central continuam retas
apo6s a deformagdo, mas nao necessariamente se mantém perpendiculares ao plano central deformado.
A FOST ¢€ a utilizada na programacdo de elementos finitos do Ansys. As equacdes do plano de
deslocamento de primeira ordem sdo escritas com base na[Figura 16]

Figura 16 — Laminado ndo-deformado e deformado baseado na Teoria de Cisalhamento de Primeira
Ordem

Fonte: (CARRERA E.; FAZZOLARI, [2017)

u(z,y, 2) = Uz (2, y) + 26, (7,y) (25)
v(x,y, 2) = uy(x,y) + 20y (z,y) (26)
w(x,y, z) = u(z,y) (27)
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Onde

(ug, Uy, u,) sdo deslocamentos do plano central em relagdo aos eixos (X,y,z).

¢ € ¢, sao as rotagdes da normal em torno dos €ixos x € y, respectivamente.

Essas rotagdes podem ser aproximadas pelas inclinacdes da deflexdo transversal por meio da
hipétese de laminados finos (Equagao @) onde u,, u,, u, correspondem a ug, Vo, Wy respectivamente
nas equagdes subsequentes:

8w0 8wO

O = e Gy = oy (28)

As equagdes de deslocamento (equagdes [27) estdo associadas ao estado de deformagdo (Equacdo
29) do laminado por meio de equagdes ndo-lineares. A partir dos deslocamentos e giros de um plano
de referéncia € possivel calcular o estado de deformacgdo do corpo em qualquer ponto do eixo z. Essas

deformacdes mostradas na Equacio [29]sdo as deformagdes ndo-lineares simplificadas de von Karman.

-Em- -691:1;- -Eglcx- [ M—i_ (%ﬂy ] [ % ]

€yy €yy €yy 8vo +3(% >2 %

I R R R A I R A R @
Yoz Vs Vo 8“’“ + 00 0

Yy | _%(c)y_ _V;y_ auo + 81}0 + 85;0 %_ _ang + 8{% |

As forgas atuantes em um laminado podem ser de natureza normal, fletora ou cisalhante, na
[Figura 17|temos que N, N,, e N, correspondem aos esfor¢os normais atuantes sobre o laminado,
M, M, e M,, aos momentos e (), e (), as cortantes. Esses esforcos devem satisfazer as equagdes
de equilibrio dadas por[30] 31} [32] para cada uma das 1aminas k. (REDDY},[2004)

Figura 17 — Diferentes esfor¢os mecanicos sobre a lamina

z
Esforcos ‘J\ Esforcos Esforcos
normais fletores cisalhantes
X :
N ’ y v
N ~ v s M
"+ +
)‘\‘ M . M
N N, . « M

Fonte: (ANGELICO, [2009)

N,,
N,, Z / dz (30)
N,y
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wa n 2k Ua:x
My, | =) / oy, | 2dz 31)
sz k=1 " ?k-1 Ty

As deformacdes cisalhantes transversais sao constantes ao longo da espessura do laminado, assume-
se entdo que as tensdes cisalhantes ao longo da espessura também serdo constantes. Entretanto, a
literatura classica diz que a condi¢do basica de equilibrio de um corpo impde que o cisalhamento em
suas bordas seja nulo, portanto o cisalhamento ao longo da espessura de um corpo apresenta uma
distribuicao parabdlica. Utilizando a FOST, o fator de corre¢ao do cisalhamento é dado pelo termo
entre parénteses da integral na Equacdo [32] Para laminados simétricos esse fator pode ser reduzido a
uma constante K. (REDDY/, 2004)

Qy . n Kk _z_2 O
[@J _;/ (1 h2) L] * (32)

Essas forgas resultantes podem ser relacionadas com os deslocamentos e rotacdes por meio da
combinacao das equacdes de estado de tensdes [18| e do estado de deformagdes resultando nas

equagdes [33] 34]e[35]

Ny A A Asg % + %(%)2 Bi1x Bia Big %
Nyy == A12 A22 A26 88_1;0 + %(60_11;0)2 + Bl2 B22 B26 % (33)
Ny Ag Az Ass %f + % + %aa_? Bis Bas  Bge aai; + %
M,.]  [Bu Bu Bi| [ G+ 3(%2) Diy Diz Dig o
My, | = |Bia Bz DBag 83—1;) + %(83—?)2 + | D12 D2 Do % (34)
M:ch Bl6 BQ6 B66_ %—120 + % + %88_120 D16 D26 D66 Bg;z + 83(%
i ow
Qy K A Ass| |G} T 0y (35)
| Qz Ays Ass 88%1 + ¢u
Onde
A;; - Matriz de rigidez de membrana:
Aij = Z';'C)<Zk71 — 2k) (36)
k=1
B;; - Matriz de acoplamento entre rigidez no plano e de tor¢do e flexdo:
l "5
By=5> Q1 — ) (37)



32

D;; - Matriz de rigidez a torg¢do e flexao:
RICEEE) (38)

Portanto, conhecendo o sistema global de tensdes e de deformagdes, pode-se encontrar as tensdes e

deformacdes locais para cada 1amina & por meio das equagdes matriciais
o]tz = T*[ol; el = T¥lel; (39)

2.2.1 Resisténcia dos laminados

Os laminados podem apresentar diferentes comportamentos mecéanicos sob a¢do do mesmo carre-

gamento de acordo com a orientacdo de suas fibras. Na[Figura 1§ pode-se observar o comportamento
normalizado de uma lamina de fibra de vidro-epdxi quando submetida a uma carga de tragdo de acordo

com a orientacdo de suas fibras em relac@o a direcao principal de aplicacao da forca.

Figura 18 — Resisténcia a tracao de uma lamina de fibra de vidro-epoxi
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Fonte: (JONES, 20006}

Quando o angulo das fibras o é 0° em relag@o ao eixo de aplicacdo da forca a resisténcia a tragao
aplicada no sentido principal do laminado (longitudinal as fibras) (A;;) € maxima. Quando a lamina é
rotacionada até 90° temos a aplicagdo de uma carga trativa transversal as fibras, sendo o minimo valor
de resisténcia a tracdo da lamina.

Na pode-se observar a resisténcia da lamina quando a tracdo ¢é aplicada na diregdo

transversal a fibra (Ass) variando conforme a rotacdo da lamina, note que as curvas correspondentes a
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Aj1 e a Ags sdo inversas porém a magnitude de A;; € menor pois estd normalizado pela espessura t da

lamina.

Figura 19 — Resisténcia a cargas de tracdo, compressao e cisalhamento de uma lamina de fibra de
vidro-epoxi
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LAMINATION ANGLE, 0
Fonte: (JONES| 2006)

Onde

Ay € aresisténcia a tragdo aplicada na dire¢do da fibra;

Agg € a resisténcia a tragdo aplicada na direcdo transversal a fibra;

A5 é aresisténcia ao cisalhamento da 1amina;

N, € a carga aplicada a lamina;

t € a espessura da lamina.

Ainda na pode-se observar a resposta ao cisalhamento da ldmina de acordo com a
orientagdo da fibra. Nota-se que o ponto de maxima resisténcia ao cisalhamento A, estd deslocado de
45°, isso ocorre pois a resisténcia da lamina no sentido longitudinal das fibras é muito maior do que no
sentido transversal.

Na [Figura 20|t¢ém-se o comportamento de um laminado de fibra de vidro-ep6xi sob acdo de flexdo
mista variando de acordo com o nimero de camadas e sua orientacdo. Pode-se observar que um
laminado mais fino apresenta uma resisténcia normalizada maior do que um laminado mais grosso.
Analisando agora de maneira geral, uma lamina ou um laminado composto por laminas orientadas
entre 30° e 60° terd uma resisténcia maior a flexdo do que um que possua laminas orientadas a 0° ou
90°.

Onde

By € aresisténcia ao acoplamento tragdo-flexdo da lamina;

Dy, € aresisténcia ao acoplamento tor¢ao-flexao da lamina;
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Figura 20 — Resisténcia a cargas de flexdo mista de um laminado de fibra de vidro-epdxi
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Fonte: (JONES, 2006}

2.3 SUPERFICIES DE FALHA

As superficies de falha sdo representacdes graficas e matematicas em fun¢do da tensdo méaxima
principal (0,,) e da tensdo minima principal (o) dos critérios de falha que apresentam algum significado
fisico. Visualmente a superficie de falha significa que se um conjunto de tensdes estd dentro da
superficie representada para tal critério, a superficie ndo falhou, consequentemente, se esse conjunto
de tensdes estiver fora da superficie, considera-se a falha do material.

Na[Figura 21| pode-se observar os diferentes formatos das superficies de falha para cada um dos

critérios a serem abordados adiante nesse trabalho.
Figura 21 — Superficies de falha 2D para os diferentes critérios e modelos de falha
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Fonte: (GUTKIN R.; PINHO, 2010)

O conhecimento da defini¢do de superficies de falha serd utilizado no capitulo seguinte para melhor

entendimento dos diferentes modelos de falha.
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2.4 CRITERIOS DE FALHA

A andlise de falhas em materiais compdsitos vai além da instabilidade do crescimento de trincas
como € analisado em materiais metdlicos, deve-se levar em conta outros fatores como a formacao
multipla de trincas na matriz, o acoplamento das superficies trincadas além de extensivas falhas nas
fibras. Esses fatores podem gerar tensoes e deformagdes ndo planejadas fazendo com que o laminado
falhe, perdendo sua funcdo de projeto. Portanto, critérios de falha e leis de degradagdao em compdsitos
devem ter como prioridade analisar e prever esses comportamentos criticos a fim de evitar esse tipo de
falha.

Para analisar os critérios de falha em um laminado, deve-se primeiramente contextualizar os dois
conceitos principais envolvendo andlise de falhas, o conceito de falha da primeira camada (do ingles:
FPF - first ply failure) e o conceito de falha completa do laminado (do ingles: ULF - ultimate laminate
failure). O conceito de first ply failure é uma filosofia de projeto na qual se considera a falha do
composito no momento em que ocorre a primeira falha em alguma camada ou grupo de camadas.
Tomando como exemplo um laminado [0,90,0] sob os esfor¢os de uma carga qualquer, em um primeiro
momento irdo surgir trincas na camada de 90°, apds as trincas irdo surgir delaminagdes e entdo o
rompimento ou falha das fibras, nesse momento verifica-se a falha dessa camada. Nessa filosofia entio
considera-se como falha do material. O conceito de falha dltima por outro lado, considera a falha do
compdsito somente quando todas suas camadas falham ao mesmo tempo (quebra do material) ou no
momento em que o material perde completamente sua capacidade de realizar trabalho e suportar carga.
No exemplo citado, s6 consideraria-se a falha do material quando as duas camadas orientadas a 0°
também falhassem.

Diferenciar estes dois conceitos é importante pois todos os critérios de falha abordados geram uma
margem de seguranca (MS), e essa margem € calculada individualmente para cada 1amina. No conceito
de FPF, considera-se a MS do laminado como a menor margem de seguranca dentre todas as 1aminas.
Considerando novamente o exemplo do laminado [0,90,0], sendo que a MS da lamina orientada a 0°
seja maior do que a MS da lamina a 90°, no conceito de FPF considera-se a MS da lamina a 90° como
a MS global do laminado. J4 para o caso da ULF esse processo se torna iterativo, uma vez que ao falhar
a primeira camada, os esforcos serdo redistribuidos para as camadas integras restantes, sendo assim as
MS também devem ser recalculadas, e assim sucessivamente para cada camada até a falha da ultima
camada. Voltamos ao exemplo do laminado, no momento em que a lamina a 90° falha, os esfor¢cos que
esta camada suportava sao redistribuidos para as duas camadas a 0° restantes, sendo necessario assim
recalcular a MS para estas também.

Na [Figura 22| pode-se observar o comportamento de um laminado para o caso de ULF, onde cada
queda abrupta de for¢ca no gréafico representa a falha de uma lamina e a redistribui¢do das cargas pelas
camadas restantes, a resisténcia do material é reduzida pois a falha ocorre cada vez mais cedo e assim
suscetivamente até a falha completa do material.

Na inddstria o conceito mais utilizado na andlise de falhas de compdsitos € o de first ply failure nao
apenas por ser mais simples de ser calculado mas como também ser o mais seguro, uma vez que, ao
assumir a falha do compdsito na primeira camada, ndo hé o risco de ocorrer a falha completa e perda

de funcao do material ou da estrutura como um todo. Sendo este o conceito empregado neste trabalho.
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Figura 22 — Evoluc¢do de dano em um laminado para o caso de ULF
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Esse tipo de seguranga é importante, principalmente na indistria aerondutica, uma vez que ao assumir
a MS de uma falha completa de uma estrutura corre-se o risco de haver uma perda de funcdo de uma
asa feita de material compdsito, por exemplo, e a ocorréncia de um acidente. O problema de fazer-se
uso dessa filosofia € a ocorréncia de estruturas mais pesadas e menos otimizadas.

Atualmente, essa dualidade de conceitos estd sendo quebrada, pois avides mais modernos e com
projetos mais complexos como Boeing 787 e Airbus A350, que t€m sua estrutura majoritariamente
construida em material compdsito, fazem uso de uma combinacdo entre FPF e ULF a fim de otimizar
a0 maximo o projeto estrutural sem a perda de seguranca.

Indmeras teorias de predicao de falhas em materiais compdsitos surgiram ao longo da historia,
para sua aplicacdo efetiva na indudstria o método deve ser validado experimentalmente. Para testar
como cada uma dessas teorias lidam com os dados experimentais surgiu um exercicio global chamado
WorldWide Failure Exercise (WWEFE), os resultados do exercicio XXXX estdo mostrados na
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Figura 23 — WorldWide Failure Exercise - XXXX
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Fonte: (SODEN P. D.; KADDOUR|, [2004))

Neste trabalho, entre as exemplificadas pelo WWFE, serdo desenvolvidos os modelos cléssicos de
Mixima Tensdo e Maxima Deformacao, Tsai-Wu, Tsai-Hill, e os mais modernos e avangados que sao

os de Hashin e Puck.
Para os critérios de falha abordados serdo consideradas as seguintes varidveis (com excecao de

Puck, que terd sua nomenclatura prépria apresentada posteriormente):

X7 : Maxima tensdo na direcdo da fibra Szy © Médximo cisalhamento da lamina
X¢ : Méxima compressao na direcao da fibra o, : Tensdo aplicada na direcdo da fibra
Y7 : Médxima tensdo transversal a fibra o, : Tensdo aplicada transversalmente a fibra

Ye : Maxima compressao transversal a fibra Tzy - Tensdo de cisalhamento sobre o laminado
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X™ : Elongacdo mdxima na direcdo da fibra .. Deformacao na direcdo da fibra
Y™ : Elongacdo maxima transversal a fibra 4. Deformac@o transversal a fibra
S* : Elongacdo cisalhante maxima Vay: Deformagio cisalhante da lamina

2.5 CRITERIOS DE FALHA HISTORICOS

2.5.1 Critério de maxima tensao

No critério de Mdxima tensao, a falha ocorre quando uma componente da tensao aplicada exceder
os valores mdximos do material naquela direcdo, paralela ou transversal as fibras, ou seja, quando um
dos valores de (0, 0, T,) for maior do que os limites (X7.¢, Yr.c, Sz ).

Portanto, podemos calcular a MS de um laminado pelo critério de maxima tensdo, aplicando o
conceito de FPF, considerando como MS do material o0 menor valor entre tracdo, compressao ou
cisalhamento entre todas as camadas, como ¢ dado na Equagao(#0). Na[Figura 24| pode-se observar a
superficie de falha para o Critério de Maxima tensao.

Figura 24 — Exemplo de superficie de falha para o Critério de Méxima Tensdo para 7., = 0
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Fonte: (VASILIEV V.V.; MOROZOV, 2001}

() g T,
MS = Min -, ==, xy) (40)
(XT,C YT,C Smy

2.5.2 Critério de maxima deformacao

Similarmente ao critério de méxima tensdo, a falha ird ocorrer quando a deformacao em alguma
dire¢@o exceder o médximo do material, ou seja, quando (&, €, Vz,) for maior do que os limites (X,
Y=, 5%).

Portanto, pode-se calcular a MS de um laminado pelo critério de maxima deformacao, aplicando o
conceito de FPF, considerando como MS global o menor valor correspondente a deformagao uma das

trés direcoes entre todas as camadas, como é dado na Equagio (#1).
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MS = Min (2=, %, 22) 1)

Figura 25 — Tens@o x Deformacgao para diferentes orientagdes de laminas

Fonte: Elaborado pelo autor.

Nota-se que a curva tem o mesmo formato da curva ocze de um material isotrépico,
porém fisicamente esta se comporta de maneira diferente. Materiais compdsitos, por terem a possi-
bilidade de possuirem fibras orientadas a +£45°, podem medir a for¢ca de cisalhamento utilizando a
tracao pelo fato de que o cisalhamento méximo, pelo circulo de Mohr, estar na mesma direcao da fibra
quando existirem camadas orientadas a 45°.

Tanto o critério de maxima tensdo quanto o de maxima deformacdo apresentam defini¢des e
condi¢des bem simples e de facil entendimento, porém sua aplicacdo € considerada obsoleta hoje em
dia.

2.6 CRITERIO DE TSAI-HILL

O critério de Von Mises descreve fisicamente o modo de falha para materiais dicteis e isotrépicos
como sendo a tensdo equivalente que fazem o corpo mudar de forma, ou seja, o que leva um material a
falhar sdo todas as forcas as quais um corpo estd submetido que geram uma mudanca de forma neste, a
mudancga apenas de volume do corpo ndo causa falha. O critério de Von Mises em um estado triplo de
tensoes ¢ dado pela Equacao 2] Para um estado plano de tensdes essa equagdo ¢ simplificada, pois

desconsidera-se todas as componentes de cargas fora do plano do laminado, ou seja, no eixo z.

(0p —0y) + (0, —0.)* + (0. —0,)>+6 (szZ + 7.0 + szZ) = 2F? (42)
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Onde E € o limite de escoamento do material.

Hill(1948) adaptou matematicamente o critério de Von Mises, partindo do mesmo principio fisico
de que apenas uma mudancga de forma causaria falha, para materiais anisotrépicos, ou seja, materiais
que tém propriedades diferentes em todas as direcdes.

Em 1965, Azzi e Tsai, dentre as primeiras tentativas de desenvolvimento de teorias de falha
para materiais compdsitos, adaptaram a teoria de Hill (Equagdo [43) para materiais transversalmente

isotrépicos.

F(o, — 0.) +G(o, —0.)* +H(o, — ay)2 + 2 (LTyz2 + Mr,,2+ NTny) =1 (43)

Onde F, G, H, L, M e N representam o limite de escoamento do material em cada direcdo.
Considerando que, em um laminado unidirecional, as fibras estando alinhadas com o eixo x

quaisquer infinitos planos transversais a ele (y e z) sdo planos de isotropia, da equagio[43] isso significa

que G = H. Utilizando-se ainda da Teoria Classica dos Laminados, que considera uma lamina como

um estado plano de tensdes, temos o critério de falha de Tsai-Hill (Equagao [44)).

Ux2 O'y2 O'ma'y i Txy2 —1 (44)

xtyr T e T g

Onde X, Y sd@o os limites de escoamento das direcdes x e y respectivamente e S € o limite de

cisalhamento puro do material. A superficie de falha para o0 modelo de Tsai-Hill é exemplificada

genéricamente na

Figura 26 — Exemplo de superficie de falha para o Critério de Tsai-Hill para 7,, = 0
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Fonte: (ANGELICO, 2009)

A falha para esse caso, na filosofia FPF, ocorre quando a carga aplicada atinge o limite linear
eldstico do material em qualquer uma das componentes em qualquer uma das laminas, que € 0 momento
em que a equacdo [44] deixa de ser satisfeita. No entanto a fisica por trds do critério de Tsai-Hill ainda é
a mesma dos critérios de Von Mises e de Hill. Uma representacdo grafica de cada um dos modos de

falha por Tsai-Hill € mostrada na [Figura 27/
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Figura 27 — Modos de falha pelo critério de Tsai-Hill
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Fonte:
2.7 CRITERIO DE TSAI-WU

Baseando-se no critério de Tsai-Hill, Tsai e Wu (1971) focaram na cria¢do de um critério de falha
baseado em uma superficie de falha elipsoidal mostrado na[Figura 28]

Figura 28 — Exemplo de superficie de falha para o Critério de Tsai-Wu para 7, = 0
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Fonte: (ANGELICO, [2009)

Uma vez que, para materiais ndo-isotrépicos tem-se como referéncia também, além das tensdes
principais, (0,e0,) o cisalhamento (7,,). O critério de falha de Tsai-Wu € dado por:
FlO'z + FQO'y + F110'332 + F220'y2 + 2F12Ux0y + FﬁGTmyz =1 (45)

Onde Fi, Iy, Fi1, Fyo, FioeFyg s@o as contantes do elipsoide associadas as resisténcias nas diferentes
direcdes do material, dadas por:
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1 1
=4 —
1 Xr + X
1 1
F=—+—
Yr Yo
1
F =
11 X7 Xo (46)
1
o — —
22 YoYe
1
Feg gyg

Wu, no entanto, ndo conseguiu chegar em uma correlacdo matemética para a determinacio do fator
Fi5, que portanto deve ser obtido através de ensaios biaxiais ((TSAI S.W.; WU, |1971))). Sabendo,
porém, que para que as equacdes de compatibilidade sejam respeitadas num material transversalmente

isotrépico, temos que:

Fo € (-VRRVAB) 7)

Uma das aproximagdes para esse coeficiente pode ser feita segundo Hyer (1998) pela equagao(48).

1
Fiy = —5\/ FiyFy (48)

No entanto, esse tipo de representacao elipsoidal de um estado plano de tensdes para laminas
unidirecionais € tratado somente como um postulado puramente matemaético, portanto ndo é baseado
nem suportado por nenhuma consideracdo fisica ((TALREJA, [2014)), embora existam validagdes

experimentais para laminados unidirecionais sob carregamentos uniaxiais simples.

2.8 CRITERIO DE HASHIN

Em 1980, Hashin (HASHIN| 1980) analisando os critérios de Tsai-Hill e Tsai-Wu, percebeu que
esses critérios de falha eram apenas modelos mateméticos e nio representavam fisicamente os modos
de falha da lamina.

O Critério de Hashin faz a distin¢ao dos métodos de falha do laminado baseando-se em falhas da
fibra e da matriz que diferentes carregamentos, tracao e compressao, podem ocasionar. O critério de

falha de Hashin, considerando-se um estado plano de tensdes, ¢ dado pelas equagdes de[49]a[52]

%) () 2 (49)
XT Sxy B
p 2
o

o 2 . 2
Ty L7 -
() (&) - b

* Falha da fibra sob tragdo:

* Falha da fibra sob compressao:

 Falha da matriz sob tracdo:
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* Falha da matriz sob compressao:

(&)2+(sz)2—1— (XC>2—1 (52)
2YT Sxy B 2Syz

O critério de Hashin para a falha da matriz se baseia na identificagcdo de um plano critico de falha,

no qual a interacdo entre as tensdes normais e de cisalhamento dentro da matriz seriam as causadoras

de trincas nessa direcao.

2.9 MODELO DE PUCK

Dentre os trabalhos de andlise falhas em compdsitos mais modernos destacam-se os de Puck,
(PUCK, 2002) e (PUCK A.; SCHiRMANN]| 1998) que consistem em um modelo semi-empirico de
falha.

O modelo de falha de Puck para a falha das fibras € matematicamente o mesmo do critério de
Hashin, correlacionando a tensdo de falha com a deformacao causada, o que difere os dois modelos
€ que, baseando-se no modelo de Hashin (HASHIN| |1980), Puck aprimorou os modos de falha para
matriz ja descritos como modo de falha entre-fibras (do inglés: inter fiber-failure - IFF).

A TFF ¢ descrita como sendo paralela as fibras e ocorrendo em um determinado o angulo de
inclinagdo (0y,) do plano de falha assim como as tensdes criticas atuantes sobre ele (05, Tut, Tar)
(Fig I

Figura 29 — Angulo do plano de falha e tensdes normal e cisalhantes atuantes sobre ele.

Fonte: (PUCK] 2002))

Neste plano de falha, Puck identifica experimentalmente a ocorréncia de trés modos de falha,
descritos como A, B e C, que estdo relacionados a combinacio de tensdo, entre compressao (o) €
cisalhamento (7,,), as quais os corpos de prova testados por Puck estavam submetidos. Os modos
de falha A, B e C estdo descritos nas equacdes de [53] até[55]e estdo exemplificadas e ilustradas na
Fig (0
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Figura 30 — Superficie de falha do modelo de Puck representada pelos modos de falha A, B e C
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Fonte: (PUCK] 2002)

* Modo A: O modo de falha A ocorre quando o material estd sob acdo da combinagdo entre uma
tensdo trativa na direcdo transversal as fibras (UD e uma tensdo de cisalhamento (7). Na
Figura 30 esse modo € representado estando entre o limite de resisténcia trativa pura R € o

limite de cisalhamento puro R .

1 Py (), Py
_ N >0 53
frrp \/[(RJrL o oy| + R + m oy, Oy > (33)

* Modo B: O modo de falha B ocorre quando o material estd sob a¢do da combinacio entre uma

tensdo compressiva na dire¢do transversal as fibras (o) € uma tensdo de cisalhamento 7 até€ o
limite de resisténcia do plano de falha. Na[Figura 30| esse modo € representado estando entre o
limite de resisténcia a cisalhamento puro e o limite de resisténcia do plano de agdo a falha R, || e

_Rfj_'
2 _ 2 _
Tay Y2 Y2
LS £l £l <0
Jier \/<R¢n) +(R¢n Uy) TRy D

* Modo C: O modo de falha C ocorre quando o material estd sob agdo da combinacio entre uma

A
oy | |’

TIy,C

(54)

S ‘

Ty

tensdo compressiva na dire¢do transversal as fibras (o) e uma tensdo de cisalhamento 7
abaixo do limite de resisténcia do plano de falha. Na[Figura 30|esse modo & representado estando

entre — ‘' | e o limite de resiténcia a compressdo pura. —R7.

2 2
_ Tay Ty
Jirr = [(2(1 +pJ_J_)RJ-|> " (RL)

Onde, os sobrescritos + e — significam tragdo e compressdo e os subscritos | e || representam as

R~
—, 0, <0,

A
RJ_J_

TIy,C

Ty

> (55)

Ty




45

direcdes transversal e longitudinal da fibra, respectivamente. Portanto:
Rﬁ“: Resisténcia longitudinal a tragdo sob a¢do uniaxial de O'ﬁ_;
RT: Resisténcia transversal a tragdo sob a¢do uniaxial de o7 ;
R : Resisténcia transversal a compressdo sob ac¢do uniaxial de o7 ;
R, |: Resisténcia longitudinal ao cisalhamento sob ac¢do de cisalhamento puro 7 ;

R% | : Resisténcia do plano de agdo contra a fratura devido agdo de 7, | atuante no plano;
pIH ep: Inclinagdes da superficie de falha, exemplificados também na [Figura 30

.

R} =—4 56

ST Ty 0
-

R, = —\RY (57)
Y2

T21,c = RJ—HV 14 2pJ__J_ (58)

Importante ressaltar que essa notagc@o é a mesma utilizada por Puck em seus trabalhos.

Pode-se observar também pelas representacdes dos modos de falha na[Figura 30]que o angulo de
falha (64,) nos modos A e B € nulo, enquanto para o modo de falha C o médulo desse angulo pode
variar entre 0° e 55° dependendo da combinagdo de tensdes aplicadas. Para o modo de falha C, o

angulo de falha do plano pode ser calculado pela equagao [S9}

2
<Rflgxy> + 1
Ryjoy

O critério de Puck foi avaliado mundialmente como um dos mais completos para andlise de falhas

1

59
2017, 9

cos(0,) =

em materiais compdsitos de acordo com o WWFE, como visto anteriormente na Porém
sua maior desvantagem € sua aplicabilidade, uma vez que a determinagdo de sua superficie de falha
¢é totalmente experimental, ou seja, € necessdria uma grande quantidade de corpos de prova e de
ensaios mecanicos para sua constru¢io onde devem-se obter sete parametros independentes, sendo 3
parametros de resisténcia (RI,R 1|-12]), assim como 4 pardmetros de inclinagoes da curva (pI”, pIH ,
pj 1> D] ), necessdrios nas equagoes de é

No entanto em um de seus trabalhos, (PUCKJ], [2002), sdo apresentados valores tipicos para esses
parametros para os compositos de fibra de vidro/epdxi (Glass reinforced plastic - GRP ou fibreglass)
e de fibra de carbono/ep6xi (Carbon fibre-reinforced polymer - CFRP) na[Figura 31 onde ¢ = 60%

representa a fracdo volumétrica de fibra no material.
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Figura 31 — Valores tipicos para os pardmetros de Puck com ¢ = 60%

p— (S R[| H) R | R[| ! j'?[| I||:I p‘l ”,
[N/mm? [N/mm?] [N/mm?] [] [
Glass-fibre/epoxy 45 65 145 0.3 0.25
Carbon-fibrefepoxy 30 LO0 230 035 03
PO -] P
GRP 0.20 to 0.25 0.20 to 0.25
CFRP 0.25 to 0.30 (.25 to 0.30

Fonte: (PUCK! 2002)

Uma vez que hd uma ocorréncia de falha em um material compdsito ocorre a degradacao de suas
propriedades mecanicas, (PUCK A.; SCHuRMANN, |1998)) propdem como relagcdo de degradacao a

equacao Os parametros de degradacdo do material 7,., c e £ sdo determinados experimentalmente.

__ 1o
L+ c(frrr — 1)¢

] + (60)

As propriedades mecanicas do material apds a ocorréncia da IFF sdo atualizadas de acordo com a

Figura 32 — Degradacao das propriedades mecanicas ap6s a ocorréncia da IFF
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Fonte: (ANGELICO, 2009)

Encontra-se também nas literatura outros modelos e leis de degradacio para compdsitos como o de
Tita (TITA, 2003) e o de Matzenmiller (MATZENMILLER A.; LUBLINER| 1995), que, no entanto,

nao serao abordados nesse trabalho.
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3 METODOLOGIA

Dentre os criterios € modelos de falha abordados no Capitulo 2, o modelo de Puck, por ser
considerado um dos modelos mais completos e modernos para predicao de falhas em materiais
compositos foi escolhido como escopo deste trabalho, cujas metodologias de implementacao e de
simulacao serdo apresentadas nesse capitulo.

Inicialmente serdo abordados os comportamentos e justificativas para os diferentes laminados
compdsitos escolhidos. Estes serdo analisados pelos diferentes modelos estruturais de elementos finitos
presentes no software Ansys® e em seguida esses resultados serdo analisados por meio de uma rotina

em Python. As etapas que serdo abordadas em seguida podem ser melhor compreendidas por meio do

fluxograma apresentado na

Figura 33 — Fluxograma das atividades desenvolvidas nesse trabalho
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das
resultados

Fonte: ELABORADO PELO AUTOR.
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3.1 ESCOLHA DOS LAMINADOS

3.1.1 Composicao

Definido o modelo de falha a ser aplicado, deve-se agora definir quais serdo os tipos e orientagdes
dos laminados de interesse para o trabalho. Os laminados serdo compostos de uma matriz polimérica
de epdxi refor¢ados por fibras de vidro (fiberglass) como exemplo na[Figura 34

Figura 34 — Fibra de vidro
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- ‘..

:l:ecido de fibra de vidro

Fonte: Google Imagens

Os compdsitos fiberglass serdo utilizados nesse trabalho devido a sua facil disponibilidade, baixo
custo, quando comparado a compositos carbono-epoxi, além de sua facilidade de confeccao, de forma
a facilitar a realizac¢do de futuros ensaios experimentais para a aplicacado do modelo de Puck. Além de
suas propriedades como sua alta resisténcia mecanica especifica, alta inércia quimica (CALLISTER|
2013) e versatilidade nas formas de E-glass e S-glass, destacando a sua baixa densidade.

O E-glass € o tipo mais comum, utilizado em aplica¢des que necessitam de alta resisténcia elétrica
ou uma baixa condutividade, como por exemplo em radomes de aeronaves.

O S-glass é mais resistente que o E-glass e € utilizado em aplicacdes estruturais quando nao ha a

utilizacdo de reforcos de carbono ou aramida.

3.1.2 Orientacoes

Os laminados apresentam diferentes classificacdes e propriedades, dependendo da orientacio de
suas camadas, nimero de camadas, empilhamento, simetria e rotacdo. Os mais comumente conhecidos
sao classificados como laminados: de orientagcdo pura; quase-isotropico; cross-ply e angle-ply. Sua
quantidade de camadas e sua simetria variam de acordo com os requisitos de projeto e sua aplicagdo.

Logo abaixo serdo discutidas suas propriedades mecénicas e particularidades de construcao.

3.1.2.1 Orientagdo pura

Laminados de orientac@o pura tém a mesma dire¢cao em todas as camadas. Estes laminados sdao
baratos e de fécil fabricagdo e apresentam alta resisténcia a tracao na dire¢ao longitudinal a fibra.

Porém por serem laminados de orientac@o pura sao muito frageis a tracdo na direcdo transversal as
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fibras, e também apresentam as menores resisténcias a flexao, por esse motivo sdo pouco comumente

utilizados.

3.1.2.2 quase-isotropico

Esse tipo de laminado, como o préprio nome ja diz, possui 0 comportamento proximo de um
material isotrépico para carregamentos em qualquer dire¢ao no plano através da colocacao de fibras
orientadas a diversas direcdes, tendo assim fibras resistindo em direcdes proximas a "qualquer carrega-
mento". Apenas ensaios de flexdo podem distinguir um laminado quase-iso de um material isotrépico,
uma vez que a resposta do material a flexao varia de acordo com a rota¢do do laminado no plano
((JONES! 2006))). Por apresentarem esse comportamento mecanico os laminados quase-iso sao mais
faceis de serem projetados em relacido a diversos casos de carga, porém serdo menos otimizados

dependendo da sua aplicacdo. E o tipo de laminado mais utilizado na inddstria. Alguns exemplos de
laminados quase-iso podem ser observados na [Figura 33]

Figura 35 — Exemplos de laminados quase-iso

[+60°/0°/—60°] 5

3 [45°01+45°/80°] = &

Fonte: (JONES] 2006)

3.1.2.3 cross-ply

E um tipo de laminado em que suas camadas t&m orientacdes alternadas entre 0° e 90°, andlogo
ao quase-iso ele também apresenta uma proximidade transversalmente-isotrépicos, uma vez que a
alternancia de camadas entre 0° e 90° faz com que as fibras do laminado se comportem como se
fossem um tecido de trama simétrica. Também € muito utilizado na inddstria pela sua facilidade de ser
manufaturado. A exemplifica um laminado cross-ply simétrico de 3 camadas de orientagdo
[0/90/0].

3.1.2.4 angle-ply

E um tipo de laminado cujas camadas t€ém orientacoes angulares alternadas entre angulacoes
positivas e negativas porém diferentes de 0° e 90°, este tipo de laminado apresenta e uma maior
resisténcia ao cisalhamento, uma maior dificuldade de projeto e uma constru¢ao mais complexa. Na

pode-se observar também um exemplo de um laminado angle-ply simétrico de 3 camadas
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com orientacdes variando entre « e —«. Ele € particularmente bastante utilizado em fuselagens
devido a limita¢Ges no orientacao das fibras do processo de fabricacdo de filament winding geralmente

utilizado nessas estruturas.

Figura 36 — Exemplos de laminados cross-ply e angle-ply simétricos com 3 camadas,

(a) cross-ply laminate (b) angle-ply laminate

Fonte: (JONES, 2006}

3.1.3 Laminados de interesse

Portanto, baseando-se nas diferentes propriedades mecanicas que podem ser apresentadas, foram

selecionados 6 laminados de interesse:

* Laminado de orientacdo pura com 8 camadas a 0°.
[0°]s:

* Laminado de orientacdo pura com 8 camadas a 90°.
[90°]s;

* Laminado quase-iso simétrico de 8 camadas.
[0°/90°/45°/ — 45°];

* Laminado cross-ply simétrico de 7 camadas.
[0°/90°/0°/90°/0°/90°/0°];

e Laminado angle ply simétrico de 8 camadas com v = 60°.
[60°/ — 60°/60°/ — 60°];

* Laminado angle ply antissimétrico de 8 camadas com o = 60° (Também chamado de Double-
Double).
[60°/ — 60°/60°/ — 60°],
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3.2 IMPLEMENTACAO NO ANSYS

Foram analisados os comportamentos dos seis diferentes laminados de interesse descritos por meio
de simulag¢des utilizando o Método dos Elementos Finitos (FEM) suportado pelo software do Ansys

Mechanical. Serdo relizadas simulagdes de ensaios de flexdo 3-pontos para cada um dos laminados.

3.2.1 Construciao dos Laminados

O primeiro passo para a constru¢do dos laminados foi a escolha do material na biblioteca de acordo
com as propriedades desejadas, e como explicitado no capitulo anterior, o material selecionado para a
andlise no software foi o "Epoxy E-Glass UD".

As dimensdes dos corpos de prova dependem do tipo de ensaio a ser realizado, de acordo com as
normas ASTM, e foram construidos por meio da ferramenta do SpaceClaim presente no Ansys. A
espessura do material serd definida pelo empilhamento do laminado.

A construcdo dos laminados foi feita pela ferramenta "ACP-Pré"presente no Ansys, que permite

a construcao das camadas do material (fabrics) e dos laminados (stackups) com as orientagdes e

quantidades de camadas desejadas (Figura 37/)).

Figura 37 — Exemplo de constru¢do do laminado quase-iso utilizando ACP-Pré

?&, Stackup Properties - O >
Marme: |quasi.i50 |
ID: quasi.iso
General | Analysis | Solid Model Opt.
Fabrics
Symmetry: () Mo Symmetry (®) Even Symmetry () Odd Symmetry
Layup Sequence: (®) Top-Down () Bottom-Up
Fabric Angle
Fabric.1 0.0
Fabric.1 90.0
Fabric.1 45.0
Fabric.1 -45.0
Stackup Properties
Thickness: 0.0016
Price/Area: |0.0
Weight/Area: 3.2
OK Apply Cancel

Fonte: Ansys
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Para os fins de modelagem consideram-se laminados com camadas de mesma espessura. A

espessura e o empilhamento de cada corpo de prova laminado pode ser observado na Tabela [2]

Tabela 2 — Espessura e empilhamento dos laminados utilizados na simulacio

Espessura da Espessura do

Laminado Lamina [mm] Empilhamento Laminado [mm]
0° 0,1 8 0.8
90° 0.1 8 08
Cross-ply 0,1 7 0.7
Quase-iso 0,1 8 0.8
Angle-ply 0,1 8 0.8
Double -
Double 0.1 i o8

Com o laminado construido, ainda no ACP-Pré, devem também ser definidos os eixos (rosetta) e

orientacdes de laminacao.

3.2.2 Modelo de Flexao 3-pontos

O ensaio da estrutura sob flexdo em 3 pontos € modelado pelo modelo de "Explicit Dyna-
mics"presente no Ansys. Os corpos de prova tém 250 mm de comprimento € 20 mm de largura.
O ensaio de flexdo segue a norma ASTM D3043 17. Na[Figura 38|sao representados os diagramas
de esforgos cortantes € momentos fletores sob uma estrutura sob flexao em 3 pontos. Por meio dessa
figura pode-se verificar a mudanga de magnitude do esfor¢o cortante no ponto de aplicacdo de carga e

que o momento fletor maximo é gerado no ponto de aplicacdo da carga.

Figura 38 — Comportamento de cargas em um corpo sob flexdo pura em 3 pontos

|+

oz R -
pi2 | () P2 l l a
Pi2 o | Pi2 @
(Ce)
(M)

(+)

O laminado € suportado por dois apoios distantes de 190 mm entre si, € a carga € aplicada por uma
cunha no plano médio entre os apoios na dire¢do z. O corpo de prova foi discretizado em elementos
retangulares e de mesmo tamanho, similar ao ensaio anterior.

As condicdes de contorno aplicadas envolvem a restricdo de movimento dos dois apoios € a

translacdo do aplicador € restrita apenas ao eixo z. Isso define que as superficies dos apoios e aplicador
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sejam rigidas fazendo com que apenas o laminado seja deformavel. O modelo apresenta simetria em
relacdo aos planos Xz e yz. A interag@o entre o laminado e os apoios e aplicador foi modelada como
contato com atrito, "frictional"no Ansys, com coeficiente de atrito dindmico de valor 1,5.

Na simulac¢ao foi definida como posicionamento inicial entre o aplicador e o plano médio do
laminado uma distancia de 1,1 mm, fazendo com que, pela espessura do empilhamento, seja simulada
uma situacao de contato sem a existéncia de pré carregamentos sobre a estrutura. O deslocamento do
aplicador durante a simulacdo sobre a superficie que representa o laminado foi de 100 mm na direcao
z.

O modelo mecanico e de malha estdo mostrados na|Figura 39

Figura 39 — (a) Condig¢des de contorno para o modelo de flexdo. (b) Malha do modelo

Cunha com movimento
livre em z

Suportes fixos
Y 7\‘)(
(a)

Z

(b)

Fonte: Ansys
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A partir das simulacgdes de flexdo 3-pontos descritas no capitulo anterior e das propriedades do

material aplicou-se o modelo de elementos finitos "Explicit Dynamics presente no Ansys para cada um

dos diferentes laminados.

O setup computacional para o Explicit Dynamics definido para todas as simulagdes estd mostrado
na Além disso, foi definida a coleta de 50 pontos para compor os resultados de cada
simulagcdo. Importante o destaque para o erro méximo de energia definido como 0,1 de modo que a

simulagdo seja interrompida quando a variacdo de energia de deformagdo do sistema for maior do que

10% entre um passo de tempo e o seguinte.

=/ Step Controls
Mumber Of Steps
Current Step Mumber
End Time
Resume From Cycle
Maximum Number of Cycles
Maximum Energy Errar
Reference Energy Cycle
Initial Time Step
Minimum Time Step
Maximum Time Step
Time Step Safety Factor
Characteristic Dimension
Automatic Mass Scaling

Figura 40 — Setup computacional da simulagdo

1

1

0,1

o

Te=07
0.1

o

01s
Program Controlled
1,8-004 5
0,9
Diagonals
Mo

|| Solver Controls
Solve Units
Beam Solution Type
Beam Time Step Safety Factor
Hex Integration Type
Shell Sublayers
Shell Shear Correction Factor
Shell BWC Warp Carrection
Shell Thickness Update
Tet Integration
shell Inertia Update
Density Update
Minimum Velocity
Maximum Velocity
Radius Cutoff
Minimum Strain Rate Cutoff

Fonte: Ansys

mm, mg, ms
Bending

0,5

Exact

3

0,8333

Yes

Nodal

Average Modal Pressure
Recompute

Program Controlled
1,2-003 mm s*-1
1,e+013 mm s*-1
1,e-003

1,e-010

Além das propriedades do material, retiradas da biblioteca do Ansys e mostradas na Tabela[3] na

simulacdo conseguiu-se extrair as constantes de Puck e os fatores de degradacdo exatos do material por

meio da ferramenta "Composite Failure Tool".

Tabela 3 — Propriedades mecanicas do material no Ansys

Propriedade

Valor Unidade
45 GPa
10 GPa
10 GPa
5 GPa
3,8 GPa
5 GPa
0,3
0,4
0,3

Fonte: Ansys
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Com as constantes e os valores de resisténcia da Tabela foi possivel calcular R4 R L] € To1,c.

Tabela 4 — Constantes de Puck do material gerada pelo Ansys

Propriedade Valor Unidade

R+|| 1100 MPa
R*, 35 MPa
R_” 675 MPa
R~ 120 MPa
R+J_|| 80 MPa
Pty 0,325

Py 0,275

pt 0,225
DL 0,225

M 0,8
c 0,5
¢ 0,5

Fonte: Ansys

R* | =49 M Pa
R, =60 MPa
To1. =72 M Pa

Ao rodar a simulagdo de flexdao 3-pontos exatamente da maneira exposta anteriormente e no capitulo
anterior ndo se fez possivel observar a quebra completa do material por ULF. Devido ao modelo de
atrito aplicado funcionando corretamente, o corpo de prova escapa dos apoios no momento anterior
ao maximo deslocamento. Esse fato pode ser observado na[Figura 41]e suas implicacdes poderdo ser
vistas graficamente nas secdes seguintes.

Foram realizadas simulagdes para cada uma das camadas de cada um dos laminados, e com esses
dados foi possivel a construgio de gréficos de o, X €, 0, X € € T,,, X € para os laminados e observando
o comportamento ndo linear de cada uma das laminas pdde-se estimar as falhas ocorridas nos corpos
de prova e como o mesmo se comporta apds cada falha. Nas proximas secoes serdo analisados os

comportamentos de cada um dos laminados individualmente.
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Figura 41 — Momento de escape do corpo dos apoios durante a simulacao

Fonte: Ansys

Na[Figura 42 podemos observar o resultado da simulagdo da tensdo em Y para a camada 7 [90°] do
laminado quase-isotrépico. Tanto a[Figura 41| quanto a[Figura 42]estdo representadas por um fator de

escala 1, ou seja, em escala real.

Figura 42 — Simulacdo da tensdo em Y para a camada 7 [90°] do laminado quase-isotrépico

-23,77
-38,376
-52,982 Min

Fonte: Ansys
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4.1 LAMINADO QUASE-ISO

O resultado da tensdo em x por deformacdo para o laminado quase-isotrépico é mostrado no grafico
da|Figura 43

Figura 43 — Tensdo em X por deformagdo para o laminado Quase-isotropico

Tensdo em X por Deformagdo - Laminado Quase - isotrépico
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Deformagdo [mm]

Na a primeira coisa que podemos notar € a diferenca de carga suportada pela dltima
camada (8) em relacdo as demais. Isso ocorre devido a variacdo de angulo entre as camadas, da camada
7 para a 8 ocorre uma variacao de 90° por exemplo.

Em 82 mm de deformacao pode ser observada a inflexdo da curva, onde a tensao na 8* camada
comeca a cair continuamente, isso pode indicar uma ocorréncia de falha nas fibras da camada. Impor-
tante notar que a queda abrupta que ocorre a 98 mm nao € devido a falha completa do material, e sim
devido ao escorregamento do corpo dos apoios.

Outro ponto de aten¢@o é no ponto em torno de 30 mm de deformacao onde pode ser identificada a
ocorréncia de alguma falha ou degradagdo de matriz devido a uma pequena redistribui¢do de carga que
pode ser verificada com o aumento da carga em tensdes mais baixas. A degradacdo também se da pela
ligeira reducdo do coeficiente angular da curva que pode ser identificada apds o evento.

O gréfico de Cisalhamento no plano por deformacgdo pode esclarecer de forma mais simples a
ocorréncia dessa degradacao ocorrida em 30 mm. O cisalhamento ocorre de maneira simétrica em
relacdo ao plano médio dos materiais, ou seja, o cisalhamento na 8* camada apresenta 0 mesmo
comportamento e intensidade que o da 1* camada. Na ¢ visivel a simetria que ocorre no
cisalhamento até o momento de 30 mm que entdo, apds esse evento, 0 mesmo deixa de ser paralelo e
passam a ter magnitudes distintas, isso de seve ao fato que uma das ldminas sofreu algum tipo de dano

ou degradacdo e deixou de apresentar 0 mesmo comportamento mecanico que a sua correspondente
simétrica.
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Figura 44 — Cisalhamento por deformacao para o laminado Quase-isotropico

Cisalhamento x Deformacdo - Laminado Quase - isotrdpico
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4.2 LAMINADOS ANGLE-PLY E DOUBLE- DOUBLE

Os resultados da tensdo em x por deformacgdo para o laminado angle-ply e double-double sao
mostrados nos gréficos das [Figura 45| e [Figura

Figura 45 — Tens@o em X por deformagdo para o laminado Angle-ply

Tensdo em X por Deformagdo - Laminado Angle-Ply
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Figura 46 — Tensdo em X por deformagdo para o laminado Double-double

Tensdo em X por Deformagdo - Laminado Double-Double
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Para estes casos a redistribui¢cdo de cargas para as camadas superiores devido a evolugdo de dano

dada por falhas consecutivas é mais perceptivel que no caso anterior, pode-se observar no momento de
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38 mm de deformacdo a ocorréncia de uma falha na 8* camada e a redistribuicao das cargas para a 4*
camada, que até entdo ndo suportava cargas. O mesmo ocorre em 54 mm quando h4 a redistribuicdo

de cargas para a 3* camada que também nao suportava cargas. As camadas 1 e 2 ndo sofrem cargas
significativas até o ponto da simulacao.
Figura 47 — Cisalhamento por deformagdo para o laminado Angle-ply

Cisalhamento x Deformacao - Laminado Angle-Ply
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Figura 48 — Cisalhamento por deformacao para o laminado Double-double

Cisalhamento x Deformagao - Laminado Double-Double
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No cisalhamento, das |[Figura 47| e |[Figura 48, o mesmo comportamento do laminado quase-iso
pode ser observado, a simetria das cargas cortantes até o momento da ocorréncia da primeira falha e a
discrepancia das cargas cortantes apds esse momento.

Nestes casos, ambos os laminados apresentam comportamentos muito semelhantes, a diferenca

entre eles € em sua magnitude de cargas devido a assimetria de constru¢do do laminado double-double
em relacdo ao angle-ply.



60

4.3 LAMINADO CROSS-PLY

O resultado da tensdo em x por deformacao para o laminado cross-ply é mostrado no grafico da
I O 40

Figura 49 — Tens@o em X por deformacao para o laminado Cross-ply
Tensdo em X por Deformacgao - Laminado Cross-ply
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Diferentemente dos casos anteriores, a simulacdo para esse laminado foram interrompidas em 23
mm devido a ocorréncia da variagdo da energia de deformacao maior do que 10% entre os passos de
tempo. Essa interrup¢do pode ser explicada por uma falha ocorrida no material, uma vez que temos
uma queda na camda 7 e uma elevacdo de tensdo na camada 5. Essa redistribuicao ndo ocorre para a 6*

camada devido a essa camada estar orientada a 90°, ou seja, apresenta uma resisténcia muito pequena
na direcdo X.

Figura 50 — Tensdo em Y por deformagdo para o laminado Cross-ply
Tensdo em Y por Deformagado - Laminado Cross-ply
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Por outro lado, pode-se observar no grifico de tensdo em y por deformagdo da uma
elevacdo abrupta da tens@o na direcdo y da 6* camada em 22 mm, pois € a sua dire¢io de maior
resisténcia. Essa elevacdo muito abrupta de tensdo pode ter sido a causa da interrup¢ao por erro de

energia como consequéncia de uma falha do material.
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No grifico de cisalhamento por deformagdo da pode-se observar mais claramente a

simetria das cargas entre as camadas opostas quando ambas ainda estdo integras.

Figura 51 — Cisalhamento por deformacao para o laminado Cross-ply

Cisalhamento x Deformagdo - Laminado Cross-ply
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4.4 LAMINADO 0°

O resultado da tensd@ao em x por deformagdo para o laminado unidirecional a 0° € mostrado no

grifico da

Figura 52 — Tens@o em x por deformacdo para o laminado 0°

Tensdo em X por Deformagdo - Laminado 0°
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Para esse laminado, pode-se notar a distribuicdo de cargas proporcionalmente entre as camadas,
diferentemente do caso quase-iso, pois agora nao hd variacao de angulo.

Semelhante a simula¢do do laminado Cross-ply, a simulagcdo também foi encerrada devido ao erro
de energia em 18,7 mm de deformacao. Essa variacio de energia maior do que 10% pode ser explicada
por um efeito dominé de falhas ocorridas nas camadas inferiores no momento da interrupg¢ao, o que

ocasionou uma redistribuicao de cargas cadtica pelo material.
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Pode-se notar também que para o laminado a 0° a falha ocorrida foi nas fibras, pois ndo é possivel
observar nenhum tipo de degradacdo por meio dos coeficientes angulares das curvas. Assim como nao
€ possivel observar a assimetria no cisalhamento antes da falha.

Figura 53 — Cisalhamento por deformagao para o laminado 0°

Cisalhamento x Deformacao - Laminado 0°
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4.5 LAMINADO 90°

Figura 54 — Tensao em x por deformagdo para o laminado 90°

Tensdao em X por Deformagdo - Laminado 90°
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O laminado unidirecional a 90° € o menos resistente a tensdes no €ixo x, o que pode ser observado
no momento de interrup¢do da simulacdo em que hd a ocorréncia de falha completa das laminas 7 e 8
ao mesmo tempo e a redistribuicdo de cargas para todas as outras camadas, o que ocasiona a elevada
variacdo de energia.

Outro fator que pode ser observado para essa quebra completa € o grifico de cisalhamento por

deformacao, onde no momento da falha ocorre a total divergéncia de cargas entre as camadas simétricas,
observada em 30 mm.
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Figura 55 — Cisalhamento por deformacgado para o laminado 90°
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Por fim, pdde-se observar das simulacdes a diferenca entre os comportamentos dos diferentes
laminado em relagdo a falha, enquanto os laminados mais simples como os unidirecionais e o cross-ply
apresentam respostas cadticas e frageis a falhas por flexao, os laminados mais complexos e um pouco
mais otimizados em relag@o a respostas mecéanicas, como o quase-isotrépico, angle-ply e double-double,
conseguiram ter uma resposta mais ordenada e controlada a evolucao de dano causada pela mesma
flexao.

Para um possivel ensaio de tracdo uniaxial, os laminados unidirecionais orientados longitudinal-
mente a carga poderiam ser a melhor escolha, por exemplo. Corroborando com a afirmativa de que
os laminados podem apresentar diversos comportamentos e respostas dependendo de sua funcdo em

projeto, podendo atingir propriedades tdo complexas quanto se queira.
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5 CONCLUSAO

Neste trabalho avaliou-se a resposta de um material em relagcdo a andlise progressiva de falhas
e redistribuicdo de cargas. Inicialmente, foram introduzidos conceitos sobre materiais compdsitos e
empilhamento de laminados, como aplicagdes e mecanismos de falha. Em sequéncia apresentaram-se
as principais relagdes que definem a anélise de tensdo e deformacdo em um laminado e por fim a
evolugdo dos critérios e modelos de falhas que englobam materiais comp@sitos.

Por meio deste estudo foi possivel a coleta de resultados simulados de resposta de diversos
laminados a flexdo 3-pontos. Os resultados foram obtidos por meio de simulacdes feitas no modelo
de elementos finitos Explicit Dynamics disponivel no software comercial Ansys. Os resultados entao
foram analisados a fim de observar-se a progressao de falhas das camadas do material.

As simulagdes ndo foram capazes de gerar uma falha completa no laminado (UTF), devido ao
modelo de atrito aplicado o corpo de prova foi deformado até que escapasse dos apoios do ensaio.
Porém foi possivel, em alguns casos, identificar a ocorréncia de falhas nas camadas e a redistribuicao
de cargas para as demais.

Por meio dos resultados, foi possivel também a obten¢do dos valores exatos para as constantes de
Puck e parametros de degradacdo do material estudado.

Houveram dificuldades na simulagdo quanto ao incremento de tempo e o deslocamento final, que
acabaram facilitando a ocorréncia de erros de energia maiores do que 10% em 3 dos 6 laminados
estudados, 3 esses que eram os laminados de constru¢ao mais simples menos otimizada e também
menos resistentes a diferentes tipos de carregamentos.

Com os dados gerados por essa simulacdo e com a ajuda do software do Excel, foram plotados

gréficos de cada laminado visando uma melhor visualizagdo e facilidade das analises.
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