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RESUMO

Desde sua utilizacdo na inddstria de ponta, até em utilizagdes mais comuns, 0s materiais
compositos se mostram como sendo uma 6tima alternativa. Porém os mesmos podem apresentar
pouca confiabilidade ou eficiéncia quando manufaturados e projetados sem os devidos
cuidados. Por isso é de extrema importancia o conhecimento técnico e cientifico para que haja
um bom aproveitamento de seu potencial. Saber reconhecer defeitos nos mesmos também é
importante, ainda mais havendo defeitos de dificil percepcdo, como é o caso da delaminacao.
Este estudo buscou desenvolver um modelo numérico capaz de avaliar o dano por delaminagéo
em laminados de carbono-epoxi atraves da aplicacao do critério de Hashin e da anélise da curva
momento versus curvatura obtidos através do ensaio de flexdo 4-pontos. Contudo nédo se obteve
uma boa correlacdo nos resultados devido a dificuldade do modelo de contato no modelamento
do ensaio de flexdo. Entretanto, a partir deste estudo é possivel buscar um modelo que
represente fisicamente o problema, ou até um submodelo das regides delaminadas, que possa
obter correlagdo com os resultados experimentais.

Palavras-chave: Materiais Compositos. Delamina¢do. Modelo Numérico. Flexdo 4-pontos.
Critério de Hashin.






ABSTRACT

Since its use in state-of-the-art industry, even in most common uses, composite materials are a
great alternative. Nevertheless, they may present low reliability or efficiency when
manufactured and designed without due care. Therefore, it is of extreme importance the
technical and scientific knowledge so that there is a good use of its potential. Being able to
recognize defects in it is also important, especially with defects of difficult perception, such as
delamination. This study aimed to develop a numerical model capable of evaluating the damage
by delamination in carbon-epoxy laminates through the application of the Hashin criteria and
the analysis of the moment-curvature curve obtained through the 4-point bending test. But no
correlation was obtained in the results due to the difficulty in modeling the contact of the
bending test. However, from this study, it is possible to search for a more precise model, or
even a submodel of delaminated regions, that can obtain a correlation with the experimental
results.

Keywords: Composite Materials. Delamination. Numerical Model. 4-point bending. Hashin's
Criteria.
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1 INTRODUCAO

Material composito é definido como a combinacdo de dois ou mais materiais diferentes que
guando juntos geram um unico material com propriedades proprias diferentes das dos materiais
de origem. Segundo Cardoso (2003), para evitar ambiguidade na defini¢do ainda se acrescenta
que materiais combinados a nivel atbmico ou microscépicos ndo fazem parte deste grupo de
materiais, ficando restrito apenas as combinacGes macroscopicas.

A possibilidade de elaborar um material leve capaz de resistir a elevados carregamentos
em direcdes especificas, fez do material composito 0 mais importante na industria aeroespacial
e em outras inddstrias de ponta. A Figura 1 demonstra o processo de laminacdo do casco do
veleiro de competi¢do Volvo Ocean 65, onde € possivel notar o cuidado com a geometria do

laminado na regido da unido do casco com a quilha.

Figura 1 — Processo de laminacéo do VVolvo Ocean 65
_ 1 W

—

Fonte: THE HULL. Disponivel em:
<https://www.sailingscuttlebutt.com/wp-content/uploads/2013/12/03_IMG_0890.jpg.> Acesso em 28 de jul. de
2018.

Segundo Scaringi (2010), uma das vantagens dos materiais compositos em relacéo a
outros materiais € a liberdade de formas que o produto final pode assumir, podendo ser
produzido em grande ou pequena escala. Apesar de serem capazes de desempenhar bem a
funcdo estrutural para as quais foram projetadas, as estruturas de material compdsito possuem

desvantagens quanto as convencionais. Uma delas € a dificuldade em se prever os modos de
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falha, que podem ser intra ou interlaminares (TITA, 2006). A Figura 2 mostra a falha de um

laminado ap6s um ensaio de compressao.

Figura 2 — Falha de estrutura de fibra de carbono

—
o Rl 4““
» A calir

Fonte: Paiva et al., 2002.

Diversos pesquisadores elaboraram modelos capazes de prever e avaliar a falha em
materiais compositos, dentre eles Hashin (1980) que dividiu sua analise em quatro modos
diferentes, em funcgéo das dire¢cdes e dos carregamentos. Este critério faz parte do estudo da
micromecanica dos compdsitos, junto com a relacdo constitutiva, regra das misturas e outros
topicos. Assim, com a tendéncia atual do fluxo de projetos migrando do uso da prototipagem
para métodos numéricos, surge o interesse em desenvolver modelos capazes de auxiliar no

projeto de estruturas em materiais compositos.

1.1 OBJETIVO

Este trabalho tem por objetivo desenvolver um modelo numérico capaz de avaliar o dano por
delaminacdo em laminados de carbono-epoxi através da aplicacdo do critério de Hashin e da

andlise da curva momento versus curvatura obtidos através do ensaio de flexdo 4-pontos.



2 RESISTENCIA RESIDUAL

Segundo Cantwell e Morton (1991), os materiais de fibra com reforco estdo em crescente
utilizacdo na industria, pois oferecem varias vantagens quando comparados as ligas de aco e
ligas de aluminio. Dentre as vantagens pode-se citar maior resisténcia, rigidez, e até mesmo
resisténcia a corrosdo. Porém, as propriedades do material podem ser afetadas por defeitos na
estrutura e no material (AMARO et al., 2006).

A determinacdo da vida atil e a caracterizacdo das propriedades mecéanicas de
componentes danificados sdo conhecimentos ainda ndo bem fundamentados devido a
complexidade e diversidade dos mecanismos de falha que ocorrem nos compdsitos
(DEVIVIER, 2012).

Collombet et al. (1996) afirma que a baixa tolerancia dos compositos a impactos de
baixa energia ¢ a maior limitacdo do seu uso na indudstria, 0 que reitera a necessidade do
desenvolvimento de uma ferramenta numérica que seja capaz de predizer a existéncia e a
evolucdo com o tempo de defeitos em compdsitos. Séo trés os mecanismos de falha mais
comuns em materiais compositos: defeitos interlaminares (delaminagdes), rompimento de
matriz e rompimento de fibra (KIM et al., 1993). J& Al-Qureshi (2002) definiu-os como sendo

cinco, representados na Figura 3.

Figura 3 — Mecanismos de falhas em compositos

1. Arrancamento de fibras
2. Ponte de fibras

3. Descolamento fibra/matriz

4. Ruptura de fibras

5. Trincamento da matriz

[ (a) Falha no plano [ (b) Delaminagio

Fonte: AL-QURESHI, 2002.
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Segundo Bolotin (2001), a delaminacdo € o defeito que compromete a conexao entre as
laminas, sendo o mais frequente em estruturas de material compdsito. O risco deste tipo de
defeito é que 0 mesmo pode ndo ser facilmente detectavel. Segundo Zheng e Sun (1998), outro
agravante deste e de outros defeitos dos compdsitos € que os mesmos podem surgir em diversas
etapas da vida da estrutura, como em episodios de impactos de baixa velocidade (ou energia),
pelo chamado free edge effect, que consiste na delaminacao das extremidades do laminado, ou
por defeitos de fabricacéo.

Diversos pesquisadores estudaram métodos de analisar a resisténcia residual, sendo que
0s métodos iniciam geralmente pela geracdo de uma falha por impacto de baixa velocidade e
segue de um ensaio mecéanico pos-impacto. Como exemplo, o estudo de Santiuste et al. (2010)
sobre resisténcia residual a flexdo. Porém, a maioria destes estudos foram baseados em teste de
compressdo apds o impacto, do inglés Compression After Impact (CAl), sendo pouco conhecido
sobre a flexdo residual obtida de testes Flexure After Impact (FAI).

Garg (1988) estudou a fundo a delaminacdo, investigando sua origem, as consequéncias
para a estrutura, e técnicas analiticas e experimentais para prever seu comportamento. Além
disso afirma que materiais compdsitos possuem uma tendéncia a delaminar, o que reduz a
rigidez e a resisténcia. Este fendbmeno tem incitado projetistas a encontrar meios de retardar e
prevenir a delaminagdo de modo a aumentar a vida Gtil e a aumentar a resisténcia das estruturas.

Ainda segundo Garg (1988), a delaminacéo resulta de tensdes interlaminares originadas
por impactos, excentricidades no perfil de carga ou de descontinuidades na estrutura. A Figura

4 apresenta algumas fontes de carregamentos interlaminares que podem ocasionar a

delaminacdo.
Figura 4 — Fontes de carregamento interlaminares
Efeito - Rebaixo de Tungio de L o
Jfree edge Furagdo camada camada Parafuso Rachadura
|
( T oo -] A O
—»
r
—S.- o

Fonte: Adaptado de Garg, 1988.

Segundo Dowling (1999), os testes de flex&o e tor¢do sdo amplamente utilizados na
obtencdo de propriedades mecénicas, mas diferem dos testes de compressdo e tracdo pois as

tensdes e deformacGes ndo sdo uniformes ao longo da se¢éo transversal do espécime.
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Nadai (1950) elaborou um procedimento para determinar a curva tensdo-deformacéo a
partir da analise da curva momento versus curvatura. Nele determinou o momento como sendo
uma funcdo do deslocamento da linha elastica, duas variaveis que sdo facilmente obtidas em
testes mecanicos, sendo 0 momento uma funcdo do carregamento dos apoios superiores. Na
Figura 5(a) pode-se observar uma representacdo do teste e na Figura 5(b) o deslocamento da

linha eléstica.

Figura 5 — Representacdo e deslocamento da linha elastica em flex&o 4-pontos

] 2{7

P/2 P/2
(a) (b)

Fonte: Adaptado de Dowling, 1999.

Ozaki et al. (2015) em seu estudo comprovou a relacdo entre a resisténcia residual e a
energia do teste de impacto, notando que a resisténcia a flexdo residual reduzia qudao maior
fosse a energia do impacto. Nele elaborou trés tipos de laminados de fibra de carbono reforcada
com policarbonato e um refor¢cado com resina epoxi, estas estruturas foram entdo expostas ao
teste de impacto e por fim foi realizada a medicdo da resisténcia a flexao residual através de um
teste de flex&o 4-pontos. Na figura 6 podemos notar ainda o aparecimento de delaminagdes na

estrutura apos o teste de impacto.

Figura 6 — Secdo transversal de laminado ap0s teste de impacto

Ponto de Impacto

Fonte: Adaptado de Ozaki et al., 2015.
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Ja Koc et al. (2016) elaborou um ensaio de flexdo 4-pontos onde os modos de falha
intralaminares sdo mais criticos do que a delaminacdo. Para comparar os resultados obtidos
experimentalmente utilizou da Teoria classica dos laminados e do método dos elementos
finitos, e ainda avaliou o resultado diversas teorias de modos de falhas, dentre elas: Tsai-Wu,

Tsai-Hill, Hoffman, Hashin, entre outras.



3  MATERIAIS COMPOSITOS

3.1 ANALISE MICROMECANICA DE MATERIAIS COMPOSITOS

Um laminado é formado por diversas laminas, sendo as mesmas normalmente idénticas, e
compostas de duas fases, a matriz e o refor¢o. As propriedades destas laminas podem ser obtidas
através de ensaios mecanicos, porém durante a fase de projeto é necessario estimar seus valores
(MENDONCA, 2005). A micromecanica € a area que estuda as interacdes entre as fases da
lamina e permite a estimativa das propriedades elasticas, térmicas e de resisténcia de uma
lamina a partir do tipo de matriz, do tipo de refor¢o e da fracdo de volume (ou massa) dos

mesmaos.

3.1.1 Propriedades mecéanicas

Para definir as propriedades mecéanicas dos materiais compositos, é necessario definir um
sistema de coordenadas adequado. Na Figura 7 identifica-se as trés dire¢des principais de uma
lamina, das quais obtém-se as propriedades mecanicas, tensdes, deformacdes, entre outros.
Estas direcGes sdo definidas em funcdo do sentido das fibras. A direcdo 1, chamada de
longitudinal, é a qual esta alinhada com as fibras, a direcdo 2 é paralela ao plano da lamina,
porém perpendicular a direcdo das fibras, e por fim tem-se a direcdo 3, que é normal a superficie

da lamina.

Figura 7 — Dire¢des principais de propriedades mecénicas em uma lamina

13 Direcdo
normal
i
!
-~
2
< Dire¢do
: I , \ transversal
Diregao \
longitudinal \ Fibras

Fonte: MENDONCA, 2005.
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A partir dessas diregdes, pode-se definir um sistema de tensdo-deformacdo de um
elemento de dimensdes diferenciais com carregamento uniaxial. Nele, utilizam-se a notagdo

para as deformacBGes como ag;,, onde a é a direcdo do carregamento e b é a direcdo da
deformacéo.
Figura 8 — Tensdes e deformagdes normais nas direcdes 1 e 2

l{ll[l
) | ) 2
| = .

(5]

o

[

m._.
(]

=]

lll]ll

|

2
(]

[32]

L]

2 2
& 0, €
2

Fonte: MENDONCA, 2005.

Assim como no estudo dos materiais isotrépicos, o1 produz deformacdes nas duas
componentes, 1 e 2, devido ao efeito de Poisson. Assim, podem-se determinar os médulos de
elasticidade nas direcdes longitudinais e transversais, E1 e E, 0 coeficiente de Poisson maior,

V12, € 0 coeficiente de Poisson menor, v,;. Aplicando tenséo na direcdo 1, chega-se a

(7]

E, = -
1 SZ ) (3.1)
ley
1721 = _1_81 (32)

Ja ao aplicar tensdo na direcédo 2, tem-se que

03
E, = —,
2= 7, (3.3)
2¢&
VUy1 = __1 (34)

2¢,
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Figura 9 — Tenséo e deformacao cisalhante

12

Fonte: MENDONCA, 2005.

Com relacdo ao cisalhamento, pode-se definir o médulo de elasticidade cisalhante, G2,

da ldamina em relagdo aos eixos principais como

Gy, = —, (3.5)

V12

Sendo 7;, a tensdo cisalhante e y,, a deformacao cisalhante no plano 12.

Todas essas propriedades podem ser determinadas através de ensaios mecanicos com
corpos de provas simples e com aplicacdo de carga unidirecional. Sendo que estes mesmo
ensaios podem ser usados para determinar as resisténcias da lamina, sendo os parametros de

resisténcia de uma lamina no plano 1-2:
X, X. — Resisténcia a tracdo e a compressao na direcdo 1;

Y:, Y. — Resisténcia a tracao e a compressao na dire¢ao 2;

S— Resisténcia ao cisalhamento no plano 1-2.

Sendo nos planos transversais 1-3 e 2-3:

Z:, Z.— Resisténcia a tragdo e a compressao na dire¢do 3;

S1,S2 — Resisténcia ao cisalhamento no plano 1-3 e 2-3.
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3.1.2 Regradas misturas

A regra das misturas é utilizada para determinar as propriedades de uma lamina baseado nas
propriedades e ropor¢cdes em massa ou volume de cada constituinte. Como elementos
constituintes de uma lamina tem-se a matriz (resina) e o reforco (fibras) e, segundo Tita (2006),
para realizar a anélise da regra das misturas é necessario adotar as seguintes hipoteses:

« A lamina ¢é linear e elastica e ndo possui tensdes internas e térmicas;

« As fibras sd@o uniformes, homogéneas, de mesmo diametro, continuas, paralelas e
regularmente espacadas;

+ A matriz € homogeénea, is6tropa e apresenta comportamento linear elastico;

» H& uma perfeita ligacdo entre fibras e matriz, bem como a auséncia de vazios;

« A interface € infinitamente fina, podendo ser desconsiderada nos calculos.

Estas hipdteses demonstram as limitacfes da regra das misturas, tornando-a em alguns
casos uma estimativa grosseira (TITA ,2006). Sendo assim determina-se que o volume e a
massa de um composito, V¢ e M, séo divididos em volume e massa da fibra, Vte My, e 0 volume
e massa da matriz, Vim € Mm. Além destes volumes, também se considera Vy como o volume dos

vazios contidos na lamina. Logo tem-se as seguintes relacdes

M= Mg+ My, (3.6)

Ve=Vi+Vp+V,. (3.7)

A partir destas equaces, € possivel determinar as proporcfes de massa e de volume,

dividindo as equac@es por Mc e Ve,

M. M
f m
1 — 4+ —, 3.8
MC+MC (3.8)
Ve V., V
f m v
1= —4+—+—. 3.9
vt (3.9

As fracOes de massa e volumes séo definidas por:
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My
my = g (3.10)
M
m,, = Mm; (3.11)
(o4
Vi
v =3 (3.12)
1%
%zﬁ; (3.13)
C
_b 3.14
=y (3.14)

Definindo também pc, pr € pm como as densidades do composito, da fibra e da matriz,

respectivamente, tem-se a relagéo,

Pec = PfVr + PmVm» (3.15)

e a partir desta relacdo define-se a Regra das Misturas, a qual possibilita usar as proporcdes
volumeétricas ou de massa para estimar diversas propriedades de um composito, sendo a mesma

dada por

XC = vaf + vam B (316)

onde X € a propriedade que se deseja estimar.

3.1.3 Ensaios Mecéanicos

A regra das misturas pode fornecer uma estimativa para as propriedades de uma lamina, porém
devido as hipdteses necessarias para seu desenvolvimento, os valores obtidos possuem erro
associado, sendo necessario entdo outra abordagem para determinar com mais acuracia as

propriedades elasticas e de resisténcia da lamina.



30

Como cada composito é Unico, por mais que sejam controlados os pardmetros de
fabricacdo, a maneira mais confiavel de se obter as propriedades mecanicas ¢ através de ensaios

mecanicos apresentados na Tabela 1.

Tabela 1 — Ensaios mecanicos em plasticos reforcados para determinacdo de propriedades elasticas, valores de
resisténcia e limites de deformacéo

Ensaios Mecanicos Proprie_dades ResisEér)cia Limite dg

Elasticas Mecanica Deformacéo
1) Tragdo a 0° E11; vio=vis Xt X1
2) Tracdo a 90° E2=Es3 Yt Y'r
3) Compressao a 0° - Xe X'e
4) Compressao a 90° - Ye Y
5) Cisalhamento no plano 1-2 G12 (=Ga3) Si2 Sz
6) Cisalhamento no plano 2-3 Gas - -

Fonte: Adaptado de TITA, 2003.

Através destes ensaios, todo o comportamento da lamina de composito é obtido de uma
curva tensdo-deformacao e a analise minuciosa desta curva pode dar indicios da ocorréncia de
mecanismos de falha. Estes mecanismos podem ser interlaminares (delaminagdo) ou
intralaminares (fraturas de fibras ou matrizes), e sendo assim possivel definir um critério de

falha adequado em uma futura analise de falhas (TITA ,2006).

3.2 ANALISE MACROMECANICA DE MATERIAIS COMPOSITOS

As propriedades mecéanicas e a resisténcia de uma lamina podem ser determinadas com a
abordagem micromecanica, porém para determinar as propriedades de um laminado com
laminas dispostas em diversas direcdes, com variadas espessuras, € necessario utilizar a
abordagem macromecanica.

A analise macromecanica é aquela que estuda as laminas de material compdsito como
estrutura, sendo essa dada na forma de laminado, ou seja, diversas laminas empilhadas (TITA,
2006).
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3.2.1 Relacdo tensdo-deformacao para materiais elastico-lineares

Segundo Mendonca (2005), o estado de tensdo-deformacao de materiais eléstico lineares pode

ser representado matricialmente por,

01 [C11 Ciz Ciz Ciu (i Cig] (81
0 Cy1 Cyy Cyz Gy Gy Cyg )
03 C31 C3p (33 (34 (35 (36 !

| T23 | Car Cap Cu3 Cay Cus Cye |
T31} Cs1 Cs; Cs3 Csy Css Csgl (V31

T12 Ce1 Coz Coz Cou Cos Copl V12

onde o vetor a esquerda da igualdade representa o vetor de tensdes normais e cisalhantes, a
matriz a direita € chamada de matriz de rigidez do material e o vetor a direita é vetor de

deformacdes normais e cisalhantes. De forma resumida

ol=cClet. (3.18)

Este caso é denominado anisotropico, uma vez que possui 0s 36 coeficientes
independentes e que ndo existe simetria quanto a suas propriedades. Se um material possuir
dois planos de simetria ortogonais entre si, obrigatoriamente existe um terceiro plano de
simetria mutuamente ortogonal a estes dois. Este tipo de material é denominado ortotrépico, e

resulta na simplificacdo da relacdo constitutiva do material,

(1) €11 Gz Gz 0 0 0 &
02 Cr1 Gz (3 O 0 0 &
o3 | _|C3; C3, Gz 0 0 0f)&
T2s( |0 0 0 Cu 0 0723 (3.19)
T31 0 0 0 0 Css 0 |[|731
T12 L 0 0 0 0 0 Cgel V12

Neste caso sdo apenas 9 constantes independentes, e a mesma é ndo-singular, sendo

assim ela pode ser invertida, dando origem & relacdo deformacéao-tensao,
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( &1 \ S11 S12 S13 S1a Sis S16] 01
&y S21 S22 S23 Saa Sas Sue 03
& _ S31 Sz S3z S3a S35 S36|) 03 (3.20)
|Y23 | Ss1 Saz Saz Ssa Sas Ssel| ) T2 | ' '
Y31) Ss1 Ss2 Ss3 Ssa Sss Sse T31J
£¥: 1Se1 Se2  Se3s Sea Ses Seed ‘112
de forma resumida dada por
el =stg!, (3.21)

onde St é a matriz de flexibilidade do material, e da mesma forma que a matriz rigidez, quando

0 material é ortotropico a mesma é simplificada para,

€1 [S11 S12 S13 00 0] (1
é & L S21 S22 S23 O 0 0 03

€| _[S31 Sz Sz 0 0 0 03
| 723 | 1o 0 0 S, 0 0])Tasf” (3:22)
Baf Lo 0 0 0 S5 0 |T31J

Y1z 0 0 0 0 0 Sgl a2

3.2.2 Constantes da engenharia aplicadas na relacéo constitutiva

Quando comparadas as constantes das matrizes de rigidez e flexibilidade do material, as
constantes de engenharia sdo muito mais claras, fisicamente, e facilmente obtidas através de
testes mecanicos. Estas constantes sdo o0 modulo de Young nas trés direcdes (E1, E2 e E3), 0s
coeficientes de Poisson (vij) e os mddulos de elasticidade cisalhante (G12, G2z € Ga1).

Para aplicar estas constantes de engenharia as matrizes de rigidez e flexibilidade, é
necessario aplicar as tensdes uniaxiais uma de cada vez, e para isso é simbolizado com o indice
superior das constantes de deformacéo. Logo se aplicado uma tensdo ¢ na diregdo 1, tem-se 0
produto da matriz como

821 = 5210-; (324)
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E% = 5310- . (325)

Como por definicao,

(3.26)

qguando comparando as EquacOes 3.23 e 3.26, tem-se que S11=1/E;. Sabe-se também que o

coeficiente de Poisson é definido por,

&
vy =, (3.27)
1

e isolando-se as deformacdes geradas pela tensdo no eixo 1, tem-se, a partir de um unico teste,

que
£} = —vher, (3.28)

o
el = —vlle—l. (3.29)

Assim é possivel obter todos os valores analogamente, sendo que os valores para Sas Sss

e Ses 580 obtidos por correlagdo direta com Gzs Gs1 e Gi2. Sendo assim tem-se que:

1 —vp3v3
Cu= (3:30)
1 =v3v3
Co2 = EEA (3.31)
1—v1,vz
= —; 32
(3.33)

Caq = Gy3;



34

Css = G315 (3-34)

Ces = Giz; (3.35)

V21 = U31V23

Ciz = E,EA (3.36)
_ VU317 V21V32
Ci3 = LEA (3.37)
_ U3z = V12V31
Cy3 = T EEA (3.38)
Sendo as matrizes S* e C! sempre simétricas tem-se
Cij = Cji. (3.39)

3.2.3 Teoria Classica dos Laminados

Segundo Jones (1999), para dar inicio a teoria classica dos laminados, primeiramente é
necessario adotar cinco hipéteses, sendo estas provenientes do modelo de placas de Kirchhoff-
Love e outras proprias de materiais compasitos:

e Ndo ha deslizamento ou descolamento entre as laminas que compde o laminado.

e A camada utilizada para unir duas laminas € infinitesimalmente fina e ndo sofre
deformacéo por cisalhamento. Sendo assim os deslocamentos sdo continuos atraves das
l&minas.

e O laminado é considerado delgado, ou seja, é uma placa ou casca de parede fina em
relacdo a uma das dimensdes da superficie.

e Se uma linha for originalmente reta e perpendicular a superficie média (superficie de
referéncia), a mesma permanecera reta e perpendicular se o laminado for flexionado ou
estendido.

e Os segmentos normais a superficie média sdo considerados inextensiveis (comprimento

constante), ou seja, a espessura da placa é constante durante a deformacao.
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Como consequéncia destas hipdteses, tem-se que cada lamina € regida por um estado

plano de tensdes, e a partir disso pode-se definir as componentes u, v e w de um ponto C

qualquer do laminado (cf. Figura 10).

Figura 10 — Geometria da deformacéo da placa no plano xz

B

IRy

SIS
Lol

=

y
: Wy
secdo secdo
indeformada deformada
Fonte: MENDONCA, 2005.
A hip6tese das secdes retas implica em
u(x,v,z) =u(x,y) + 2y, (x,y), (3.40)
v(x,y,2) = v°(x,y) + 2y (x,y) . (3.41)

0 indice “0” representa a condigdo inicial da placa, enquanto 1, € 1, indicam as inclinagoes

em relacdo a normal nas direcfes X e y. Sabendo que

ow
ow
Y, =——, (3.43)
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pode-se relacionar as trés componentes do deslocamento aos deslocamento e rotagdes da

superficie de referéncia como:

u(x,y,z) =u(x,y) — zg—‘;v (x,y), (3.44)

v(x,y,z) =v°(x,y) — Z(;—l;: (x,y). (3.45)

E, a partir das hipoteses iniciais, pode-se considerar que a placa € inextensivel na direcao

normal Z,
w(x,y,z) =w(x,y). (3.46)

Considerando pequenos deslocamentos tem-se que as deformacgdes no plano xy séo,

Ex = Z—Z, (3.47)
dav
&= 5 (3.48)
du OJv
Yxy = @ + PR (3.49)
Sendo ainda,
& =Vyz=Vxz =0, (3.50)
substituindo as relagdes dos deslocamentos nas Equacdes 3.44 e 3.45, tem-se que
wGe,y,z) = 2EGy) 9wl y) (3.51)

0x Jaxz2 '’

ovo(x,y)  0%w(x,y)
vy, ) = = B (352)
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_0u’(x,y) N ' (x,y) ,0%w(xy)
~ dy 0x Z oxay

Yy (3.53)

Divide-se entdo os termos a direita da igualdade entre duas definices fisicas diferentes.
O primeiro termo é atribuido as deformagdes de membrana {°} , que sdo as deformacGes

coplanares as referéncia. Ja o segundo termo ¢ atribuido aos deslocamentos das membranas
(u®,v°e w). Assim,

([ ou®
-
& 000
{e}={¢e={ — (3.54)
0 Oy
Vxy ou’ ov°
__l__
\dy  0JxJ
Ja os segundos termos definem a curvatura da superficie de referéncia.
( 0%w )
dx?
fex 02w
y={k =4 57 - (3.55)
ey Y
0w
\ 0x0y/

Em termos fisicos, a deformacdo da membrana ird quantificar a extensdo ou contracédo

da superficie, e a curvatura ira expressar a flexdo da superficie. Sendo assim,

Sx 89? kx
{Ey}= e v 4234 ky . (3.56)
Yxy V;?y kxy

Resumidamente na forma,

{e} = {e°} + z{k}. (3.57)
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Esta equacdo apresenta um comportamento linear ao longo de toda a espessura do
laminado. Como foram definidas as deformacdes de qualquer ponto C do laminado, é possivel

determinar também as tensdes. Na k-ésima lamina por,

— — — .k
Oy \ e 911 912 Q16 &x ke
{ Ty } = Q21 sz Qze 539 t+z ky . (3.58)
Txy Q61 Q2 Use )/J?y kxy

As deformacdes sdo independentes do nimero “4k” da placa, 0 que resulta em que apesar
de cada placa ter sua matriz de propriedades [Q_U] isto implica somente nas ndo linearidade das
tensdes ao longo da espessura. Dentro de cada lamina as tensdes ainda variam linearmente. Na

Figura 11 In representa o nimero de ldminas total, enquanto Ik representa uma lamina qualquer.

Figura 11 — Laminado com N [aminas

“

Lémina/ / hy By /

Lamina /| ( hy O [

Lamina /, \ hy 85 \\ * =
Laminal, | k2 0, [0] [0]" |
Laminaz, | M 0 [0 (01" |

Fonte: MENDONCA, 2005.

Os valores de hk representam as espessuras das laminas, e Ok representa as direcdes das
fibras. Define-se entdo os esforgos normais e de momento, por unidade de comprimento, para

um elemento diferencial de placa ao longo de toda a espessura através da integracdo das tensdes.

H/2
{Nx,Ny,ny} = f {O‘x,O'y,Txy} dz, (3.59)
—-H/2

H/2
{Mx, My,Mxy} = J / {ax, ay,rxy} zdz. (3.60)
—H/2

Sendo tais esforgos representados na Figura 12.
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Figura 12 — For¢as e momentos em elemento diferencial de placa

//dx
[y Sy -,
M, '
P S,
y

Fonte: MENDONCA, 2005.

Substituindo as integrais das Equacdes (3.59) e (3.60) por um somatorio de integrais

definidas ao longo de cada lamina do laminado,

N, N .k (Ox Ik

Ny L= 2[ {Gy} dz, (3.61)
Nyy) et zk-1(Tyy

M, N .k (Ox Ik

My, { = ZJ {Uy} zdz. (3.62)
My, ) ot zk-1(Txy

Substituindo as tensdes pelas relagdes de tensao-deformacao,

N (211 @2 Q16 ky
:z 921 sz Qze f +2z4 ky dz|, (3.63)
k=11Q61 Qs Qosl L7771 y)?y Ky
M, N @1 @2 Q16 ke
My b= Z Q21 Q2 Qze f Z Ey + 724 k,y dz|. (3.64)
M — N 2 zk—-1 k
xy k=1[Q61 Qo2 Qes Vxy xy

Apbs realizar os somatorios e algebrismos chega-se a matriz,
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TR IREAS (3.65)

onde,

N
Agj = z Qf hu., (3.66)
k=1
N
k=1
- _ k
D;; = Z Qf (hkzkz + E) (3.68)
k=1

sendo que hk é a espessura da lamina k e Z;, é a superficie média da lamina k, dada por z;, =

(Zk—l + Zk)/2.

No teste de flexdo 4-pontos sabe-se que somente My e ky sdo diferentes de zero, entéo

aplicando estas condicOes de contorno a matriz ABBD tem-se

Mx = Dllkx' (369)

nota-se que o coeficiente D11 é a rigidez a flexdo de uma estrutura sobre o flexao 4-pontos.

3.2.4 Critério de falha de Hashin

Hashin (1980) desenvolveu um critério de falha para materiais compdsitos de laminas
reforgadas por fibras uniaxiais. Esse critério partiu da hipdtese que existe isotropia nas dire¢des
transversais a direcdo da fibra, e desta forma, determina-se as invariantes de tensdo em relacdo

as direcOes transversais a dire¢do 1, como:
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I, =0y, (3.70)

I, =0, + 03, (3.71)

I; = 133 — 0,03, (3.72)

I; = %(02 +03)%2 + 125, (3.73)

I, =13, + 14, (3.74)

Is = 2715713723 — 02T%3 — 03715 . (3.79)

A partir do tensor tensdo é possivel obter esses invariantes, sendo eles,

I{ = 0-1 + 0-2 + 0-3 ) (376)
I} = 0,0, + 0,03 + 0,03 — T2, — 12, — 125, (3.77)
I = 010,05 + 2T15T13Ty3 — O3T3, — 03T25 — 01735 . (3.78)

A partir disso é possivel tirar algumas conclusbes, I; e I, sdo invariantes quando
rotacionadas em volta do eixo 1, também que I} = I, + I,, e sendo I, e I} invariantes, tem-se
I, como invariante. E desse mesmo modo pode-se definir, a partir de I, I, I, e I}, que I5 é
invariante e analogamente, I sera invariante.

Hashin (1980) entdo definiu como uma aproximacdo quadratica o seu critério, sendo
assim, como Is € uma componente cubica em tensdes devido a parcela 2t,,7,37,3, 0 MesMo

foi negligenciado no critério, definido por

Al + B2 + Ayl + Ciplyl, + Al + Ayl = 1. (3.79)
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Seu critério entdo definiu quatro modos de falhas, variando entre as componentes de

tracdo e compresséo, e entre matriz e fibra, resultando na Tabela 2.

Tabela 2 — Critérios de Falha de Hashin

Modo de . N
falha Condicéo Funcéo da falha
0,>0 oN\2 T2 + T2
Trago nas 1 (_1) 12 ' 130
fibras X; S2
Compresséo 0, <0 o= —X,
nas fibras
o, +03>0 Gy + 0\2 T2 — 0,0+ T2 + T2
Tragéo na 2703 (2 3)  FB3 " %20 T 213:1
Matriz Y Sz S
0, +03<0
1[7 Y\ (0, +03)% (1% — 0,03)
Compresséo 7[(?) _1l (0, + 03) + 24523 4t — 203
na Matriz c c 5 2

N (sz + 753) _

S? !

Fonte: Adaptado Mendonca, 2005.

Porém para os casos de estado plano de tensdes, como é o caso da Teoria classica dos

laminados, pode-se simplificar estes critérios e obter a Tabela 3.

Tabela 3 — Critérios de Falha de Hashin para EPT

Modo de - ~
falha Condigdo Funcao da falha
Tragéo nas g, >0 ( 01>2 2, ;
fibras — Az
X; 522
Compressédo 0 <0 o, = —X,
nas fibras
Tragdo na 0, +03>0 oN\2 T,
Matriz (7) —= 1
t

Compressdo o, +03 <0  a,[/ Y, \? 0 \?  Th
na Matriz _( ) - +( )

Fonte: Adaptado Mendonca, 2005.



4 ELEMENTOS FINITOS

O meétodo dos elementos finitos € um procedimento numeérico para resolucdo de equacdes
diferenciais. Na engenharia mecéanica, € muito utilizado para o calculo de tensdes e
deformagdes, conducédo de calor, entre outros fendmenos (COOK et al., 2002). Antes de sua
utilizacdo, os métodos utilizados para determinacdo de estados de tensdo-deformacdo de
estruturas eram baseados em resolucdes de sistemas de equacgdes de derivadas parciais, as vezes
recorrendo a séries de Fourier para facilitar essas resolucées. Além de ser um método demorado
e complexo, ainda haviam sérias limitagcGes quanto a geometria e a continuidade dos modelos
analisados.

Segundo Azevedo (2003), quando se deseja resolver algum problema por elementos
finitos é importante saber caracterizar alguns aspectos. Por exemplo, saber se analise que sera
realizada é estatica ou dindmica, ou seja, se é relevante levar em conta a influéncia da inércia
dada ou se a amplitude dos deslocamentos e sua velocidade séo relativamente lentos.

Outro ponto é determinar se serd uma analise linear ou ndo linear, sendo isso em relacao
a geometria ou a propriedades mecéanicas do material. Isso porque com a deformacdo do
material tem-se tanto a varia¢do da geometria quanto das propriedades mecanicas. Se a hipotese
da andlise linear for levada em conta todos os célculos serdo baseados na condigdo inicial de
geometria e material do modelo.

Segundo Bathe (2014), de maneira geral, a analise de elementos finitos se baseia na
resolucdo de um problema fisico. Hip6teses podem ser aplicadas sobre ele, e juntas levardo a
um modelo matematico que seré regido por equagdes diferencias. A Figura 13 apresenta esse

raciocinio na forma de um fluxograma.
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Figura 13 — O processo de analise por elementos finitos

Problema Fisico

!

-

Modelo Matematico
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/ Solugéo de elementos finitos

Solucao do moc&

matematico por
elementos finitos
-
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-Etc.

solugéo, etc.
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N

*
/

Y

Interpretagéo dos
resultados

Refinamento da

- no modelo -—

andlise

Melhorias de design
Otimizagao estrutural

Fonte: Adaptado de Bathe (2014).
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4.1 TIPOS DE ELEMENTOS

Para andlises mecénicas lineares e ndo-lineares sdo utilizados os elementos do tipo
tensdo/deslocamento, que podem ainda envolver contato, plasticidade e grandes deformacdes.
Estes elementos sdo divididos em familias, sendo elas: elementos continuos, elementos
estruturais, elementos rigidos, elementos conectores, elementos para propdsitos especiais e
elementos de contato (ABAQUS, 2012).

Dentro da familia de elementos estruturais existem os elementos do tipo shell, que séo
usados para os casos onde uma das dimensfes € muita menor que as outras duas. Dentro desta
divisdo ainda séo diferenciados em dois tipos: elementos shell convencional, onde a espessura
é especificada nas propriedades do componente, e elementos continuum shell, onde a espessura

é dada pela geometria do componente. A figura 14 ilustra estes dois tipos de elementos.

Figura 14 — Elementos shell convencional e continuum shell.

/\ Graus de liberdade de
rotacdo e translagdo

Elemento Shell Convencional

Estrutura
\l Graus de liberdade de

Translagdo somente
Elemento Continuum Shell

Fonte: Adaptado de Abaqus, 2012.

Os elementos do tipo continuum shell podem possuir duas geometrias, cunha triangular
de 6 n6s no plano e hexaedro de 8 nos de uso geral. Estes elementos tém como saida tensdes e
deformacdes nas direcdes 1, 2 e no plano 1-2. A saida de componentes de tenséo e deformagéo
na direcdo 3 € reportada como sendo zero e ndo existe efeito de Poisson nesta dire¢do. A Figura

15 apresenta os dois tipos de elementos continuum shell.
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Figura 15 — Forma dos elementos continuum shell

6-node continuum shell 8-nodecontinuum shell

Fonte: Adaptado de Abaqus, 2012.

Para estimar os valores de tensdo cisalhante nos planos 13 e 23 para empilhamentos em
elementos de continuum shell é necessario aplicar a regra de Simpson e a Quadratura Gaussiana
nos pontos de integracdo da seccdo transversal. Estes valores ndo sdo calculados atraves da
relacdo constitutiva da estrutura, e sim estimados atraves da suposi¢cdo de uma variacao
quadratica da tensdo cisalhante atravées da sec¢do do elemento e pela condicdo de continuidade
através das laminas do empilhamento (ABAQUS, 2012).

4.2 MODELOS DE CONTATO

O software SIMULIA ABAQUS™ possui de forma geral duas abordagens para a definicio de
contatos entre superficies, a general contact e a contact pairs. Cada uma delas possui suas
vantagens e suas limitagdes (ABAQUS, 2012).
Os contatos definidos por ambas abordagens necessitam de algumas especificacdes para
seu estabelecimento, sendo elas:
o definicbes de superficie para os corpos que potencialmente poderiam estar em
contato;
e as superficies que interagem entre si (as interacfes de contato);
e quaisquer propriedades de superficie ndo-padrdo a serem consideradas nas
interacdes de contato;
e 0s modelos de propriedades de contato mecéanicas e térmicas, como o coeficiente
de atrito ou o coeficiente de contato de conducéo;

e quaisquer aspectos ndo-padrao da formulagédo de contato; e
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e qualquer controle de contato algoritmico para a anélise.

Em muitos casos ndo € necessario especificar explicitamente muitos dos aspectos
listados anteriormente, porque as configuragdes padrao geralmente sdo apropriadas.

As superficies podem ser definidas de quatro modos diferentes, sendo eles: superficie
rigida/deformavel baseada em nos, em elementos, superficie rigida analitica e superficie de
material Euleriano. Quando usado o algoritmo general contact o software define
automaticamente as superficies e as relagdes entre superficies. Sendo que a0 menos uma
interagdo de contato deve ser do tipo ndo baseada em nds e a0 menos uma ndo analitica rigida.

Sobre as propriedades do contato, por padrdo o contato interage apenas na direcdo
normal para evitar a penetracdo, porém existem outras opc¢des de contato que podem ser
aplicadas, como por exemplo os modelos de atrito, amortecimento, contato suavizado e até os
modelos com equacdo constitutiva elaborados pelo usuério (ABAQUS, 2012).

Para grande parte dos problemas de contato € possivel escolher entre as op¢des general
contact e contact pairs, sendo a principal diferenca entre as duas a forma que as opcGes de
contato sdo apresentadas ao usuario, isso porque as duas formas de interacdo compartilham a
maioria dos algoritmos numéricos.

Entre as principais diferencas entre estas duas formas de definicdo de contato estdo a
formulacédo do contato, sendo que o general contact utiliza superficie para superficie, enquanto
por padrdo o contact pairs utiliza nds para superficies. Outro ponto é a consideracdo da
espessura e do espacamento entre componentes do tipo shell, onde a opc¢do general contact
considera essas dimensdes enquanto a opgao contact pairs ndo as considera.

Porém a opcdo contact pairs possui muitas exclusividades, como por exemplo a
definicdo de contatos para pequenos deslizamentos e contato de unido de nos, também a
desunido de nds apo6s o contato, a formulacdo de nds para superficie, e também possui um
modelo de atrito mais robusto (ABAQUS, 2012).
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5 MATERIAIS E METODOS

A apresentacdo dos materiais e métodos foi dividida em duas etapas, uma primeira que descreve
0s objetos de estudo, sendo eles as quatro placas de laminados e suas individualidades, e uma

segunda onde foi descrito 0 método da elaboragdo das anélises computacionais.

51 LAMINADOS DE CARBONO/EPOXI

Os laminados e o resultados experimentais dos testes de flexdo 4-pontos foram obtidos da tese
de Medeiros (2016), sendo que para a validagdo do modelo foram utilizados os laminados de
fibra de carbono/epoxi P13, P14, P15 € P1s. Dentre as quatro placas, as duas primeiras estavam
integras e outras duas possuiam regides de delaminagdo, porém todas com dimensfes e

configuracBes de empilhamento similares (cf. Tabela 4).

Tabela 4 — Dimensdes e configuracdes das placas

Laminado  Condicéo Comprimento  Largura  Espessura Sequéncia de
Empilhamento
P13 integra 306,62 247,13 3,370 [0/15/-15/0/15/-15]s
P14 integra 304,14 245,21 3,333 [0/15/-15/0/15/-15]s
Pis Delaminagéo 305,90 244,87 3,338 [0/15/-15/0/15/-15]s
Pis Delaminacéo 304,27 244,99 3,344 [0/15/-15/0/15/-15]s

Fonte: Adaptado de Medeiros, 2016.

As delaminagdes apresentadas nas placas Pis e Pis S80 caracterizadas por regides
retangulares entre as laminas 2 e 3 (delaminacéo B) e entre as ld&minas 5 e 6 (delaminacdo A),
conforme mostrado nas Figuras 16 e 17.
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Figura 16 — Delaminag&o do laminado P1s
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Fonte: Adaptado de Medeiros, 2016.

Figura 17 — Delaminacdo do laminado P
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Fonte: Adaptado de Medeiros, 2016.

As propriedades mecanicas destas placas foram retiradas em Tita (2003) e sdo
apresentadas na Tabela 5.
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Tabela 5 — Propriedades mecanicas das laminas Carbono/Epdxi para razdo volumétrica de fibra 0,6%

Propriedades Elasticas

Eu 127 GPa
Ew 10 GPa
G12=CG13 5,44 GPa
Ga3 3,05 GPa
V12=V13 0,34
V23 0,306
Valores de Resisténcia
Xt 1400 Mpa
Xc 930 Mpa
Yt 47 Mpa
Yc 130 MPA
S12=S13 53 Mpa
Sa3 89 Mpa

Fonte: Adaptado de Tita, 2003.

5.2 MODELO COMPUTACIONAL

O software utilizado para pré-processamento, processamento e pds-processamento foi o
SIMULIA ABAQUS™, onde realiza-se simulagdes de casos estatico-lineares.

5.2.1 Modelos das placas

Para a confeccdo dos modelos computacionais dos laminados, foram utilizados componentes
solidos com malha do tipo continuum shell. Estes elementos se parecem com os elementos
solidos continuos, porém a cinemaética e equacao constitutiva sdo parecidas com as do elemento
tipo casca. Outra diferenga é que enquanto os elementos do tipo casca possuem graus de
liberdade de rotacdo e translacdo, os elementos do continuum shell possuem apenas graus de
liberdade de translacdo. Sendo assim definiu-se neste solido o empilhamento das doze laminas,

como apresentado na Figura 18.
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Figura 18 — Modelo da placa P13

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

O processo de confecgdo do modelo das placas se deu de maneira diferente para as
placas P13-P14 € P15-P1s, Sendo que para as duas primeiras foi necessario apenas um solido
definido com 12 camadas de laminas e para as duas ultimas a separacdo do laminado em trés
solidos. Nos casos com delaminacdo, foi necessario criar uma interface em todo plano onde
ocorreu a delaminacéo, e unir os nds nas regides onde nao ocorreu a delaminacdo. A Figura 19
ilustra os 3 sélidos, sendo que o inferior possui 2 laminas, o intermediario 3 e o0 superior possuli

7 laminas.

Figura 19 — Modelo da placa P1s

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

Na tentativa de definir as superficies delaminadas através de particfes nas faces, fez-se
necessario criar particdes que mantivessem a caracteristica estruturada a malha, conforme a

Figura 20, onde as regides em vermelho sdo as superficies delaminadas.



53

Figura 20 — Ilustracdo da regido de delaminacéo

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

5.2.2 Apoios

Ja para o modelo dos apoios foi utilizado um componente de casca no formato de um
semicilindro, sendo 0 mesmo definido como um elemento rigido discreto. A malha foi do tipo
padrdo de elementos rigidos discretos, uma malha do tipo shell quadrilateral plana que possui
4 nés. Esta malha foi definida de modo a ficar mais refinada na regido onde ocorre o contato, e

menos a medida que se afasta desse ponto.

Figura 21 — Modelo dos apoios

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.



54

5.2.3 Modelamento do teste de flexao 4-pontos

As condicdes do teste de flexdo 4-pontos foram simuladas conforme a norma ASTM D6272-
10 (ASTM, 2010), sendo a mesma selecionada pela falta de outra mais especifica para casos de
degradacdo de propriedades. A escolha do teste se deu devido a regido de momento fletor
méaximo constante entre 0s apoios maéveis, sendo a distancia entre os apoios determinada atraves
de algumas consideracoes:

« Addistancia deve ser maior que a regido degradada;

« Distancias muito elevadas teriam uma resposta mais global, negligenciando o efeito

da degradacéo entre as camadas;
» Distancias maiores necessitariam de uma maior deflexdo para ocorrer a falha;
Na norma ASTM D6272-10 séo sugeridas trés razbes para espessura/intervalo entre

apoios, e a utilizada foi 60:1, sendo que essa razdo também garante que os efeitos de

cisalhamento sdo despreziveis. O resultado esta representado na Figura 22.

Figura 22 — Esquema da flex&o 4-pontos.

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

5.2.4 Material

O material foi definido como um material de comportamento elastico do tipo “Lamina”, que se
trata de um material ortotrépico aplicando as hipéteses da TCL. Os valores para cada parametro
estdo da Tabela 5. Foi considerado no modelo computacional o critério de falha de Hashin,
onde introduziu-se os valores de resisténcia do material encontrados também na Tabela 5.
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5.2.5 Contato e Condicdes de Contorno

O contato foi definido nas dire¢cbes tangencial e normal as superficies, sendo que na
componente tangencial foi aplicado uma perda por atrito entre as superficies. Esse atrito foi
definido com um valor de fator de atrito u entre o aco (apoios) e o teflon igual a 0.3, devido a

utilizacdo de placas de teflon no modelo fisico (experimental) para as regides de deslizamento.

Figura 23 — Contato entre apoios e superficie superior da placa

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

Essa condicdo de contato, além de ser utilizada para a iteracdo entre apoios e placa,
tambeém foi utilizada para definir a iteragdo entre as laminas nas regifes delaminadas. As
Figuras 24 e 25 demonstram as areas onde foi definido contato de escorregamento entre as

laminas.

Figura 24 — Contato entre superficies na regido da delaminacdo A

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.
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Figura 25 — Contato entre superficies na regido da delamina¢éo B

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

Quanto as condicdes de contorno, foi considerado o engaste dos dois apoios inferiores
e, como 0s apoios se tratam de elementos rigidos, as condi¢es de contorno foram aplicadas
somente nos pontos de referéncia destes componentes. Outra delas foi a condicdo de
deslocamento translacional nos apoios superiores, onde foram restringidos todos os
movimentos de translacdo e rotacdo, com excec¢do da translagdo na direcdo Z. E a terceira
condicdo de contorno se fez necessaria para que a placa ndo se deslocasse para fora da
montagem, sendo assim aplicou-se uma condicdo de deslocamento restringindo apenas as

translacdes em X e Y, e as rotagdes dos eixos X e Z.

Figura 26 — Condig&o de contorno de engaste dos apoios inferiores

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.



6 RESULTADOS E DISCUSSAO
6.1 ESTUDO DO REFINAMENTO DE MALHA

Para o estudo do refino de malha, utilizou-se como parametro de convergéncia o deslocamento
na direcdo z (U3) do no representado na Figura 27, sendo este um dos parametros utilizados na
obtengédo dos resultados finais do estudo. O estudo foi realizado para um modelo de placa
integra e para um de placa com delaminacgdes e foi replicado por analogia aos outros dois

modelos devido as semelhancas entre eles.

Figura 27 — N6 analisado para obtencéo de U3.

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

Foram obtidos os valores de deslocamento U3 por nimero de elementos apresentados
nas Figuras 28 e 29. Em ambos os modelos foi alcan¢ada uma convergéncia satisfatéria com as
malhas de 5 mm?. Logo as analises dos quatro modelos foram executadas com esse parametro
de malha.
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Figura 28 — Refinamento de malha para a Placa P13
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

Figura 29 — Convergéncia de malha para a Placa P15
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

6.2 COMPARACAO RESULTADOS EXPERIMENTAIS E COMPUTACIONAIS

Os dados experimentais foram obtidos de Medeiros (2016) e sdo apresentados nas Figuras 30 e
31 confrontados com os obtidos computacionalmente. Os graficos completos dos modelos P14,
P15 e P16 se encontram nos Apéndices A e B. A primeira comparacgéo foi entre 0os parametros
obtidos de forma direta da medicdo experimental, que sé&o a forca de reacdo nos apoios

superiores e o deslocamento U3, previamente apresentado no estudo de convergéncia de malha.



59

Figura 30 — Comparacdo forca de reacdo x deslocamento U3 para placa P13
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

No teste de flexdo 4-pontos tem-se que somente My e ky sdo diferentes de zero, entéo
aplicando estas condi¢des de contorno a matriz ABBD, apresentada na equacdo 3.65, nota-se
que é possivel obter o coeficiente D11 Isso porque o mesmo € determinado como sendo 0

coeficiente angular na regido linear da curva formada nos graficos My versus Curvatura.

Figura 31 — Comparagdo My x curvatura para placa P13.
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.
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Apesar de ter se aproximado da curva experimental, notamos que existe uma ndo-
linearidade da curva computacional, principalmente nos graficos My versus Curvatura
indicando que ha um aumento na rigidez do modelo. A justificativa para esse comportamento
se deu por dois fatores. O primeiro foi a hipotese do modelo matematico de linearidade que nédo
satisfaz ao modelo fisico, porém o modelo ndo foi capaz de executar 0 mesmo teste com a
hipotese de ndo-linearidade geométrica de maneira satisfatoria, havendo éxito somente na

execucdo do modelo da placa 13, que apresentou resultado expresso na Figura 32.

Figura 32 — Simula¢do ndo-linear do modelo da placa P13
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.
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A partir desta analise foi possivel notar que o modelo ndo-linear realmente representa
melhor o comportamento do modelo fisico, porém € possivel notar um aumento de rigidez
abrupto por volta dos 13,5mm de deslocamento. Analisando os resultados da simulacdo neste
instante foi possivel perceber que a imperfeicdo entre o contato da malha dos apoios com a
malha da placa gerou este fenébmeno. Na Figura 33 € possivel notar o momento em que o
ocorreu a mudanga do ponto de contato, representado pelo ponto laranja na imagem.

Figura 33 — Variacéo do ponto de contato do modelo

o Mbaunfitancet 345 e I ESTR 4 Mot st 3¢ brved 5014

e Pamar 41 S0

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

Os primeiros modelos utilizaram o general contact, o que resultou em um
comportamento mais suave na curva, porém, ainda assim foi possivel observar degraus devido
as grandes distancias de deslizamento, por mais que este comportamento tenha ficado mais
evidente no segundo modelo, onde se utilizou a formulagdo contact pairs.

Esse fendmeno é chamado de penetragéo e ocorre quando a malha da slave surface ndo
foi suficientemente refinada. Na Figura 34 ¢ ilustrado como ocorre este fendmeno.

Outro problema de contato encontrado durante as tentativas de correlagédo foi o
aparecimento de contato entre apenas um elemento da placa e o apoio. Este também ¢é
apresentado no manual do software e é atribuido a, além de uma malha grosseira na regido do

contato, também a diferenca entre as curvaturas das superficies envolvidas.
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Figura 34 — Penetracdo da master surface na slave surface devido ao pobre refino de malha
Penetragao
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(nodes)

Fonte: Adaptado de Abaqus, 2014.

Figura 35 — Diferencas entre curvaturas de superficies em contato
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Fonte: Adaptado de Abaqus, 2014.

A partir destas analises conclui-se que a compara¢do entre os resultados experimentais
e computacionais para deslocamentos U3 superiores a 5 mm ndo seriam capazes de apresentar
correlagéo satisfatoria devido a ndo-linearidade geométrica e a dificuldade de modelamento de
um contato fiel ao modelo fisico. Entéo foi realizada a analise quantitativa para a porcéo inicial
linear do ensaio, até o deslocamento U3 de 5mm, onde ainda ndo ha grande influéncia destes

fatores. As figuras 36 e 37 apresentam os graficos para esta parte do modela da placa P13.
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Figura 36 — Comparagcéo forca vs. deslocamento considerando as analises experimentais e computacionais para

P13 na regido linear
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

Figura 37 — Comparagdo momento vs. curvatura, considerando as analises experimentais e computacionais para

P13 na regido linear
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Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

Da regido entre os valores de curvatura 1 e 0,5, e através da equacédo 3.69, obteve-se 0s
valores para o coeficiente de rigidez D11, sendo apresentados os resultados para todos os

modelos na Tabela 6, onde P13* representa 0 modelo com néo-linearidade geométrica.
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Tabela 6 — Comparacdo dos coeficientes Dis.

Placa D11 Experimental D1 Computacional — Diferenca Relativa
0
P13 28943 32060 Ecﬂ
P1s 28302 31420 11,0
P1s 27289 30986 13,6
P16 27014 31154 15,3
P1s* 28943 31034 7,2

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

6.3 ANALISE DO CRITERIO DE FALHA DE HASHIN

Para analisar o critério de falha de Hashin foi avaliado o primeiro deslocamento no qual o

modelo apresentou algum dos quatro modos de falha.

Figura 38 — Falha da placa P13 por compressdo na direcéo das fibras
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Increment  46: Step Time = 06239

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

Todas as placas tiveram como primeiro modo de falha a compressdo da camada 12 na
direcéo das fibras. O instante da falha foi registrado e foi atribuido ao deslocamento U3, sendo
possivel entdo comparar com o instante da falha no modelo experimental. Foi possivel entdo

elaborar a Tabela 7.
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Tabela 7 — Comparacdo do instante da falha

Placa U3 Experimental U3 Computacional Diferenca Relativa
[mm] [mm] [%]
Pis 19,64 18,05 8,1
P1s 18,09 16,62 8,1
P1s 17,70 16,68 58
P 18,70 15,87 15,1

Fonte: Elaborado pelo autor, 2018.

Além da incerteza do resultado apresentado na Secdo 6.2, outro fator importante a ser
destacado sobre esta analise é que nao foi encontrado o0 momento exato da falha, somente o
incremento mais proximo a mesma, sendo que a variacdo de U3 entre incrementos nesta faixa
alcancava valores de até 2 mm.



66



7 CONCLUSOES

O objetivo deste trabalho foi desenvolver um modelo computacional capaz de obter correlacao
com o modelo fisico para casos de flexdo 4-pontos de laminados carbono-epoxi compostos por
12 laminas, sendo modeladas placas intactas e danificadas por delaminacgéo.

O modelo foi parcialmente capaz de atingir os resultados devido a algumas dificuldades
em definir o contato e o comportamento da geometria ao longo do tempo, apresentando
aumento de rigidez da placa ao longo do ensaio. No que diz respeito a previsdo do momento da
falha do laminado através do critério de Hashin, o modelo mostrou correla¢do, porém devido
as dificuldades de modelagem descritas anteriormente, apresentou diferengas relativas na
ordem de 10%.

Sendo assim, o modelo requer aperfeicoamentos para que haja uma melhor correlacédo
entre os seus resultados e os resultados experimentais. Dentre estes aperfeicoamentos pode-se
citar um maior refino da malha nos pontos de contato entre 0s apoios e a placa e a aplicacdo da
hipdtese de ndo-linearidade geométrica.

Um parametro ndo considerado nesta analise foi o de ndo-linearidade do material,
podendo ser escopo para uma futura analise a fim de obter correlagdes melhores com o modelo
fisico. Outro ponto é o enfoque no estudo das delaminacdes, sendo que neste modelo, devido
as dimensfes da malha ndo pdde ser estudado a fundo, porém, a partir dos resultados gerais
deste modelo € possivel desenvolver um submodelo da regido de delaminacéo, e assim estuda-

lo no quesito concentracao de tensdo e descontinuidade.
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9 APENDICES

9.1 APENDICE A — GRAFICOS FORCA VERSUS DESLOCAMENTO U3
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9.2 APENDICE B — GRAFICOS MOMENTO Mx VERSUS CURVATURA
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