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RESUMO

Os materiais compdsitos poliméricos assumem um papel cada vez mais importante em quase
todos os segmentos da inddstria moderna, principalmente a aeronautica e maritima. As
estruturas do tipo placa-sanduiche sdo projetadas para terem baixo peso, com rigidez e
resisténcia relativamente altas, sendo constituidos por duas camadas externas de laminas,
também denominadas de faces, com elevadas rigidez e pouco espessas separadas e unidas por
um nucleo polimérico de baixa rigidez e de maior espessura. Por conta disso, este trabalho visa
apresentar uma analise estatica e dindmica comportamento de placas-sanduiche, utilizando a
teoria classica dos laminados e a teoria de primeira ordem para alguns casos estudados, em que
se variam o material do nucleo e o nimero de laminas em cada face. Com o auxilio de softwares
para simula¢do computacional é possivel fazer uma andlise linear estatica e modal, para obter
as frequéncias naturais, para todos os casos observados e assim, é possivel identificar que dentre
todas as situacBes estudadas, a estrutura com nucleo de Honeycomb com duas laminas de
carbono em cada face apresenta maior confiabilidade em relacdo as demais, pois essa
configuracdo apresentou melhor relacdo entre vibracdo, deslocamento, fator de seguranca e

massa.

Palavras-Chave: Placas-sanduiche. Teoria Classica dos Laminados. Teoria de Primeira Ordem

para placas. Vibraces em placas-sanduiche. Simulacdo computacional.



ABSTRACT

Polymeric composite materials are assuming a much bigger role in almost all departments of
modern industry, especially aeronautics and maritme. Sandwich structured composites are
designed to be as light as possible and achieve elevated stiffness and resistance. They consist
of two outer layers made of very thin and resistant plies, also called faces, which are kept apart
and coupled by a polimeric core that is thicker and has low resistance. Thereat, this paper
presents a static and dynamic analysis of the behavior of sandwich structured composites, using
classic laminates theory and, for some of the studied cases, first order theory, in which the
material of the core and the number of plies on each face are varied. Supported by computer
simulation softwares, it is possible to perform a modal analysis in order to obtain the natural
frequency for all the observed cases, and then identify that the structure with Honeycomb core

and two carbon plies on each face presents as the most reliable between them all.

Keywords: Sandwich structured. Classic laminates theory. First order theory. Sandwich

structured vibrations. Computer simulation.
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1 INTRODUCAO

O advento dos materiais compdsitos ocorreu na metade do século XX, com 0s primeiros
projetos de polimeros reforcados com fibra de vidro, em que passaram a ser reconhecidos como
uma classe especifica de materiais.

Desde entéo, 0 uso dessa classe de materiais vem crescendo, sendo encontrados em
diversos tipos de aplicacGes e segmentos de industrias modernas, como a automobilistica,
aeronautica, maritima, entre outras. Na Figura 1.1 € possivel observar alguns exemplos de
componentes automotivos fabricados com materiais compositos poliméricos. Nas Figuras 1(a)
e (b), tem-se o chassi e a célula habitaculo para passageiros feitos de compdsito polimérico com
fibra de carbono de uma Porsche Carrera. Na Figura 1(c) € visto o aerofélio de uma Bugatti
Veyron, na Figura 1(d) e (e) tem-se componentes feitos de fibra de vidro, como suportes de
fixacdo, sistema de amortecimento de impactos e para-choques. Ja na Figura 1(f) observa-se
uma porta e um para-lamas de matriz polimérica reforcada com fibra de carbono e, por fim, na

Figura 1(g) apresenta um assento esportivo fabricado em aramida.

Figura 1.1 — Exemplo de aplicacBes de materiais compdsitos em componentes automobilisticos.

Fonte: Adaptado: Gutiérrez et al, 2014.

Além do segmento industrial, os materiais compositos sdo aplicados em diversas
competicdes estudantis que séo realizadas todos os anos pela Sociedade de Engenheiros de

Mobilidade (SAE Brasil) e reinem alunos de diversas faculdades do Brasil.
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Uma dessas competicdes é o Aerodesign, cujo objetivo é o projeto e a construgdo de
aeronaves radio controladas cada vez mais leves e que apresentem um fator estrutural alto. Por
conta disso, essas aeronaves possuem quase 100% dos seus componentes fabricados por
materiais compositos, como mostra a Figura 1.2, que apresenta o avido da classe Regular de

2019 da Equipe Albatroz Aerodesign.

Figura 1.2 — Aeronave da classe Regular de 2019, da Equipe Albatroz Aerodesign.

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

A partir da Figura 1.2 é possivel observar que o conjunto motopropulsor é preso ao avido
através de uma placa do tipo sanduiche, fixada na fuselagem do mesmo, suportando os esforgos
causados pelo motor. Essa placa-sanduiche é constituida por duas Iaminas de fibra de carbono
em cada face, como na Figura 1.3, e possui nucleo polimérico do material Honeycomb,

conforme a Figura 1.4.

Figura 1.3 — Manta de fibra de carbono.
:;";_‘ y -

Fonte: Fibra  de Carbono  Tecido Manta  para Laminacéo. Disponivel em: <
http://www.liderborrachas.com.br/fibra-de-carbono-tecido-manta-para-laminacao>.
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Figura 1.4 — Honeycomb.

Fonte: Honeycomb. Disponivel em: < https://www.indiamart.com/proddetail/aramid-honeycomb-core-
22504745173.htmi>.

1.1 OBJETIVO

O objetivo deste trabalho € realizar uma andlise computacional do comportamento
estatico e dindmico de placas-sanduiche fabricadas de fibra de carbono e nicleo de Honeycomb.
Para isso, apresenta-se a introducdo aos materiais compositos e as teorias que regem esse tipo
de estrutura. Entdo, realiza-se a analise de diferentes casos para essa estrutura, variando o
material do nucleo, a quantidade de Iaminas de fibra de carbono e a dire¢do das laminas, com
o0 auxilio do software de elementos finitos, Altair Hyperworks®. Por fim, apresenta-se 0s
resultados das analises modais para obtencdo das frequéncias naturais de cada caso para
possiveis comparagdes afim de avaliar as potencialidades e limitacfes da utilizacdo desses

materiais para a estrutura analisada.



2 MATERIAIS COMPOSITOS

Segundo Tita (2006), os materiais compdsitos sdo usados a fim de obter os melhores arranjos
de propriedades mecanicas atraves da combinacdo de dois ou mais materiais diferentes. “Um
composito pode ser considerado como qualquer material multifasico que exibe uma proporcao
significativa das propriedades de ambas as fases constituintes, de modo que é obtida a melhor
combinacdo de propriedades” (CALLISTER, 2018). Esse processo € conhecido como o
principio da acdo combinada.

Ha uma diversidade de materiais compositos, sendo possivel classifica-los como
compdsitos reforcados por particulas, compésitos reforcados por fibras, compdsitos estruturais

e nanocompositos, que podem ser vistos na Figura 2.1, junto com suas subdivisdes.

Figura 2.1 — Classificacfes dos materiais compositos.

Compdsitos
Reforgado com particulas Reforgado com fibras Estrutural Mano
| l |
Particulas Reforcado Continuas Descontinuas Laminados  Painéis em
grandes por dispersdo  (alinhadas) (curtas) sanduiche

Alinhadas Orientadas
aleatoriamente

Fonte: Callister, 2018.

O objeto de estudo desse trabalho, uma placa do tipo sanduiche para fixacdo do motor
de um aeromodelo, é classificado como compdsito estrutural do tipo painel ou placa sanduiche,
que sdo projetadas para apresentarem uma boa relacdo peso vs. rigidez e resisténcia. A placa
consiste em duas laminas externas, também conhecidas como faces, finas com uma rigidez e
resisténcia relativamente altas, que tém a funcéo de suportar as cargas de flexdo aplicadas a
estrutura. Essas faces sdo separadas por um nudcleo, ou matriz, de maior espessura, mas com
baixa densidade e modulo de elasticidade, que possui algumas func¢des, como: serve como

suporte mantendo as faces unidas; resistente as tensdes de cisalhamento transversais,
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apresentando uma alta resisténcia ao cisalhnamento e; o nucleo precisa ser espesso o suficiente
para prevenir a flambagem da placa. A Figura 2.2 representa esquematicamente uma estrutura

do tipo placa-sanduiche.

Figura 2.2 — Representacdo do compdésito estrutural do tipo painel sanduiche.

Face superior: composito

/ laminado de fibra

Nucleo Polimérico de

*',_.-"'" baixa densidade

Face inferior: compasito
laminado de fibra

Adesivos

Fonte: Dias et al, 2016.

As placas sanduiche, por apresentarem alta resisténcia e rigidez com baixa massa
especifica, sdo muito utilizadas em diversas aplicagdes na construgdo civil e nas industrias
automotiva, maritima e aeronautica. Pode-se citar como exemplo de aplicacdo do segmento
aeronautico o Boeing 787 Dreamliner. Conforme representado na Figura 2.3, 0s materiais

compositos correspondem a 50% do seu peso.

Figura 2.3 — Localizacdo dos materiais usados no Boeing 787 Dreamliner.

N
______
"

"
o
"
"
.....

] S'eel Oﬂ'ler
m Carbon laminate 4 10% %
B Carbon sandwich —
W Fiberglass ifanium ;
B Aluminum 15% Corrsl%izﬂes
£ Aluminum/steel/titanium pylons
Aluminum
20%
Fonte: Boeing 787 Carbon Fiber Reinforced Plastic. Disponivel em: <

https://boeing7879dreamlinerinterior.blogspot.com/2020/11/boeing-787-carbon-fiber-reinforced.html>.



3 ANALISE MICROMECANICA

A abordagem micromecénica consiste em analisar as propriedades da Iamina, que é constituida
por reforco (fibra), matriz e interface fibra-matriz (MENDONCA, 2005). Segundo Tita (2006),
o principal objetivo da Regra das Misturas € a determinacdo das propriedades mecanicas dos
plasticos reforcados. A partir de Cardoso (2003), sdo realizadas as seguintes hipéteses para
determinacdo das propriedades elasticas dos materiais:
e amatriz e as fibras sdo consideradas isotropicas, elasticas, lineares e homogéneas;
e assume-se que as fibras estdo perfeitamente alinhadas e espacadas e;
e ndo sdo considerados os defeitos na interface das fibras ou inclusdes com a matriz.
Para determinar as propriedades do material, € necessario conhecer a proporgao

volumeétrica e a proporgdo massica de cada componente do laminado, como mostram

Ve V. V
f m v

l==4+—+—, 3.1
AR 3.4
M: M
f m

1=—+—, 3.2
M, M, (3.2)

em que M é a proporcdo massica, V a propor¢do volumétrica e os subindices f,m,v e ¢ sdo
correspondentes a fibra, matriz, vazio e compdsito, respectivamente. As fracdes de volume e

massa para cada constituinte descritas por

V.
f
Uf —VC,
Vm
Um =7,
c
V,
vv—v", (3.3)
c
M
_
mf—MC,
M,
My = 2
c

Onde v é a fragdo de volume e m ¢ a fracdo de massa.
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Para relacionar as fragdes de volume com as de massa, € preciso determinar a densidade

do compdsito p., como

Ve Ve

Pc = = PrVr + PmVm- (3.4)

M,
Ve
A partir da obtencdo das fracGes € possivel, entdo, encontrar as propriedades mecanicas

da fibra e da matriz.

3.1 MODULO DE ELASTICIDADE NA DIRECAO LONGITUDINAL

Segundo Mendoncga (2005), para o equacionamento do problema assume-se que as
fibras tém propriedades mecanicas e didmetro uniformes, sdo continuas, perfeitamente paralelas
e perfeitamente aderidas a resina.

Ao se aplicar um carregamento F; na direcdo longitudinal, uma parcela sera suportada

pelas fibras, F, e outra parte pela matriz, F,,, como mostram a Figura 3.1 e definida por

Fy=F+Fy,. (3.1.1)
As deformagcdes ¢ das fibras, da matriz e do composito séo iguais, &, = & = &,.

Figura 3.1 — Carregamentos suportados pelo compésito e pelas fibras e matriz.

l'otal de
fibras

Fibras

Fonte: Christoff, 2012.

A Equacéo (3.1.1) pode ser escrita relacionando as respectivas tensoes e areas de cada

aplicacdo do carregamento, resultando em
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onde o é atensdo e A é a area de cada carregamento atuante.

Dividindo-se a Eq. (3.1.2) por A;, tem-se:
0 = O'fvf + O'mvf. (313)

Como as deformacdes serdo as mesmas para todos os constituintes da lamina, (3.1.3)

pode ser escrita em funcédo da diferencial da deformacéo, obtendo

do; doy dop,
0. _4%9 L %m 3.1.4
de  de + de 'm ( )

Com isso, € possivel encontrar o mddulo de elasticidade longitudinal, por

3.2 MODULO DE ELASTICIDADE NA DIRECAO TRANSVERSAL

Agora, assume-se o carregamento perpendicular a fibra, como pode ser visto na Figura
3.2.

Figura 3.2 — Tensdes presentes nas areas do composito, matriz e fibras.
G,
' JY W KSY ST AN TV SO Y

__Fibras | AT+ +11i7Matnz

(S B0 25 B 1 S0 2 A |

G,

Fonte: Christoff, 2012.

Cada camada de fibra e matriz € perpendicular ao carregamento e apresenta a mesma

area de atuacéo deste. Desse modo, cada camada suporta a mesma carga, resultando em tensdes
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iguais para o compodsito, fibra e matriz, o, = gf = 0,,. Assim, o deslocamento &, total do

composito sera igual a soma dos deslocamentos da matriz e da fibra
8, =6 + 6y (3.2.1)

Sabendo que § = ¢. h, que as deformagdes sdo &5, & € &y, € que as espessuras sao hy, hy
e h,,, tem-se
Sabendo que as deformagGes no composito sdo &, & € &, € que suas espessuras sao

hy, hy € hy,, tem-se § = &. h. Assim, substituindo na equacdo (3.2.1), chega-se a
&hy = grhy + ey, (3.2.2)
Dividindo a Equacdo (3.2.2) por h,, encontra-se:
& = &Vr + EqUnp. (3.2.3)

Considerando que a fibra e a matriz se comportam de forma linear, obtém-se

(o)) _ J3 Om
E, E_fvf + Evm : (3.2.4)

Por fim, como as tensdes sdo iguais, 0 mddulo de elasticidade transversal E é

determinado

EEm

" By + B 529

E,

3.3 MODULO DE ELASTICADE CISALHANTE

De forma semelhante a utilizada para determinar o modulo de elasticidade transversal,

0 médulo de elasticidade cisalhante G é definido por
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GrGrm

12

3.4 COEFICIENTE DE POISSON

Como visto na Figura 3.1, quando a carga € aplicada na direcdo longitudinal,
consideram-se as deformag@es iguais. Ja na direcdo transversal, as deformacdes causadas por

o0, séo diferentes e sdo definidas por
Eam = —Vm€1 € &y = —Vr& (3.4.1)

em que v,, e vy sdo os coeficientes de Poisson da matriz e da fibra, respectivamente.

Para um comprimento L na direcdo transversal, 0s comprimentos correspondentes da

fibra e da matriz serdo Ly e L,,, respectivamente. Desse modo, as deformagdes transversais

serdo

A, Ay
Eom = L_m = Vnpé& € & = ? = —Vr&, (3-4-2)

onde A, € A, sdo as variagdes de comprimento.

Para a variacdo de comprimento total, a Equacéo (3.4.2) torna-se

A2m + A2f —Vmgle - VfglLf
R L

(3.4.3)

Sabendo que por defini¢édo v;, = _‘Sz/g1 e evidenciando &,, tem-se o coeficiente de

Poisson definido por

Viz = ViU + Vevy (3.4.9)



4  ANALISE MACROMECANICA

Para a analise Macromecanica, é considerado o comportamento mecénico da estrutura, que €
constituida por sequéncias de laminas empilhadas. As laminas empilhadas em diferentes
direcdes constituem um laminado multidirecional, com resisténcia e rigidez que se comportam
em funcdo dos carregamentos nele aplicados. Segundo Tita (2006), para identificar a disposi¢éo
das laminas é utilizado o SLC (Standard Laminate Code), em que s&o especificados:

e Orientacdo de uma camada especifica com relacdo aos eixos de referéncia;
e NuUmero de camadas para cada orientacao;

e A sequéncia de empilhamento para formar o laminado.

O laminado apresentado na Figura 4.1 é dito como simétrico, pois o plano médio, que
divide a espessura ao meio, é espelhado. Por conta disso, ele pode ser representado por
[03/902/45/-453/-453/45/90,/03]1 ou [03/902/45/-453]s, em que 0s subindices que acompanham
0s angulos de orientacdo da fibra de cada camada representam quantas camadas estéo
associadas aos seus angulos respectivos. Ja o subindice S indica simetria e o subindice T que

todas as camadas foram representadas.

Figura 4.1 — Laminado simétrico.

Topo 0o

DC'
ne
one
[0®
45°

Plano Médio ou -43°
Plano de Simetria -450
-45°

Fonte: Tita, 2006.

Além dos simétricos, 0s laminados também podem ser antissimétricos, em que as
laminas estdo dispostas de uma maneira em que haja uma antissimetria geométrica em relagdo

ao plano médio, ou assimétricos, em que a disposicéo das laminas é totalmente aleatoria.



23

4.1 SISTEMA DE EIXO DE REFERENCIA

O sistema de referéncia dos eixos adotado € o comumente utilizado para os projetos de

aeronaves dentro da Equipe Albatroz, conforme representada na Figura 4.1.

Figura 4.2 — Sistema de eixos de referéncias da aeronave de 2019.

X

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

Desse modo, o desenvolvimento das teorias e 0 modelo por elementos finitos sequird a

mesma orientagdo, como mostra a Figura 4.2.

Figura 4.3 — Sistema de eixos de referéncia para a placa-sanduiche.

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.
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4.2 TEORIA CLASSICA DOS LAMINADOS (TCL)

Para determinar a rigidez de um laminado com laminas em diferentes angulos de orientacéo,
Tita (2006) e Pereira (2005) indicam que seja usada a TCL. Essa teoria se baseia na Teoria da

Elasticidade, em que um sélido (meio continuo) com carregamentos externos produz tensdes

internas para compensar tais carregamentos.
Portanto, qualquer ponto dentro do sélido apresentara o seu estado de tensdes como um

Tensor de Tensdes

Oxx  Txy Txz
o= [ ], (4.2.1)

onde 7 é a tensdo cisalhante.
De acordo com as equagdes de equilibrio

Tyy = Tyx
Txz = Tzx , (4.2.2)
Tyz = sz

0 Tensor de Tensdes sera simétrico e podera ser reduzido, através da notacdo de Voigt, ao vetor

- Oy - 01 1 011
Oy 03 3
g, 03 O3
o=|; |ouog= ouaog = . (4.2.3)
yz 023 04
Tzx 031 g
[Ty L0712 L0

Isto também ocorre com o Tensor de Deformacdes

Exx ny/ 2 sz/ 2
£ = Vyx /2 gyy yyz /2 , (4.2.4)

sz/z VZY/Z €1y

onde y é a deformac&o angular e que a simetria permite reduzir ao vetor
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— exx -
£ €17
Eyy 1 1
Eyz &2 &2
Vyz &3 &3
£= /2 oue=|. |oue=|g| (4.2.5)
sz/z €31 &
]/xy/ _812_ -£6-
| 24

Em materiais anisotropicos as tensdes e deformacdes podem ser relacionadas atraves da

Lei de Hooke Generalizada

{o:} = [Cijl{e;}, (4.2.6)

em que C;; € a relagdo constitutiva. Representando em forma matricial, como

1017 C11 Ci2 Ciz Cia Cis Ciglrén
) Cr1 Cyy (i3 Gy Cis Cyelle2
03 C31 G35 C33 C34 C35 Csefl€3

= ) 4.2.7
04 Cy1 Cay Cuz Chpy Cus Cugl|Va ( )

Os Cs1 Csz Cs3 Csy Css Csel|Vs
06 [Co1 Coz Coz3 Cea Cos CoellVe

O Tensor Constitutivo C representa a rigidez do material solido e é simétrico (C;; =
Cj;), podendo ser reduzido a 21 componentes. O material utilizado no presente trabalho € um
composito polimérico, caracterizado como um material ortotrépico, possuindo trés planos de
simetria ortogonais distintos entre si. Além disso, os eixos de ortotropia impedem que tensdes
normais (o) produzam torcdes angulares (y) e tensdes de cisalhamento (r) produzam

deformacdes longitudinais (&), fazendo com que a matriz C possua apenas 9 componentes

C11 Ciz Ci3 O 0 0]

Ciz G2 Gz 0 0 0

_lCs € €z 0 0 0
C = 0 0 0 Co, O 0 (4.2.8)

0 0 0 0 Cs55 O

L 0 0 0 0 0 Cgel

Como o tensor C é a representacdo da rigidez, C™* representa a flexibilidade do material,

sendo caracterizado pelo Tensor S, na forma matricial
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& S11 S12 Siz3 O 0 0 7r01-
82 521 522 523 0 0 0 0-2
€| _[S31 S32 Sz 0 0 0 1]
)/4- - 0 O 0 544 O 0 0—4 (4'2'9)
Vs 0 0 0 0 555 0 Os
Yel LO 0 0 0 0 Sgellos
Em que cada componente € definido como
1 . _ "V . — "V .
S11 = /E11 ; Sa1 = 12/511 ;531 = 13/Eu ’
_ "V . -1 . "V .
S12 = 21/Ezz ;S22 = /Ezz P 532 = 23/Ezz ’
(4.2.10)

-V -V
513 = 13/E33 ’ 523 = 32/E33; 533 = 1/E33;

Sas = 1/623; Ss5 = 1/(;31; See = 1/(;12-

A partir da Equacéo (4.2.10) é possivel identificar a simetria do tensor S, mostrada em
(4.2.11)

A matriz de rigidez para compositos poliméricos, chamada de Q € definida como

017 Q11 Q12 (13 0 0 0 1ré
02 Q21 Q2 Qg3 0 0 0 [|&2
03| |Q31 @32 Q33 O 0 0 [|&s3
04 - 0 0 0 Q44 0 0 Va ’ (4212)
Osg 0 0 0 0 Qss 0 ||Vs
L0gd L O 0 0 0 0  QgellVe-

obtida a partir da inversa da matriz de flexibilidade. Cada componente € definido por
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_ E;;(1- V23V32)_ _ Ey11(vay +v31V23) . Ez3(viz + v3avy3) )
11 A ) 12 A A )
0,, = Ep2(1 —v31v13) ] _ E11(v3y +v31v33) _ Ez3(vi3 + v12V33) )
22 A ) 13 A A )
_ Egz(1—vipvp) _ Eyp(vay +vipvsy)  Esz(vasz +vpivis) (4.2.13)
Q33 = v U2z = = ;
A A A
Qas = G23;
Qss = Gy3; A=1—v13Vy — Va3V3y — V31V13 — 2V21V32V13;
Qss = G132

Considerando que a lamina de polimero reforcado seja transversalmente isotrdpica e
que sua espessura seja muito fina, tem-se que E,, = E33, G13 = G,3 € V1, = V;3. Desse modo,

0 estado plano de tensdes pode ser visto na Figura 4.4.

Figura 4.4 — Estado Plano de Tensdes, Sistema Local de Coordenadas (1-2) e Sistema Global de Coordenadas

(x-y).

¥

Fonte: Tita, 2006.
A Lei de Hooke pode ser escrita em fungdo da Matriz de Rigidez Reduzida definida por
01 Qi1 Qiz 07[&
O21=10Q21 Q22 0 [[&2], (4.2.14)
Os 0 0  QeellVe

onde cada componente € definido por
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Q11 = 1 = Efl ;
1—viver  Eyq —VHEp
0,y = E3; _ E11E>; ;
1—vipver  Eqq —VHEp,
01y = Qpy = Vi2Ez, _ Vi2E11E>; ; (4.2.15)
1—viva1  Eyy —VvEEs)
Qes = G12;
Vi _ Vo
Eyn  Epp

Considerando-se que o eixo 1 seja paralelo a direcdo das fibras e 0 eixo 2 perpendicular

em relacdo as mesmas, utiliza-se uma matriz de transformac&o T, definida por

cos? 0 sin® 6 2cosfsind
[T] = sin? 6 cos? 0 —2cosfsinf |, (4.2.16)
—cos@sinf cosfOsinh (cos?6H —sin?0H)

quando o carregamento nao esta alinhado com as fibras, como é possivel ver em

01
P ] . (4.2.17)
Local

01 O-x Gx

02 = [T]| % ou | Oy = [T]™
0. 0.

01211 0cal XY1Gilobal XY1Giobal 012

De forma andloga, as relacdes de deformacgdo podem ser escritas como

81 gx Ex 81

& — 71| & oul & =[T]"| & : 4.2.18

Y6/ [ ] ny/ ny/ [ ] VG/ ( o )
2 Local 24G10pal 2dG1opat 2 Local

Substituindo a Equacdo (4.2.17) e a Equacdo (4.2.18) na Equacéo (4.2.14) obtém-se a
equacdo constitutiva no sistema global x-y em fungdo da Matriz de Rigidez Reduzida

Transformada, como

Oy QM gu Q16 Ex
[03" = 921 sz 926 [‘Sy] ou (4.2.19)
%%yl iobal Qi6 Q6 Qg6 Yoyl iobar
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gn Q12 (\216 Q11 Q12 Q16
Q21 Qx Que|=1IT]" [Q21 Q22 Q26|[T].
Q6 0.6 O Q6 Q26 Uss

Cada componente da matriz de rigidez [Q] definido por,

Q11 = Quum* + 2m*n®(Q12 + 2Qs6) + Q20"

Q12 = (Qu1 + Q22 — 4Qee)n?*m? + Qg (n* + m*)

Q22 = Quin* + 2(Q12 + 2Qeg)n*m? + Qzpm*

Q16 = (Q11 — Q12)nm® + (Q12 — Qz2)n°m — 2mn(m? — n?) Qg6
Q26 = (Q11 — Q12)n’m + (Q12 — Q2z)nm® + 2mn(m? — n?)Qsq
Qs6 = (Q11 + Q22 — 2Q12 — 2Qse)n*m* + Qg (n* + m*),

(4.2.20)

sendo possivel demonstrar que todos sofrerdo influéncia da orientacéo das fibras, variando as
propriedades elasticas e, consequentemente, a matriz de rigidez da lamina e a rigidez do

laminado.

4.2.1 Comportamento em Membrana

Considerando agora um laminado com espessura h com n laminas, de espessura hi cada.
No plano do laminado atuam esforcos internos, como forcas normais por unidade de
comprimento (Nx e Ny) e forcas cortantes por unidade de comprimento transversal (Nxy € Nyx),

como pode ser observado na Figura 4.5.

Figura 4.5 — Esforcos de membrana.

Z
N,y dx / Nydy

Fonte: Pereira, 2005.
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Supondo colagem perfeita entre as laminas e a diferenca de rigidez de cada lamina, as
distribuicdes de tenséo e deformagdo comportam-se como mostra a Figura 4.6.

Figura 4.6 — Distribuicdo das deformacdes e tensées.
z z

- 5
-

|

> |‘ tensdes

deformagdes

Fonte: Pereira, 2005.

A partir do balanceamento das forcas atuantes em uma secéo transversal considerando

equilibrio estatico, sdo determinados os esforcos, por

h n
2
N, x1 =fhax(dz*1) =Za,’§hk;
2 k=1
h n
2
N, 1= jhay(dz 1) = Z ok h; (4.2.1.1)
2 k=1
h n
2
Nyy *1 =Ny, x1= ]hrxy(dz* 1) = Zr,’gyhk.

k=1

Considerando que u e v sdo os deslocamentos na direcdo x e y, respectivamente, as

deformacgdes normais e angulares sao representadas por

ou
Ey = a;
av
& = ay’ (4.2.1.2)
_ Ju dv

ny_@-l'a-
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Os esforgos Nx, Ny e Nyy sdo determinados em fungdo das constantes elasticas de cada

Iamina, de acordo com

=
Il

{éflgx + @fzey + G{%ny}hk;

22
Il

{Q%16x + Q5,8 + Qbevay this (4.2.1.3)

&
Il
i

{églgx + égzgy + Qg6yxy}hk ,

NEE

Nyy =

&
Il

1

que podem ser escritas como
NX = Allgx + Alzgy + AlGny;
Ny = Az18x + Azz€y + AzeVays (4.2.1.4)

ny = Ag18x + A62£y + A66yxy-

Sendo as componentes especificadas por

Q% hy ; (4.2.1.5)

Na forma matricial, os esfor¢os sdo representados por

Ny A1 Az A (Ex
Ny + =142 Az Az {eyl- (4.2.1.6)
ny A16 A26 A66 Yxy
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Considerando o laminado homogéneo, os esfor¢os podem ser usados para determinar as

tensdes globais, a partir de

Ny
g, = 7;
N.
o, = 7y; (4.2.1.7)
N.
e representado na forma matricial por
Ox 1[A1n Az Ase] (&
{O-Y} = E A21 A22 A26 {gy } . (4218)
Txy A16 A26 A66 ny

Através da matriz inversa da Equacdo (4.2.1.8), € possivel obter as constantes elasticas

homogeneizadas do laminado, representadas por

1/_ _Vyx/_ Nxy |
E, Ey ny

Ex —V 1 ﬂ Oy
x x
{gy}: y/Ex /E Y G_xy {ay} , (4.2.1.9)

y

Mx/_ By /| 1 /
| E, Ey ny ]

em que n e u sdo os termos de acoplamento.
Conhecendo o carregamento aplicado no laminado e as constantes elasticas,

determinam-se as deformacGes do material.

4.2.2 Comportamento em Flexao

Para o comportamento em flexdo, os esforgos internos atuantes sdéo momentos fletor por
unidade de comprimento em torno dos eixos x e y (Mx e My, respectivamente) e 0s momentos

torgores por unidade de comprimento (Mxy € Myx), Vistos na Figura 4.7.
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Figura 4.7 — Esforcos de flexao.

Fonte: Pereira, 2005.

A partir do balanceamento dos momentos atuantes em uma segdo transversal, sdo

determinados os esforcos, definidos por

h
2
M,*x1= jhax(dz*l)z;

h
2
M, x1 = jhay(dz x 1) z; (4.2.2.1)

h
2
Myy 1 =My, x1 = fhrxy(dz* 1)z

Considerando a hip6tese de que as se¢des transversais que sao planas e perpendiculares
a superficie média antes da aplicacdo do carregamento permanecem planas e perpendiculares
apos a aplicacdo do carregamento, de acordo com a Figura 4.8, o deslocamento de um ponto

genérico a uma distancia z da superficie média é representado por

owy(x,y)
u(xrylz) = uO(xry) _Zoa—x;

owo(x,y) 4222
v(x,y,2) =vo(x,y)—z°a—y; ( )

w(x,y,z) = wo(x,y),

sendo as direcBes X, y e z sdo representadas pelos deslocamentos da superficie média u, v, €

W, respectivamente.
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Figura 4.8 — Representacdo das hipéteses.

|7 Ly —..:.

[
[
i
------ —— W Py
* ~ x !
g "

Fonte: Reddy, 1997.

A partir da Equacéo (4.2.2.2) obtém-se o estado de deformacdes, definidos por

_duy 0w,

i
ov,  0%w,

Sy = W - Za—yz;

B <6u0 . avo) L0Pw\ (4.223)
Yoy = dy = 0Ox z dxdy )’
Yxz = 0;
Yyz = 0.
Na forma resumida,
& = &2 + zKy;
gy = & + zKy; (4.2.2.4)

— 4,0
ny - ny + Zny ’

em que as deformagdes &%, €% e 1%y sdo as deformagdes normais e angular da superficie média,
€ K, Ky € Kxy SA0 as curvaturas.
Levando em considera¢do a matriz de comportamento definida pela Equacéo (4.2.1.8)

no sistema de eixos de referéncia, 0s momentos séo representados como

w=Y

n
k=1

Zr _ _ _
{ j (Qf1ex + Qloey + Q{%yxy)zdz} (4.2.2.5)
Zk-1
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E considerando as deformacdes da Equacéo (4.2.2.3), tem-se:

Zr _ _
[ [0k et + 260 + Qe + 77,
ke (4.2.2.6)

+ Q¥ (2zrd + szxy)]dz}.

Se o laminado for simétrico, as integrais do tipo fZZk" (_){‘jzdz se anulam com as integrais
-1

f_zzk"‘l ijzdz, para as laminas simétricas com relacdo a superficie neutra, obtendo:

11 3 X 12 3 y
k=1 (4.2.2.7)
~k (Zli - Z}%—l) }
3 vy

n 3 3 3 3
_, (z2 —z7_ _ (zy —z;_
szz {k(k k1)K+ k(k kl)K

Compactando, tem-se
M, = D11ky + Dizky + Digkiy , (4.2.2.8)

3 3
— Nk (zi=zi1)
comD;; = Qlel.
De forma analoga, os momentos M,, e M,.,, podem ser obtidos. Na forma matricial, esses

momentos s&o representados por:

M, Di1 D1z Die] (¥«
My ¢t = (D21 Dy Dy { Ky } (4.2.2.9)
Mxy D16 D26 D66 KXJ/

Para laminados ndo simétricos, a simplificacdo onde as integrais se anulam ndo é

possivel. Com isso 0 comportamento global do laminado pode ser representado por
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(Nx A1 Az Ae Bii Bz Bis ( 89(6) )
Ny A1 Azz Aze Byy By By 539

) Ny  _ Ag Azs Ass Bis Bas Bee ) Yoy [
M, Bi1 Biz Big Din D1z Dis Ky ’ (4.2.2.10)
M, By1 Bz Bys Dyi Dyp Dy Ky

M., J Bie Bis Bes Dis Dis Des Koy )

[N]] [[A] [B]] [[50]]
= ) 42211
il = i1 100l L7 (42210
onde as componentes de acoplamento B da matriz sdo representadas por

n )
B = z QK w (4.2.2.12)

demonstrando que os esforgos internos do tipo membrana, atuantes no plano médio de um
laminado, causam ndo apenas deformacbes normais e distor¢cdes angulares, mas também
esforcos de flexao e torgdo, produzindo as curvaturas k., k, € k,,. Da mesma forma, os esforgos
internos de flexdo resultam em deformacdes no plano médio, ndo apenas em curvaturas.

Para laminados simétricos, a matriz B apresenta valor nulo, resultando em néo
acoplamentos entre as forgas normais e cisalhante com os momentos fletores e torsores. Com
isso, faz-se evidente que na matriz A as forcas resultantes normais e cisalhantes provocaréo
deformacdes normais e distor¢Ges angulares, assim como na matriz D os momentos fletores e

torsores resultardo em esforcos de flexdo e torcao.

4.3 RELACAO TENSAO-DEFORMACAO

4.3.1 Em materiais elastico-lineares

Segundo Mendongca (2005), a relacéo tensdo-deformacdo de um material eldstico-linear

pode ser representada pela matriz
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01 €11 Ciz Ci3 Gy Cis Cig] L g
[0'2] C22 C23 C24_ C25 C26 &,

% _ C33 C34 G35 C36() &3

T23 - C44. C45 C4—6 )/23 ! (4311)

f31 C55 CS6 V31

f12 - Ces Y12

em que C;; representam os elementos da matriz rigidez do material, o; sdo as tensdes normais,
7;; tensOes cisalhantes, &; deformagdes normais e y;; as deformagdes cisalhantes.

Para um material ortotropico, a matriz tensdo-deformacéo é simplificada para

[ C. C C ]
04 11 12 13 &
(02 ) Crz (3 |( &2 \|
03 _ C33 { &3 }
Tz (o Yoz |’ (43.1.2)
T31 Css l)’31J
T12  sim. Ces. V12

apresentando apenas 9 constantes independentes. Tal simplificacdo se deve ao fato de um
material desse tipo apresentar caracteristicas de triplice simetria, ou seja, existem dois planos
ortogonais de simetria, entdo necessariamente existird uma simetria relativa ao terceiro plano
ortogonal aos outros dois.

Materiais ortotropicos possuem ao menos um sistema de coordenadas em cada ponto
em que as tensdes normais provocam exclusivamente deformacdes normais. De forma anéloga,
nesse mesmo ponto, as tensdes cisalhantes causam apenas deformacdes cisalhantes na direcdo
do carregamento. Tal relacdo estéa evidenciada na Equacdo (4.3.1.2), em que ndo ha coeficientes

que relacionam as tensdes normais com as cisalhantes.

4.3.2 Tensdo-deformacdo nas laminas

Conforme Mendonga (2005), a falha das Iaminas e, consequentemente, do laminado,
estd ligada as tensdes ou deformacdes nas laminas. Portanto, segundo Tita (2006), faz-se
necessario realizar uma anélise das tensbes e deformacdes em cada lamina em relacdo ao

Sistema Local de Coordenadas (1-2). Baseando-se em
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[N] = [A][eo] + [B][x], (4.3.2.1)
[M] = [B][e] + [D][x], (4.3.2.2)

com origem da Equacdo (4.2.2.11), é possivel representar as deformagdes no plano médio,

como

[eo] = [A]7*[N] — [A]*[B][x]. (4.3.2.3)

Fazendo a substituicdo da Eq. (4.3.2.2) na Equacéo (4.3.2.3), tem-se:

[M] = [BI[A]7*[N] - {[BI[A]"*[B] — [D1}[x]. (4.3.2.4)

A partir da combinacao das equacdes, obtém-se as equacdes constitutivas parcialmente

invertidas
[e0]] _ [[A7] [B*]][[N]
[[1\3]] N [[C*] [D*]] [[x]]' (4.3.2.5)
Onde tem-se:
[A*] = [A71];
[B*] = —[A7*][B]; w326
[c*] = [BllA™"] = - [B"]"; 32.
[D*] = [D] — [B][A~*][B]

Portanto, as Equacdes (4.3.2.3) e (4.3.2.4) sdo reescritas como

[eo] = [A"][N] + [B][x], (4.3.2.7)
[M] = [C*][N] + [D"][x], (4.3.2.8)
[k] = [D*]7*[M] — [D*]7*[C*][N]. (4.3.2.9)

Fazendo a substituicdo da Equacéo (4.3.2.9) na Equagéo (4.3.2.7), obtém-se:
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[eo] = {[A"] = [B*][D"]*[C"I}INT + [B"1[D"]*[M]. (4.3.2.10)

E fazendo a combinacdo da Equacdo (4.3.2.9) e da Equacdo (4.3.2.10), tem-se as

equac0es constitutivas completamente invertidas:

[e0]] _ [[A'] [B'I1[IN]

[[;f]] = [[c’] [D’]] [[M]]' (4:32.11)
Onde:

[A'] = [A*] = [B*][D*]7'[C*] = [A*] + [B*][D*] ' [B*];

A * *1—1,

B = 1B°1ID°) (4.3.2.12)

[C']=—[D*]7![C*] =[B']" = [B'];

D] = [D*]™

Desse modo, obtém-se as deformacgfes no plano médio e as curvaturas em funcdo dos
carregamentos atuantes no laminado em relacdo ao Sistema de Coordenadas Global. A partir
desses valores é possivel, também, encontrar as tensdes atuantes em cada lamina k em relagéo

ao sistema, como pode ser observado na Figura 4.9 e representado por

[61610par = [Q1E10par{l€0)crobar + 2Kl Giobar} - (4.3.2.13)

Figura 4.9 — Representagdo da distribuicdo de tensdo ao longo das camadas.

CAMADAS DIAGRAMA DE TENSAO
“h/2 1.0
= s Y |
{ L ] |
d | R R e Lt | IAC' o
g I“ P 4
n 5 — J[
l |
| ~ R
-] ¥ -
az | | a8

Fonte: Tita, 2006.
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Além das tensoes, € possivel determinar as deformagdes referentes a esse sistema para
cada ldmina, a partir das equacgdes de transformacdo de coordenadas, como ja mostrado nas
Equacdes. (4.2.17) e (4.2.18).

4.4 CRITERIOS DE FALHA

Para os critérios de falha, é usado Mendoncga (2005) como base. Diferentemente dos
materiais isotropicos, para 0s quais se obtém as tensdes maximas a partir do Circulo de Mohr,
nos materiais ortotropicos o procedimento dependera dos valores de resisténcia de uma lamina

ortotrépica, cujas notacdes nas direcbes principais podem ser vistas na Tabela 4.1.

Tabela 4.1 — NotacBes de resisténcia para as dire¢Ges principais.

NotacOes Resisténcias
Xr, Xc Resisténcia a tracdo e compressao na direcdo 1
Yr, Yo Resisténcia a tracdo e compressao na direcao 2
Zr,Zc Resisténcia a tracdo e compressao na direcdo 3

G 5. s Resisténcia ao cisalhamento nos planos 12, 13 e 23,
1A respectivamente

Fonte: Adaptado de Mendonca, 2005.

441 Teoriada Tensdo Maxima

Segundo Mendonca (2005), a teoria da Tensdo Maxima afirma que as tensdes aplicadas
nas dire¢bes principais do material devem ser menores que as resisténcias nas respectivas
direcdes de carga. Ou seja, em tracdo, o; deve ser menor que X para que a lamina néo falhe
por ruptura, caracterizando o modo de falha 1. Ja se o, for maior que Y, ocorre a falha por
separacdo entre as fibras pela ruptura da matriz, chamado de modo de falha 2. Por fim, quando
a tensdo cisalhante aplicada excede o limite aceitavel do material, ocorre a falha na matriz,

denominado modo de falha 3. Os modos de falha s&o representados por

_XC < (oF} < XT'
T2 < S
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S&o apresentados cinco critérios distintos na Equacéo (4.4.1.1), em que ndo ha interacdo

entre eles, e o material ird falhar de acordo com o critério que for violado primeiro.

4.4.2 Teoriade Hill

Para os materiais ortotropicos, a energia de distorcdo é calculada de forma anéloga a
obtencéo da tenséo equivalente do critério de von Mises para materiais isotropicos, definida por

1
5 [(Gx - Gy)z + (0, — 0,)* + (o — UZ)Z] +3(ty + 1k, +15,) =0k . (4.4.2.1)

Ja a equacdo proposta por Hill (1948), iguala o lado esquerdo a 1, limiar da falha. Ou

seja, para valores menores que 1, o material estd em seguranca. Esta relacéo € definida por

(G + H)ot + (F + H)o? + (F + G)o? — 2Ho,0, — 2Go,05 — 2F 0,03 (44.2.2)
+ 2LT2, + 2Mt%, + 2NT2, = 1. o
As constantes F, G, H, L, M e N sdo propriedades do material relacionadas a sua
resisténcia. Relacionando-as as resisténcias ortotrépicas presentes na Tabela 4.1, e supondo que
apenas uma das tensdes nao € nula, a Equacao (4.4.2.2) pode ser reescrita como

2

o2 o} o? 1 1 1 1 1 1
itz (vt ) ae - (gt 7)o 0423
—(—1 1 +—1>aa +—T§3+—T%3+—T%2=1
X2 vzt z2) VR TSy Sy sy






5 COMPORTAMENTO DAS ESTRUTURAS PLACAS-SANDUICHE

As placas sanduiche, como j& mencionado na se¢do (2), possuem trés diferentes tipos de
componentes: duas faces externas laminadas, os adesivos e o nucleo (CALIRI, 2010), como

pode ser visto na figura 5.1(a).

Figura 5.1 — Estruturas equivalente com aplicacGes de forcas (F) e momentos fletores (M).

Fi F

Fonte: Caliri, 2010.

As faces, que para o presente trabalho sdo constituidas por um laminado, tém funcéo de
suportar as tensGes normais de tracdo, compressao ou cisalhamento, associadas a flexdo da
placa. O adesivo deve ter uma 6tima compatibilidade quimica para que haja uma aderéncia
suficiente entre as faces e o nicleo e estd sujeito a cisalhamento. J& o nlcleo, segundo
Mendonca (2005), deve ter uma rigidez na direcdo perpendicular as faces para evitar o
esmagamento precoce e sua rigidez ao cisalhamento transversal deve ser alta para que a
estrutura se comporte como uma peca rigida. Além disso, o nlcleo geralmente é de um material
de baixa densidade, mas que precisa ter uma espessura muito maior que a das faces e do adesivo,
para garantir um grande momento de inércia, semelhante a alma de uma viga de perfil I, como
na figura 5.1(b).

5.1 MODOS DE FALHA

As placas sanduiche estdo sujeitas a diferentes tipos de modos de falha, mais presentes
em nucleos de Honeycomb, mas ocorrem também em nucleos homogéneos, como o Divinycell.
Os modos mais frequentes séo representados na Tabela 5.1 e 0s requisitos para evitar tais falhas,
segundo Marinucci (2011) e Mendonga (2005), séo:
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Tabela 5.1 — Modos de falha em placas-sanduiche.

F

@ Escoamento ou ruptura das

faces;
Im I R2

(b)  Cisalhamento no ndcleo; @ ﬁ L]

(© Flambagem global do painel; Lwi Fe———
F, RN
==L I

(d) Deflex&o excessiva; @ A ﬂ

(e) Wrinkling das faces; F. F
Rimmmmnnneses B
) Flambagem intracelular da F E
—p'__"'-""'._""-'"—_-q—
face; E E
— e e
. |9 F, LF
(9) Esmagamento do nicleo. i w—f
IRI LZ

Fonte: Adaptado de Mendonca, 2005.

Em (a), para evitar o escoamento ou ruptura das faces, as placas de face devem ser

espessas 0 suficiente para resistir as tensdes de tracdo, compressdo e cisalhamento

induzidas pelas cargas.



45

e Em (b), na figura esquerda, o nucleo deve ter resisténcia suficiente para resistir as
tensdes de cisalhamentos induzidas pelas cargas. Ja no lado direito, o adesivo precisa
suportar o cisalhamento.

e Em (c), 0 nlcleo deve ser espesso e ter médulo de cisalhamento minimo para suportar
as cargas axiais e impedir a flambagem.

e Em (d), a placa deve ter uma rigidez flexural minima o suficiente para evitar as
deflexdes excessivas provocadas pelas cargas de projeto.

e Em (e), 0 enrugamento nada mais é do que uma falha por flambagem local das faces,
podendo ocorrer por falha do adesivo ou do ndcleo.

e Em (f), para evitar esse modo de falha, a face deve ter uma espessura necessaria e as
células do nucleo precisam ser pequenas o suficiente para impedir as deformacGes
intercelulares.

e Em (g), o nucleo deve ter resisténcia suficiente a compressdo para resistir ao

esmagamento devido as cargas e tensGes de compressdo induzidas pela flexao.

5.2 FLEXAO EM PLACAS-SANDUICHE

Usando uma aproximacdo pela teoria da resisténcia dos materiais e considerando um
pequeno trecho de secdo de uma placa-sanduiche, Figura 5.2, é possivel ver que a se¢do esta

submetida a um esfor¢o de flexdo M, que cria uma curvatura k.

Figura 5.2 — Anélise de “resisténcia dos materiais” para flexdo de placas-sanduiche.

I 8;(’
Z ""2 | - lik NG
Nzt 4 B e
KX
y | N
ffffff U S B,i b | Hy

' | /Mx :

2 L 7

fh, - ¥

e/l

Fonte: Mendonca, 2005.

Partindo da consideracdo de que as faces sejam relativamente finas, pode-se dizer que
elas ndo estdo atuando sob flexao, apenas tragdo e compressao, assim, a deformacao extensional

€, em cada face, que esta relacionada ao esfor¢o normal é dada por:



46

N, = Aftel? na face 1,
x 11%x (5.2.1)
N, = A{fs,{z na face 2,

em que f1 e f2 indicam a face 1 e face 2, respectivamente. Desse modo, as faces podem
apresentar diferentes espessuras e valores de rigidez, ou seja, diferentes valores para a matriz

de rigidez [A] em cada face. A curvatura é dada por

1
= (el + ),

H, (5.2.2)

e 0 momento fletor por
M, = NyHp,, (5.2.3)

em que H,, € a distancia media entre as superficies de cada face.

Substituindo a Equacéo (5.2.1) e a Equacao (5.2.2) na Equacdo (5.2.3), tem-se:

M | L + ! (5.2.4)
e =2 [ T 7| 2.
A11 A11

2
m

Assim, é possivel obter uma aproximacao da rigidez flexural D da placa na direcéo x,

fazendo Mx/ -

-1
1 N 1
A1 2
1 A

D, = H2, (5.2.5)

Fazendo a hipotese de que cada face tenha apenas 1 lamina ou obtendo propriedades

elasticas equivalentes E,{ e v,{y para cada face, é possivel determinar
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E'n ' E/M]
fl1 _ =x 1 _ f1 y .
All - /1—11 2‘1 =11- (‘ny)zg )
2 '_ fz'_ (5.2.6)
E."h E
f2 _ =x 2 _ f2 y
Ay = PR A, =11- (ny)zg :
Ja para um sanduiche de faces laminadas distintas, tem-se:
HZ
D, = i :
A A, (5.2.7)
i, o
E."hy E.°h,

5.3 TEORIA DE PRIMEIRA ORDEM

Como indicado em Mendonga (2005), placas-sanduiche ndo podem ser consideradas
placas finas, apenas semiespessas ou espessas, dependendo da relagéo l/ g emaque [ €0

comprimento caracteristico e H é a espessura da placa, como visto na Figura 5.3. Desse modo,

as tensOes cisalhantes transversais, 7, € 7,,, hdo podem ser desconsideradas.

Figura 5.3 — Propriedades geométricas de um painel-sanduiche.

o~
5 2 IH
h, N A
face 2
§ — nucleo
Hnf
—
th face 1

Fonte: Adaptado de Mendonca, 2005.

A partir da Figura 5.3, é possivel identificar as demais propriedades geométricas de uma
placa-sanduiche, em que h; e h, sdo a espessura da face inferior e superior, respectivamente, e

H,, é a espessura do nucleo.
Para a analise da Teoria de Primeira Ordem em placas-sanduiche é preciso fazer

algumas hipoteses, que segundo Whitney (1987) sdo:
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1. As faces podem ser homogéneo-isotropicas ou compostas por laminas ortotrépicas
angulares de espessuras constantes h; e h,;

2. O nucleo é ortotrdpico, com as direcBes principais alinhadas aos eixos x-y e tem
espessura constante e muito maior que a das faces (H,, > h, € h,);

3. As tensQes oy, 0, € T,y NO nlcleo sdo desconsideradas, pois os materiais usados
possuem baixo modulo de elasticidade;

4. &, é desprezada, pois o deslocamento transversal w é independente de z;

5. As tensdes cisalhantes transversais sdo nulas nas faces, mas nao no nicleo;

6. Hipoteses de teoria linear:
1. Os deslocamentos transversais sdo pequenos comparados a espessura da placa

w<H/y;

2. As deformacdes coplanares sdo pequenas comparadas a unidade (¢ < 2%);
3. Onucleo e as faces obedecem a Lei de Hooke.

7. Hipdteses cinematicas, visualizadas na Figura 5.4:

(@) Os deslocamentos coplanares no nucleo, u,, e v, variam de forma linear
com z, porém as se¢Oes normais a superficie de referéncia no nicleo néo
sdo restringidas a permanecerem normais a esta, caracterizando uma
teoria de primeira ordem;

(b) Os deslocamentos coplanares nas faces, u,, v;, u, € v,, sao considerados

uniformes ao longo da espessura de cada face.

Figura 5.4 — Hipdtese de distribui¢do linear e estado antiplano.

. distribuicdo
face 2 )4 i ¢
Z y P |n.ear
\teona
nucleo ,anticlastica
7 X, U
//
(_ face 1 4

Fonte: Adaptado de Mendonca, 2005.

Das hipoteses 3 e 5, pode-se definir o estado de tensbes antiplano, ou para o caso de
placas-sanduiche, o nicleo antiplano, que é o estado de tensGes resultante quando o modulo de
elasticidade do ndcleo for muito pequeno (E,, = 0), ou seja, 0 nucleo é fraco para prover uma

influente contribuicdo na rigidez flexural.
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Para a hipotese 7, os deslocamentos coplanares num ponto arbitrario do ndcleo séo

representados por

Up = uo(er) + Zl/)x(x:y) )

o (5.3.1)
vn =0°(x,y) + 2, (x,y),
e num ponto qualquer das faces 1 e 2 é representado por
o 1
U =u” — E(H — h)y
1
u; =u’+ > (H = hp)y;
1 (5.3.2)
vy =v° =5 (H = h)y;
o 1
UZ =7V +§(H - hz)lpy.
E da hipotese 4, o deslocamento transversal é:
w = w(x,y). (5.3.3)

Portanto, o comportamento da placa-sanduiche é moldado com base em cinco fungdes
de deslocamento: deslocamentos de membrana da superficie média (u°(x,y) e v°(x,y)), 0
deslocamento transversal (w(x, y)) e as rotagdes da normal em relacdo aos eixos y e x (¥, (x, y)

e (Y, (x,y), respectivamente). Desse modo, as deformages sdo:

{Y,Z=lpx+14/,x (5.3.4)

y;}z =Yy +wy o

( 1

el' = e = (H — h)i,

1

et = &y — E(H — hy)ky (5.3.5)
1

kVJ{yl = ony ) (H - hl)ny
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( 1
8,]:2 =& +§(H — hy)K,

1
(el =g+ = (H = )iy (5.3.6)

f2 0 1
Yxy = Yxy + E (H - hZ)ny

Em que a Equacéo (5.3.4) representa o cisalhamento transversal no ndcleo e Equacéo
(5.3.5) e Equacéo (5.3.6) séo a extensdo na face 1 e face 2, respectivamente.

Os esforcos normais e de momento sdo relacionados as tensdes da mesma forma que na
secdo (4.2), porém a partir da hipdtese 3, em que as componentes coplanares oy, g, € Ty, do

nacleo sdo nulas, os esforgos normal e de momento sdo representados por

—H/2+h1 H/2
{Nx; Ny; ny} = ] (ax; Oy; Txy)dZ +f (O’x; Oy; Txy)dZ, (5.3.7)
-Hp/, H/y=h,
—H/2+h1 H/2
{My; My; My} = fH/ (05 0y; Tay)zdz +] (0x; 0y; Tay)zdz. (5.3.8)
/2 2~ h2

A partir da hipdtese 5, é visto que apenas o nucleo tem uma distribuicdo de tensdes

cisalhantes, assim, os esforcos cortantes por unidade de comprimento séo:

Hn/2
{Qx; Qy} = ]Hn/ (sz; Tyz)dz- (539)
- 2

As tensBes coplanares em cada lamina [, séo dadas por
{o*h} = [QF]{e*!x} . (5.3.10)

Como o nucleo estd sujeito apenas as tensdes cisalhantes transversais, entdo a relacdo

constitutiva e dada por

Ty \" _ [Gz O ]n {V;?z}
{sz} —[0 6ol Lyrf (5.3.11)
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Substituindo as Equagdes (5.3.4)-(5.3.6) nas Equacdes (5.3.10) e (5.3.11) e depois
substituindo essas tensGes nas Equagdes (5.3.7)-(5.3.9) e integrando, obtém-se a relagdo

constitutiva:

{1\1\;}:[1{3 [';{g,f}' (5.3.12)
(=m0 e {lz//))yxy} (5.3.13)

Considerando que as faces 1 e 2 sejam laminadas, compostas respectivamente por N; e

N, laminas de espessuras h,fl e h,{z, as submatrizes de rigidez do sanduiche [A], [B], [F] e [D]

~

Sao.:
N1 N,
[4] = ) [Q¥R[ + ) [02h)?;

Ny N3
_1 _ Akf11pf1 1 _ Akf21p 2.
[B] =5 (i H);[Q Jrf+5 hz);m “Jh]?;

(5.3.14)
Ny Ny
[F] = D @R[ 2 + ) 1042 mf* 2%
k=1 k=1

Ny N
1 ~ 1 5
(D] =5 (= 1) D QY IR 2 45 (H = ko) ) [Q421Af? 7]

Em que z/ ' e z/* sdo as cotas da superficie média da lamina k das faces 1 e 2. Se cada face for

constituida por uma Unica lamina, [B] = [F], entdo a Equacdo (5.3.14) torna-se

[A] = hi[Q7*] + R, [Q72];

1 ey 1 ~
[B] = [F] = 5 (hy = KW Q'] + 5 (H = ho)1,[Q7°]) (5.3.15)

1 _ 1 _
[D] = Z(h1 - H)2h1[Qf1] + Z(H - hz)zhz[sz]-

Se as faces forem idénticas e possuirem uma unica lamina cada, entdo
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[A] = 2R[Q];
[B] = [F] = [0]; (5.3.16)

h _
[D] =7 (H - m?el,

onde h é a espessura e [Q] € a rigidez de uma das faces. Para um sanduiche que possui mais de

uma lamina em cada face, desde que ele seja simétrico, [B] = [F] = [0].



6 METODO DOS ELEMENTOS FINITOS
6.1 FLEXAO ESTATICA

Para a analise em elementos finitos de uma placa de material composto, utiliza-se a
teoria de Mindlin para placas semiespessas (MENDONCA, 2005). Tomando o principio dos

trabalhos virtuais (PTV) para o caso estatico linear, tem-se:

Lt
Vyz} Essg E45] Vyz d f .
- 0 — wqdfl = 0. 6.1.1
{yxz Eus  Ess {sz} 0 1 ( )

[ &Y Bl aax |

0

O PTV busca a solucéo de {u"; v w; Yy, wy}t, onde funcdes u°® e v° em qualquer

~

ponto (x,y) € £, para qualquer conjunto de funcdes peso {2%; 9°; W; P,; gﬁy}t, satisfazendo
a Equacdo (6.1.1). O Q € o dominio da placa e q(x,y) é a carga transversal distribuida por
unidade de éarea.

A superficie de referéncia da placa (Q) é particionada em regifes chamadas de

elementos finitos (2¢), em que:
uzs, Q¢ =10, (6.1.2)
AN =0,i+#j, (6.1.3)

onde e € o contador de elementos e ne é o nimero total de elementos. Das hipo6teses da teoria
de primeira ordem e usando a formulagdo de elementos finitos baseada em deslocamentos,

obtém-se:

u(x,y,2) = u(x,y) + ziP(x, y);
v(x,y,2) =v°(x,y) + 2, (x,y); (6.1.4)
w(x,y,z) =w(x,y).

Em vez de obter a solugdo exata de w,y, e ¥, para a Eq. (6.1.1), busca-se a

determinacéo de soluces aproximadas wy, (x, ¥), Yxn (X, ¥) € Yyn(x, y).
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No dominio Q¢ de cada elemento finito e, funcbes base (N,,,) sdo definidas, fazendo

com que o campo de deslocamento aproximado seja expresso como:

u’(x,y) ¢ Uno

vo(x, y) Nne ( Vno ‘

wix,y) b = Z NE,(x,y) | Wno b, (6.1.5)
Y (x,y) no=1 Yano

Py, Yyno

onde o subindice no esta associado ao né do elemento, n,, € 0 nimero de nds do elemento e
Ng,(x,y) € o conjunto das n,,, funcBes base, em que ndo estardo em funcédo de (x, y), mas sim

em funcdo de coordenadas intrinsecas (r, s) do elemento, representadas na Figura 6.1.

Figura 6.1 — Mapeamento do elemento lagrangeano biquadrético e numeracao intrinseca dos 9 nos.

S

==

Fonte: Adaptado de Reddy, 1997.

As funces de interpolacéo, constituidas por polinémios de Lagrange séo

N; = a; + bix + ¢;y + dixy + e;x? + fiy? + gix’y + hixy? + k;x?y?, (6.1.6)

para um elemento linear e quadratico com 9 nés, como na Figura 6.1, sdo, segundo Reddy

(1997), representados por



55

Ny (r,s) = %rs(r —D(s—1);  Ny(r,s) = %rs(r +1)(s — 1);
Ny(r, s) = %rs(r +1(+1); Ny(r,s) = %rs(r —1)(s + 1);
Ns(r, s) = %5(1 —r)(s—1);  Ne(r,s) = %r(r +1)(1 — s2); (6.1.7)
Ny (r, s) = %5(1 —rD)(s+1);  Ng(r,s) = %r(r —1)(1 — s2);

No(r,s) = %(1 —1r2)(1 - s2).

Com isso, as funcdes de deslocamento no elemento

{u(x, 3% = [N°(x, »)I{U°}, (6.1.8)

podem ser obtidas, de forma aproximada, pela Eq. (6.1.7) e pelo vetor de deslocamentos nodais
U®, a partir da Eq. (6.1.5).
Da Equagdo (6.1.1) do PTV, as deformagdes, em funcdo dos deslocamentos, séo

definidas para deformac6es em membrana e flexdo por

([ u% )
vy
g) _ ) uytvs
(=3 Ve [ (6.1.9)
Vyy
U*/)y,x-l'lpx,yJ

e para deformagdes cisalhantes transversais por

G-

As relag0es entre os deslocamentos e as deformagdes podem ser expressas por:

{?}Z=[BF(X'Y)]{U8} e {));Z}=[Bf(x.y)]{Ue}, (6.1.11)
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em que [Bfe] e [BE] sao denominadas matrizes de deformacdo membrana-flexdo e cisalhante.

As deformac0es virtuais, {€°}5 e {K}7,, se relacionam as funcdes peso no elemento, chamados

de deslocamentos virtuais, por

@Y = (20,0, 9,9, . (6.1.12)

As funcbes [N€(x,y)], da mesma forma como na Equacdo (6.1.8), sdo usadas para

aproximar {ii}7:
{@x, ¥ = IN°(x, T} (6.1.13)

Substituindo a Equacéo (6.1.13) na Equacdo (6.1.11), tem-se:

{?}Z=[B}f(x,y)]{l7€} e {Zyz}=[Bg(x,y)]{ﬁe}. (6.1.14)

XZ

Com isso, o0 PTV para um elemento qualquer e, fica na forma:

@ |[ (a1 Ty Bllplaxay+ [ tmerise)iselaxay | )

Qe (6.1.15)
— {0} | (V&) a(xy) dxdy = 0.
Qe
Ou de forma compacta:
(0 [Kke + KeJ(Uey - (O} (Fey = 0, (6.1.16)

em que [Kfe] [KE] e [F¢] sdo as matrizes de rigidez da membrana-flexdo, matriz rigidez de
cisalhamento transversal e o vetor forga nodal do elemento, respectivamente.

Para a solucdo do PTV ser expressa, utiliza-se um conjunto de fungfes peso, restrito ao
espaco vetorial formado pelas fungdes de interpolacdo lagrangeanas. Desse modo, para cada
grau de liberdade existird uma equacao referente ao vetor nodal escolhido, ou seja, tem-se n,,,

equacdes, que serd na forma
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[Ke{U¢®} = {F¢}, (6.1.17)
em que [K¢] = [Kfe + Kf] e conhecendo as condicBes de contorno, é possivel obter uma

solugéo para o sistema.

6.2 CARREGAMENTOS DINAMICOS

De forma analoga ao caso estatico, a analise dindmica é feita usando o PTV, mas
aplicando o principio de D’Alembert para decompor forgas de corpo em forcas de inércia.

Assim, a integral dos termos de inércia é:

= f (00 (00410 + 995 + OW°) + py (80, + 0%, + Pril® + B, 5°)
QO

(6.2.1)
+ %) (l/jxll}x + l/jylpy)]dﬂ-
Na forma matricial compacta, a Equacéo (6.2.1) fica:
I = j {ti}t [m]{ii}dQ. (6.2.2)
Q
Substituindo a Equacéo (6.2.2) no PTV, obtém-se:
~ t
£[A Bj(e° Vyz} Vyz _J ~
]Q {r%}[B D]{K}dﬂ-l_jﬂ {?xz [E] {sz}dﬂ X wq(x,y,t)dQ 623

+ f (@} [m]fidda = 0.
Q

Como pode ser visto na equacéo (6.2.3), tanto o carregamento transversal g quanto 0s

deslocamentos {u} sdo fungdo do tempo t, isto é:
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u’(x,y,t)
v°(x,y,t)
{u} = {ulx,y, 00} = ¢ wx,y,t) ». (6.2.4)
Yr(x, 3, 1)
¥y (x,y,1)

Assim, de forma analoga aos deslocamentos da Equacdo (6.1.8), as aceleracOes

aproximadas sdo encontradas a partir das funcdes de interpolacéo, obtendo:

{ii(x, y, )} = [N (x, YU (D)} (6.2.5)
As trés primeiras integrais da Equacéo (6.2.3) resultardo nas matrizes de rigidez e no

vetor forca, igual ao caso estatico. Ja a ultima integral, que é o termo de inércia I do elemento,

é calculado usando a Equacéo (6.2.5), tornando-se:

1 ={0°) [ fm [NeJ [me][Nelde| {7 (D). (6.2.6)

Adicionando a Equacao (6.2.6) na Equacdo (6.1.15) e escolhendo os valores nodais da

funcdo peso para cada grau de liberdade, encontra-se a equacao de movimento algébrico global:

[MI{U ()} + [KI{U(6)} = {F()}. (6.2.7)

6.3 VIBRACOES EM PLACAS-SANDUICHE

A partir da Equacdo (6.2.7) é possivel determinar uma aproximacdo dos modos e
frequéncias naturais de vibracdo. Inicialmente, para um sistema com carregamento nulo,
{F(t)} = {0}, usando o método de separacdo de varidveis, a equacdo do movimento fica na

forma:
{U®)} = (U}e't, (6.3.1)

em que w é a frequéncia natural de vibracdo. Substituindo a Equacéo (6.3.1) na Equacéo (6.2.7),

obtém-se um problema linear de autovalores, definido por.
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[K — w?M]{T} =0 (6.3.2)

Para o caso estudado nesse trabalho, segundo Reddy (1997), a solucéo é assumida como

periddica. O deslocamento transversal é dado como:
wo(x,t) = W(x)e'®t. (6.3.3)
Para 0s casos simétricos, considerando o carregamento transversal g, tem-se a solugéo:

02 , 02wy . 0*Wo 0?2 0w,
—% ExxExxW + bNxxW + bq = bIO ﬁ - bIz W, (634)

em que N, é a carga axial e os valores de I sdo determinados por:

hy
I;=h j ’ p(2)idz. (6.3.5)
_h/2

Para o caso em que ndo ha o carregamento transversal, a Equacao (6.3.4) torna-se:

d*w . d*w R . d*W
Ech’nyyW - bNxxW = O)ZIOW - 0)212 dxz . (636)
E a solucdo geral é dada por:
W(x) = cysendx + cycosAx + c3senhux + c,coshux , (6.3.7)

em que ¢4, ¢, c3 € ¢, S80 constantes determinadas de acordo com as condic¢des de contorno e

A e u séo, respectivamente:

1
A= \/5 (q ++/q% + 4pr), (6.3.8)
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p= \/% (—q +q? + 4pr), (6.3.9)

onde p = E21,,, ¢ = w*[, — bN,, e r = w*[;. Considerando que N,, = 0 e ignorando os
efeitos de inércia rotativa I,, tem-se A = u, sendo possivel isolar w. Com isso, as frequéncias

fundamentais de vibracdo sdo dadas por:

b
w = A? /@ (6.3.10)
0



7  MATERIAIS E METODOS

Conforme mencionado anteriormente, a placa do motor do avido de 2019 da Equipe
Albatroz Aerodesign é constituida por um ndcleo com espessura de 10mm de Honeycomb,
fabricado a partir de papel meta-aramida PN1, com duas laminas, de 0,47mm de espessura

cada, de tecido de fibra carbono 200 3k em cada face, como mostra a Figura 7.1.

Figura 7.1- Placa do motor construida.

'

Para estudar o comportamento estatico e dinamico de placas-sanduiche sdo feitas

Fonte: Picoli; Tezza; Shimomura, 2019.

andlises estatico-lineares e modais em elementos finitos, para diferentes situagcdes em trés casos
com as seguintes variagoes:
1. material do ndcleo;
2. numero de ldminas em cada face e;
3. direcdo das laminas.
O software Altair Hyperworks € utilizado para modelar o problema em elementos

finitos, representado na Figura 7.2, e para obter a solucdo € usado o solver OptiStruct.
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Figura 7.2— Modelo da placa do motor em elementos finitos.

FORCE=43.1

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

Como pode ser observado na Figura 7.2, a placa tem dimensdes 200 x 300mm, com
uma de suas extremidades engastada, enquanto a outra é livre. A extremidade livre apresenta
um rasgo para posicionar o motor, sofrendo apenas os esforcos referentes ao mesmo, que
segundo Soares (2019), possui uma tracdo de 43,15N e um torque de 710N.mm. Utilizando
um rigido do tipo RBE3, que é um elemento auxiliar que transmite uma forca externa ao
conjunto em analise, € possivel aplicar também a massa do motor de 0,698kg. Esse elemento
pode ser visto em verde no modelo da placa.

A esquematizacdo da sequéncia de estudos deste trabalho é representada como

fluxograma na Figura 7.3.

Figura 7.3— Fluxograma da sequéncia de estudos.

'-

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.
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7.1 PROPRIEDADES DOS MATERIAIS

Os materiais utilizados para todos os casos analisados neste trabalho sdo: o tecido de
fibra de carbono 200 3k, o Honeycomb de papel meta-aramida PN1 e o PVC expandido,
também chamado de Divinycell H60. As propriedades mecéanicas desses materiais sao retiradas
do relatério de Estruturas e Ensaios Estruturais de 2019, da Equipe Albatroz Aerodesign. No
ano em questdo, a equipe realizou diversos ensaios mecanicos para 0s materiais comumente
usados na fabricagdo das aeronaves. As propriedades da fibra de carbono e do Honeycomb
podem ser vistas na tabela 7.1. As propriedades relativas ao Honeycomb consideram o material
ensaiado ja com uma lamina de carbono em cada face, pois suas células hexagonais falham

rapidamente durante um ensaio mecanico. Ja as propriedades do Divinycell podem ser vistas na

tabela 7.2.

Tabela 7.1 — Propriedades da fibra de carbono e do Honeycomb.

Material Fibra de Honeycomb com uma lamina de
Carbono carbono em cada face

E, [MPa] 49749,50 11073,62

E, [MPa] 4974950 14457,89

G1, [GPa] 14500,00 -

X; [Mpa] 181,74 68,30

Y; [Mpal] 181,74 93,40
Trup [MPa] 33,00 -

p [kg/m?] 1120,00 138,31

Fonte: Adaptado de STEIN; TEZZA; SHIMOMURA, 2019.

Tabela 7.2 — Propriedades do Divinycell.

E [MPa] 55,00
Oesc [MPa] 1,40
p [kg/m?] 45,00

Vi 0,32

Fonte: Adaptado de STEIN; TEZZA; SHIMOMURA, 2019.
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A fibra de carbono possui as propriedades dos modulos de elasticidade iguais por conta
de ela ser fabricada em manta trancada, fazendo com que as direcGes sejam perpendiculares

entre si.

7.2 CASO 1: MATERIAL DO NUCLEO

Inicialmente analisou-se a troca do material do ndcleo, de Honeycomb para Divinycell,
ambos com a mesma espessura de 10mm, mantendo a quantidade de laminas de fibra de
carbono, em que a Figura 7.4 representa a modelagem para os dois ndcleos. Com isso, a partir
da analise linear estatica serd possivel observar a variacdo no fator de seguranca (FS) e no
deslocamento maximo da extremidade livre da placa. J& da andlise modal, sera possivel
observar a variacdo nas frequéncias naturais da estrutura e podera ser feita uma comparacao

dos resultados.

Figura 7.4 — Modelagem da estrutura sanduiche: (a) com ndcleo de Honeycomb e (b) com Divinycell.

(@) (b)

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

7.3 CASO 2: NUMERO DE LAMINAS

Para 0 segundo caso de estudo, variam-se 0 nimero de ldminas em cada face da
estrutura, mantendo o nicleo de Honeycomb. Sdo analisadas placas com uma, duas, trés e quatro
laminas. A Figura 7.5 mostra a modelagem para as 4 situacdes e cada situacdo sera analisada

estatica e dinamicamente.

Figura 7.5 — Modelagem da placa com uma, duas, trés e quatro laminas, respectivamente.
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Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

7.4 CASO 3: DIRECAO DAS LAMINAS

Por fim, a dltima comparacdo a ser feita € variando a direcdo das laminas. A manta de
carbono utilizada pela equipe é trancada, formando angulos retos entre as direcdes, ou seja, a
lamina de carbono esta nas dire¢des 0 e 90°. Mantendo o nlcleo de Honeycomb e a primeira
lamina na direcdo original, varia-se a dire¢do da segunda lamina, deixando-a em 45°. Portanto
cada face tera configuracdo [0/45]7. A figura 7.6 demonstra a dire¢do das duas situacOes e de
mesmo modo como 0s casos anteriores, sao feitas analises estaticas e dinamicas para cada
situacéo.

Figura 7.6 — Modelagem da estrutura com l&minas orientadas a 0° na esquerda e 45° na direita.

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.



8 RESULTADOS E DISCUSSOES

8.1 ANALISE DE CONVERGENCIA DE MALHA
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Para realizar as analises estaticas e dindmicas, no software Altair Hyperworks, em todos

0s casos de estudo citados é preciso criar a malha do modelo da Figura 7.2, em que ¢ feita a

discretizagdo da malha de acordo com o tamanho dos elementos que a constituem. Para isso, é

realizada uma analise de convergéncia de malha, em que a malha é refinada constantemente até

alcancar um erro relativo menor que 0,5%, assumido pelo autor. Na tabela 8.1 é possivel

visualizar os erros relativos de acordo com o deslocamento maximo obtido da anélise estatica

para cada tamanho de elemento, assim como o nimero de elementos e nos correspondentes. J&

a figura 8.1 representa o erro relativo em relagdo ao numero de elementos.

Tabela 8.1 — Resultado da convergéncia de malha.

Tamanho do Numero de ] | Deslocamento | Erro relativo
elemento elementos Nimero de nos maximo [mm] [%6]
10 520 581 0,689 -
6 1429 1530 0,667 3,19
5 2080 2201 0,662 0,90
4 3250 3401 0,654 0,85
3 5728 5929 0,651 0,67
2 13000 13301 0,650 0,15

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

Figura 8.1- Grafico da analise de convergéncia de malha.
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Fonte: Desenvolvido pelo autor, 2021.
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Da andlise é possivel identificar que o erro entre os tamanhos de elementos 2 e 3 € menor
que 0,5%, portanto, o tamanho escolhido é o de 3, com elementos do tipo QUADA4. Assim, a

malha escolhida possui 5728 elementos e 5929 nds e sua representacdo € dada na figura 8.2.

Figura 8.2— Malha para simulagdo computacional.

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

Com a obtencdo da malha e conhecendo as propriedades dos materiais, € possivel

realizar as analises em elementos finitos.

8.2 CASO 1: MATERIAL DO NUCLEO

8.2.1 Andlise Estatica

Apos a realizacdo da analise linear estatica nos modelos computacionais demonstrados
na se¢do 7, com o auxilio do solver OptiStruct do pacote Altair Hyperworks, foi possivel obter

o0 deslocamento méaximo e o fator de seguranca (FS) de cada estrutura, mostrados na Tabela 8.2.

Tabela 8.2 — Resultados estaticos para diferentes materiais do nucleo.

Nucleo Deslocamento [mm] | FS [Hill]
Honeycomb 0,651 6,90
Divinycell 0,903 2,89

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.
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A massa das duas opg¢des analisadas € muito proxima: a estrutura com nucleo de
Honeycomb tem 0,127kg, enquanto a placa com ntcleo de Divinycell tem 0,134kg. Porém como
é possivel observar na tabela 8.2, a segunda situacdo apresenta deslocamentos muito maiores

que a primeira, além de apresentar um fator de seguranca menor pelo critério de Hill.

8.2.2 Anélise Dinamica

A partir da andlise modal realizando no software Hyperworks, 0s quatro primeiros
modos para a situacdo inicial, em que o ndcleo é do material Honeycomb, podem ser vistos na
figura 8.3. Ja os quatro primeiros modos de vibrar da placa com nucleo de Divinycell podem
ser vistos na figura 8.4. As frequéncias naturais para os quatro modos de cada situacdo sdo

mostradas na tabela 8.3.

Figura 8.3 — Quatro primeiros modos de vibrar para o caso ntcleo de Honeycomb.

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

Figura 8.4 — Quatro primeiros modos de vibrar para o caso ndcleo de Divinycell.

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.



Tabela 8.3 — Resultados dindmicos para diferentes materiais do nucleo.

Honeycomb Divinycell
Modo o .
Frequéncia [Hz] | Frequéncia [Hz]
Primeiro 32,76 90,17
Segundo 53,26 175,04
Terceiro 167,50 447 .47
Quarto 187,38 516,39

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.
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A primeira situagcdo apresenta valores de frequéncia natural reduzidos quando

comparados com a segunda situacdo. Isso se deve pelas excelentes caracteristicas que o

Honeycomb apresenta para amortecimentos de vibragdes, por conta da alta fracdo volumétrica

de espacos vazios no interior de cada hexagono.

8.3 CASO 2: NUMERO DE LAMINAS

8.3.1 Anaélise Estatica

Para o segundo caso estudado também sdo obtidos o deslocamento maximo e o fator de

seguranca para as situacdes de uma, duas, trés e quatro laminas em cada face, que sdo

observadas na Tabela 8.4. Os valores para 0 modelo com duas laminas ja foram apresentados

na Tabela 8.2, para a situacdo com nucleo de Honeycomb.

Tabela 8.4 — Resultados estaticos para diferentes quantidades de laminas.

NUmero de laminas Deslocamento [mm] FS [Hill]
1 0,832 0,95
3 0,344 12,08
4 0,224 17,25

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

E possivel observar que para uma tnica lamina de fibra de carbono em cada face tem-

se um fator de seguranca por Hill menor que 1. E importante observar que esse valor do fator
de seguranca néo € obtido diretamente da equacéo do critério de Hill, e sim de uma comparacgéo
direta do valor obtido com o limiar da falha. Com isso, tem-se que essa configuracdo pode

aguentar até 95% dos esforcos apresentados; logo, ela falharad. Nas demais situacdes, com o
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aumento de ndmero de laminas, o fator de seguranca aumenta e 0s deslocamentos maximos
diminuem. Isso ocorre por conta do aumento da rigidez na estrutura com o acréscimo de cada

lamina.

8.3.2 Anadlise Dinamica

Para a analise dindmica a situacdo com uma lamina foi desconsiderada, visto que a
mesma falha. Os modos de vibrar dos modelos com trés e quatro laminas podem ser vistos nas
figuras 8.5 e 8.6, respectivamente, enquanto as frequéncias naturais sdo mostradas na tabela
8.5. As frequéncias e os modos de vibrar do modelo com duas laminas ja foi apresentado nos

resultados do caso 1, na situagdo com nucleo de Honeycomb.

Figura 8.5 — Quatro primeiros modos de vibrar para o caso com trés laminas.

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

Figura 8.6 — Quatro primeiros modos de vibrar para o caso com quatro laminas.




Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

Tabela 8.5 — Resultados dindmicos para diferentes quantidades de 1aminas.

Trés Laminas Quatro Laminas
Modo o o

Frequéncia [Hz] | Frequéncia [Hz]
Primeiro 41,16 49,03
Segundo 74,13 92,22
Terceiro 211,94 253,01
Quarto 241,52 291,18

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

E possivel observar que com o aumento do nimero de laminas em cada face a frequéncia
natural aumenta. Isso se deve pelo fato de que a rigidez da estrutura é proporcional ao nimero

de camadas de laminas, como ja mencionado anteriormente.
8.4 CASO 3: DIRECAO DAS LAMINAS
8.4.1 Andlise Estatica

Por fim, de forma analoga aos demais casos, da andlise estatica computacional, sdo
obtidos o deslocamento méaximo e o fator de seguranga da estrutura com Iaminas [0/45]r em
cada face, expostos na Tabela 8.6. Os valores para a situagdo em que as laminas sdo todas na

mesma direcdo podem ser encontradas nos resultados do caso 1.

Tabela 8.6 — Resultados estéticos para a situagdo com uma das camadas de l1aminas a 45°.

[0/45]+
Deslocamento [mm)] 0,503
FS [Hill] 9,02

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

Comparando os resultados com os obtidos para as laminas [0/0]r, percebe-se uma
diminuicdo no deslocamento, enquanto ha um aumento no fator de seguranca da estrutura,

mantendo a mesma massa.
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8.4.2 Anélise Dinamica

J& para a analise modal, os quatro primeiros modos de vibrar da estrutura com laminas
[0/45]+, em cada face, s&o mostrados na Figura 8.7 e os valores das frequéncias naturais para 0s
modos de vibrar sdo listados na Tabela 8.7. Para a situacdo com laminas na disposicdo [0/0]r,

os valores de frequéncia e os modos de vibrar sdo vistos na anélise dindmica do caso 1.

Figura 8.7 — Quatro primeiros modos de vibrar para o caso com laminas dispostas em [0/45]r.

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

Tabela 8.7 — Resultados para a situagdo com uma das camadas de 1aminas a 45°.

[0/45]r
Modo ]
Frequéncia [HZz]
Primeiro 31,83
Segundo 58,36
Terceiro 163,98
Quarto 188,62

Fonte: Desenvolvida pelo autor, 2021.

Comparando os resultados com os obtidos para as laminas na mesma direcgdo, é possivel
perceber uma pequena influéncia nas frequéncias de cada modo, em que no primeiro e terceiro
modos ha uma pequena reducdo nos seus valores, enquanto no segundo e quarto modos ocorre
um elevacdo. Isso ocorre por conta do angulo de 45° na disposicao das laminas influenciarem
as frequéncias naturais da estrutura, fazendo com gque os modos em flexdo diminuam, enquanto

as dos modos em torgdo aumentem.
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9 CONCLUSOES

O objetivo geral deste trabalho consiste em apresentar uma anélise estatica e dinamica
do comportamento de uma estrutura em material compdsito do tipo placa-sanduiche, alem da
realizacdo de comparacdes para casos em que Se varia a estrutura.

Dos resultados obtidos das andlises lineares estaticas e modais feitas em elementos
finitos por simulaco computacional, é possivel observar que o nucleo polimérico de material
do tipo colmeia, conhecido como Honeycomb, mostra-se mais eficaz para as aplicacfes em
placas de motor para aeronaves radio controladas, visto que apresentam uma confiabilidade
maior e aumentam a competitividade do projeto.

Em relacdo ao numero de ldminas de fibra de carbono em cada face da placa, é
perceptivel que com o aumento do nimero delas o fator de seguranca, pelo critério de Hill,
apresenta uma elevacdo, porém ha um aumento na massa da estrutura, demonstrando que o
aumento de nimero de ldminas é desnecessario para o tipo de aplicagdo, visto que diminui a
competitividade do projeto.

Para o Gltimo caso, a variacdo da direcdo das laminas em 45° para a segunda camada,
h& uma variacdo muito pequena nos resultados das frequéncias naturais obtidas, visto que para
0s modos de vibrar em flex&o essa situagdo mostra-se mais eficiente, mas para 0s modos em
torcdo, a situacdo com as ldaminas nas mesmas dire¢cdes se mostra melhores. Porém, da analise
estatica, observa-se um comportamento melhor vindo da situagdo [0/45]r, visto que o fator de

seguranca € superior com a diminui¢do no deslocamento méximo da estrutura.

9.1 TRABALHOS FUTUROS

Como sugestdo para trabalhos futuros tem-se a fabricacdo das placas-sanduiche, para
todas as situagOes estudadas, para que sejam feitos corpos de prova, para obtencdo das
propriedades mecanicas, e a obtencdo de uma malha experimental, com o auxilio dos
equipamentos do laboratorio de acustica da universidade, para que seja possivel realizar uma
analise modal experimental também, servindo para comparacdo e validagdo do modelo
computacional.

Outra sugestdo é de prender as placas confeccionadas em bancadas de ensaio estaticas

e dindmicas presentes na Equipe Albatroz, com o conjunto moto propulsor acoplado a elas.
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Desse modo, pode-se estudar a influéncia da vibragdo do motor nos modos de vibragdo da

estrutura, para implementacdo no modelo de elementos finitos.
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