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RESUMO

O constante desenvolvimento dos materiais compdsitos aliado a necessidade de se
obter componentes estruturais de alto desempenho torna a previsdao de falhas da estrutura
e andlise das cargas maximas fatores chaves no estudo destes materiais. Esse trabalho
apresenta resultados de andlises experimentais, matemdticas e computacionais realizados
em um laminado de mantas, de tecido plain weave, de fibra de carbono em resina epdxi, de
configuragdo [(+45/—45)s / +45];, ensaiado em condi¢cbes de tragdo, compressdo,
impacto e fadiga. E mostrado o modelamento matematico por tras dos materiais laminados
e resultados analiticos sdao calculados. Um modelo detalhado do corpo de prova em
elementos finitos é ensaiado por meio do software ANSYS. As trés formas de analise sao
entdo comparadas para a caracterizagdo do compdsito. Os resultados mostram que os
materiais compdsitos tem um comportamento ndo linear apresentando fraturas frageis
guando a tensdo de ruptura é atingida, elevada resisténcia a impactos de baixa velocidade,
considerada vida infinita para cargas ciclicas de baixa tensdo decaindo rapidamente quando
se aumenta a tensao.

Palavras-chave: Materiais compdsitos, fibra de carbono em resina epdxi, elementos finitos,
tracdo, compressao, fadiga, impacto.
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ABSTRACT

The constant development of composite materials associated with the requirement
to obtain structural components of high performance makes the prediction of structure
failures and analysis of maximum loads key factors in the study of these materials. This
paper presents results of experimental, mathematical and computational analyzes
performed on a laminate of plain weave fabrics, carbon fiber in epoxy resin, with a
configuration of [(+45/—45)s / +45]s tested under conditions of traction, compression,
impact and fatigue. The mathematical modeling behind laminated materials is shown and
analytical results are calculated. A detailed model of the finite element test specimen is
tested using ANSYS software. The three forms of analysis are then compared for the
characterization of the composite. The results shows that composite materials have a non-
linear behavior presenting fragile fractures when the rupture stress is reached, high
resistance to low speed impacts, considered infinite life for cyclic loads of low tension
decreasing rapidly when the tension is increased.

Key words: Composite materials, carbon fiber reinforced epoxy resin, finite elements,
traction, compression, fatigue, impact.
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1. INTRODUCAO

Os materiais compdsitos podem ser considerados como um grande avango
tecnoldgico. O interesse nesses materiais estd ligado a dois principais fatores: econ6mico e
desempenho. O fator econdmico vem do fato do material composto ser muito mais leve que
os materiais metalicos, o que implica numa estrutura mais leve. O fator desempenho estd
ligado a busca de componentes estruturais, sobretudo no que diz respeito as caracteristicas
mecanicas, tais como resisténcia a ruptura, resisténcia a ambientes agressivos, etc. O carater
anisotréopico dos materiais compdsitos é o fator primordial para a obtencdo das
propriedades mecanicas requeridas pelo componente. O principio do desempenho
estrutural superior dos materiais compdsitos enquadra-se na alta resisténcia especifica,
razdo entre resisténcia e densidade e na alta rigidez especifica, razdo entre rigidez e
densidade, e em caracteristicas anisotrépicas e heterogéneas do material. Estas ultimas
fornecem ao material composto a possibilidade de configuracdo d6tima, através do
direcionamento controlado das fibras, por exemplo. (BOERI, 2006)

A partir da década de 60 os materiais compdsitos de alto desempenho foram
introduzidos de maneira definitiva na indUstria aeroespacial e a tendéncia é que continuem

aumentando até 2020 conforme Figura 1.
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Figura 1 — Evolugdo dos materiais na industria em fun¢do do tempo com projegdo até 2020 (REZENDO; BOTELHO, 2000).



O desenvolvimento de fibras de carbono, entre outras ofereceram ao projetista a
oportunidade de flexibilizar os projetos estruturais, atendendo as necessidades de
desempenho em voo de aeronaves e veiculos de reentrada (REZENDO; BOTELHO, 2000).

A tecnologia das fibras de carbono vem evoluindo rapidamente nos ultimos anos
trazendo consigo beneficios a reducdo do custo em uma variedade de op¢des de reforcos de
alto desempenho. A caracteristica mais importante das fibras de carbono é o alto médulo de
elasticidade, bem superior as outras fibras de reforco. Gracas a esta propriedade é possivel
aumentar a rigidez do compdsito, tornando-o competitivo com materiais metdlicos em
aplica¢Oes estruturais variadas (MUSETTI; CARDOSO, 2006).

Gracas a suas propriedades Unicas, os materiais compdsitos laminados possuem uma
vasta aplicagdo como mostrado anteriormente. Porém, para a utilizacdo desses materiais, é
necessario conhecer o comportamento mecanico quando submetidos aos mais diversos
tipos de carregamento para que possam ser utilizadas com seguranga e confiabilidade nas
mais diversas industrias. Assim como, desenvolver técnicas de andlises matematica e de
simulagdo visando prever o comportamento destes, sem a necessidade de realizar ensaios

experimentais.

1.1. OBIJETIVO DO TRABALHO
O objetivo geral do trabalho é estudar o comportamento mecanico de compésitos

laminados de fibra de carbono com resina epdxi, quando submetidos a condi¢des de tragao,
compressdo, fadiga e impacto, por médio de andlises experimentais, matematicas e de

simula¢des numéricas.



2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1. MATERIAIS COMPOSITOS
Segundo Daniel e Ishai (1994) um material compdsito é um sistema constituido de

duas ou mais fases em escala macroscdpica, em que as propriedades mecanicas sdo
projetadas para serem superiores aos materiais constituintes agindo de forma
independente. Uma dessas fases é usualmente descontinua, resistente e rigida, chamada de
reforco, enquanto que a fase continua, menos rigida e mais fraca, € chamada de matriz.
Naturalmente, as fibras sdo de pouco uso a menos que sejam ligadas para tomar forma de
um elemento estrutural que possa suportar cargas. O material de unido é chamado
geralmente de matriz mecanica. A finalidade da matriz é multipla: sustentacdo das fibras,
protecdo das fibras, transferéncia de tensdes entre fibras quebradas, etc. Tipicamente, a
matriz tem densidade, rigidez, e resisténcia mais baixas do que as fibras. Entretanto, a
combinacdo das fibras e uma matriz podem ter a resisténcia e a rigidez muito elevada,
mantendo ainda a densidade baixa (BOERI, 2006).

As propriedades de um material compdsito dependem das propriedades dos
constituintes, da geometria e distribuicao das fases. Um dos parametros mais importantes é
a fracdo de volume ou massa do reforco. A distribuicdo do reforco determina a
homogeneidade ou uniformidade do material. Quanto menos uniforme é a distribui¢ao do
reforco, maior sera a heterogeneidade e maior serd a probabilidade de falha nas areas mais
fracas do material. A geometria e orientacdo do reforco afetam a anisotropia do sistema.

As fases do sistema tém diferentes fungdes que dependem do tipo e aplicagao do
material compdsito. No caso de baixo a médio desempenho dos materiais compdsitos, o
reforco, usualmente na forma de manta ou particulas, fornece pouca rigidez e somente
resisténcia local no material. A matriz, por outro lado, é o principal agente que governa as
propriedades mecanicas do material. No caso de materiais compdsitos de alto desempenho,
o reforco é a espinha dorsal do material que determina sua rigidez e resisténcia na direcao
das fibras. A matriz fornece protecdo e suporte para as fibras e transferéncia de carga entre

uma fibra e outra (SOUZA, n.d.).



Algumas vantagens na utilizagcdao de materiais compdsitos, com resina epoxi.
+ Caracteristicas préprias de acordo com sua configuracao e proporgoes;
+ Tendéncia de corrosao reduzida;
+ Amortecimento das vibragdes;
+ Menos sensivel a imperfeicdes (geométrica e fisica);
+ Condutividade ou ndo condutividade elétrica (dependendo do material
utilizado).

Algumas desvantagens na utilizacdo de materiais compdsitos, com resina epoxi.

— Baixa rigidez e resisténcia na direcao perpendicular a fibra;

— Baixarigidez e resisténcia de cisalhamento interlaminar;

— Resisténcia ao calor;

— Longa durabilidade (especialmente em relacdo a influéncia ambiental, por
exemplo, calor, umidade, UV, agentes quimicos, etc.);

— Comportamento fragil indesejavel.

A anisotropia que é peculiar a esses materiais, torna possivel desenvolver um projeto
otimizado, que concilie as caracteristicas geométricas e funcionais, com as propriedades
mecanicas, visando a obtencdo da confiabilidade desejada (ANON, 2009).

Entre as técnicas convencionais usadas para a obtencao das propriedades eldsticas
desses materiais, os mais utilizados sdo os ensaios mecanicos (BUNKER, 2001). Mas estes
apresentam algumas desvantagens como a dificil obtencdo de algumas constantes dos
materiais, sdo destrutivos em sua natureza, custos altos envolvidos na producdo e

preparacdo de amostras, entre outros (BOERI, 2006).

2.2. MATRIZ POLIMERICA
Um importante constituinte de um compdsito é a matriz polimérica. Esta tem as

funcbes de agregar as fibras, dar protecdo a superficie das mesmas contra danos por
abrasdo e atenuar os efeitos adversos das condi¢cdes ambientais na utilizacdo do compdsito.
A matriz deve ter uma forte adesdo a superficie do reforco, de tal forma que no
carregamento aplicado a um componente, a matriz se deforme e transfira a carga entre as

fibras continuas e/ou descontinuas do compdsito. Também, as propriedades de resisténcia a



compressdo, resisténcia aos cisalhamentos interlaminar e no plano, e temperatura de
servico do componente sdao dominadas pelo sistema de matriz polimérica (KELLY, MILEIKO,
1983; STRONG, 1989; COSTA, 1998; FRANCO, 2003).

O papel da matriz é apoiar as fibras e uni-las entre si no material compésito. Ele
transfere todas as cargas aplicadas as fibras, mantém as fibras em sua posicdo e orientacao
escolhida.

A cura pode ser simplesmente representada por pré-polimeros epdxi cujos reativos
se juntam formando cadeias e reticulagdes. Na pratica, hd mais constituintes e o processo de
cura é mais complexo. Uma vez que este processo tenha ocorrido o polimero esta

completamente curado (CORPORATION, 2013).

RESINA EPOXI
Polimeros termorrigidos, diferentemente dos termopldasticos, sdo rigidos e

apresentam ruptura fragil, sendo muito estaveis a variacdes de temperatura. Apds a
polimerizacdo (cura), ndo possuem a capacidade de se fundir novamente, apresentando
decomposicao quando aquecido a altas temperaturas. Esta caracteristica torna a reciclagem
desses polimeros bastante complicada. Na sua estrutura molecular as moléculas formam
cadeias que estdo ligadas fisicamente entre si, formando uma rede ou reticulado. Elas estdo
presas entre si por meio de numerosas liga¢gdes, ndo se movimentando com liberdade como
no caso dos termoplasticos (GORNI, 2011).

Uma enorme variedade de agentes de cura é empregada no processamento de
resinas epoxi. O tipo de reagente determina o tipo de reacdo, velocidade da reacdo e a
gelificacdo. Os agentes de cura mais comuns sdo aminicos divididos em aminas alifaticas e
aminas aromaticas. As alifaticas sdo muito reativas, exibindo tempo de gel relativamente
baixo a temperatura ambiente. As aromdticas tém menor reatividade e necessitam de altas

temperaturas (150 a 1802C) de cura (LEVY; PARDINI, 2006).



2.3. FIBRA DE CARBONO
Fibras de carbono estdo comercialmente disponiveis com uma variedade de seu

maodulo de elasticidade variando de 207GPa a 1035GPa a depender da aplicacdo desejada.
Em geral, fibras de baixo mddulo de elasticidade apresentam menor custo e maior
resisténcia a ruptura por tracdo que fibras com alto mdédulo de elasticidade (SCHWARTZ,
1996).

Entre as vantagens da utilizagdo da fibra de carbono estao sua alta razao
peso/resisténcia e peso/modulo de elasticidade, baixo coeficiente de expansdo térmico (o
gue garante maior estabilidade dimensional em aplicacdes espaciais por exemplo) e alta
resisténcia a fadiga.

Entre as desvantagens seu alto custo pode ser citado como principal fator para
exclusdo de aplicacdes comerciais de forma mais vasta. E utilizado em sua maior parte nas
industrias aeroespacial e automotiva, onde a redugao de peso é considerada mais critica que

O custo.

2.4. CLASSIFICACAO DE MATERIAIS COMPOSITOS QUANTO AO REFORGCO
Os materiais compdsitos podem ser classificados pelo tipo de reforcos utilizados para

o material da matriz como descrito logo a seguir.

REFORCO COM PARTICULAS
Os compdsitos reforcados com particulas, consistem em particulas de um material

disperso numa matriz de um segundo material. As particulas podem ter qualquer forma ou
tamanho, mas sdao geralmente esféricas, elipsoidais, poliédricas ou de forma irregular.

REFORGO COM FIBRAS
Compdsitos reforcados com fibras (CRF) sdo compdsitos onde um componente de

material (fibra) € usado como um material de reforgo para a matriz.

O desempenho do compdsito reforcado com fibras é avaliado pelo comprimento,
forma, orientacdo, e composicao das fibras bem como pelas propriedades mecanicas da
matriz. O arranjo das fibras em relacdo umas as outras, a concentracdo das fibras e a sua
distribuicao influenciam significativamente a resisténcia e outras propriedades dos

compositos reforcados com fibras.



Existem duas configuracdes possiveis em relacdo a orientacdo das fibras: um
alinhamento paralelo ao eixo longitudinal da fibra numa sé direcio e um alinhamento
totalmente aleatdério. Normalmente, as fibras continuas estdo alinhadas enquanto as fibras
descontinuas podem estar desalinhadas, orientadas aleatoriamente ou parcialmente

orientadas.

FIBRAS CURTAS
As fibras curtas sdo pequenas e sem organizacao, tendo distribuicdo aleatdria no

compodsito.

FIBRAS LONGAS
Fibras continuas ou longas sdo fibras usadas em tecidos, por exemplo. Elas sdo

podem ser unidirecionais ou nao.

De forma geral, podem-se classificar os materiais compdsitos como visto na Figura 2

abaixo.
COMPOSITOS
I B ‘

K—R

Reforga’dos Reforgados Estruturais

com particulas com fibras
1 1 I

1 1 ( 1 N

Gra,ndes Dispersas Continuas Descontinuas Laminados

particulas
I . J
| 1
1
Alinhados Aleatérios

Figura 2 - Classificacdo dos materiais compdsitos quanto ao reforgo utilizado (AUTOR, 2017)



2.5. CLASSIFICACAO E PROPRIEDADE DE COMPOSITOS QUANTO AO TECIDO
Tecidos de fibra de carbono sdo, basicamente, a unido de duas laminas unidirecionais

gue podem ser dispostos de vdrias formas como ilustrado pela Figura 3.

Fibras em formas de mantas e fios, como fibras unidirecionais, sdo caracterizadas por
fornecer reforgos nas direcdes em que sdo dispostas. Estas fibras podem ser comercializadas
na forma de prepreg, termo utilizado para caracterizar tecidos fibrosos pré-impregnados
com resina formando um tipo de adesivo de fibra de carbono.

Os tecidos consistem em pelo menos dois fios que sdo tecidos juntos: o urdume e a
trama. Um tecido moldavel é mais facil de colocar sobre formas complexas.

Uma das desvantagens em um compdsito laminado é que a resisténcia na direcdo no
eixo de sua espessura é muito baixa, pois a resina é o Unico material suporta a jungdo das
laminas. Logo, o objetivo da utilizacdo de tecidos pré-impregnados é ndao somente de
produzir meios de se obter maior eficiéncia e menor custo, mas também obter compdsitos

mais tolerantes a falhas.

Trama simples/ Trama de cetim / Trama trancada /
FLAIN WEAVE SATIN WEAVE TWILL WEAVE
(4,5, 8.1 (2n, 3n, 2r2)

[] EENEEEEEN
—

e, A e e e

Figura 3 - Tipos de tecidos para compdsitos(CORPORATION, 2013).

As fibras de um compdsito sdo fortes e rigidas e suportam a maioria das cargas
aplicadas. A matriz contribui principalmente para a temperatura de servico, resisténcia
mecanica e resisténcia ambiental do compdsito. Como resultado, os compostos
unidirecionais (UD) tém propriedades mecanicas predominantes numa direcdo e sdo
considerados anisotropicos. Materiais isotropicos (a maioria dos metais) tém propriedades

iguais em todas as direcdes.



Os componentes fabricados a partir de compésitos reforcados com fibras podem ser
concebidos de modo que a orientagdo das fibras produza propriedades mecanicas 6timas,

mas apenas podem aproximar-se da verdadeira natureza isotrdpica dos metais como pode

ser observado na Figura 4.
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Figura 4 - Caracteristicas do compésito quanto a orientagdo das fibras. (CORPORATION, 2013)

2.6. MANUFATURA DE LAMINADOS

A partir da década de 60, os materiais compdsitos de alto desempenho foram
introduzidos de maneira definitiva na industria aeroespacial. Com seu avango foram criadas
novas linhas para estruturas de elevado desempenho e com baixa massa especifica.

Os compdsitos laminados sao aqueles fabricados com camadas de fibras sobrepostas,
sejam unidirecionais ou multidirecionais como mostrado na Figura 5. Laminados consistem
em camadas de pelo menos dois materiais diferentes que sdao conectados. A laminacao é
usada para combinar os melhores aspectos das camadas constituintes e do material de

ligacdo a fim de se conseguir um material mais leve, mais resistente e de facil manipulacdo

(AGEORGES, YE, 2000; VINA, 2002; BERSEE, 2005).
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Figura 5 - Laminado simétrico com camadas em diferentes orientagdes (CORPORATION, 2013).

As camadas de um laminado sdo geralmente ligadas pelo mesmo material da matriz
que é usada na lamina. Isto é, uma parte da matriz é impregnada na lamina e a outra parte é
usada para ligar a lamina com as laminas adjacentes. Laminados podem ser compostos de
placas de materiais ou, no contexto atual, de camadas de fibras.

Uma lamina é um arranjo plano de fibras ou tecidos unidirecionais em uma matriz.
Assume-se geralmente um laminado como sendo ortotrdpico, e sua espessura depende do
material de que é feita. As fibras agem como o agente reforcador e sdo resistentes e rigidas.
A funcdo da matriz estd na sustentacao e protecdo das fibras e para fornecer meios de
distribuicdo da carga entre as fibras (REZENDE, 2000).

A finalidade principal da laminagao é fazer sob medida a dependéncia direcional da
resisténcia e rigidez de um material composto para adequar o carregamento ao elemento
estrutural (CHAWLA, 1987). Nos laminados, a direcdo principal de cada camada pode ser
orientada de acordo com a necessidade.

Laminados sdo designados de modo a indicar o nimero, tipo, orientacdo e sequencia
de empilhamento das camadas. Além disso, indicam a exata localizacdo ou sequéncia das

varias camadas de empilhamento (DANIEL, 1994).
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2.7. MECANISMOS DE FALHA
Segundo a literatura desenvolvida por Freire Junior (2001), os principais tipos de

falha encontrados em materiais compostos laminados sdo fissuracdo na matriz, ruptura da
fibra, desaderéncia fibra-matriz, delaminag¢ao e microflambagem. Os modos de falha sao
ilustrados na Figura 6.
e Fissuragao na matriz: Ocorréncia de uma ou mais fissuras na matriz do material
compdsito (fratura coesiva na matriz).
e Ruptura da Fibra: Ocorréncia da ruptura transversal ou longitudinal da fibra
(fratura coesiva na fibra).
e Desaderéncia fibra-matriz: Descolamento na interface entre a fibra e a matriz
(fratura adesiva).
e Delaminagdo: Desaderéncia entre as camadas de um compdsito laminado.
e Microflambagem: Deformacdo ocasionada nas fibras do laminado quando
submetido a esfor¢os de compressdao formando pequenas desaderéncias na

interface fibra/matriz.

Ruptura da Fibra
Desaderéncia Fibra-Matriz

Fissuragdo na matriz
Fibra
Matriz

i

I

Figura 6 — Tipos de falha em materiais compdsitos.

A fissuracdo na matriz, a ruptura de fibra e a desaderéncia fibra-matriz sdo tipos de
danos que podem ocorrer em qualquer material composto fibroso, porém a delaminacao sé
pode ocorrer em materiais compostos laminados. Com excec¢dao da microflambagem (sé
ocorre com aplicacdo de cargas compressivas), todos os tipos de danos aqui descritos sdo

comuns, independentemente do tipo de carga aplicada (Hamelin, 1988; Yang et al., 2000).
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2.8. COMPORTAMENTO MECANICO DE MATERIAIS COMPOSITOS
O comportamento mecanico de materiais compdsitos é classificado, de maneira

geral, como linear eldstico e, portanto, sua curva tensao-deformacdo se caracteriza por uma
reta. A Figura 7 ilustra uma curva tipica de um material compdsito. O material é fragil, em
concordancia com o comportamento de seu material de reforgo, constituinte que governa o
comportamento mecanico do material quando este é submetido a esfor¢cos na diregao
longitudinal as fibras. A fragilidade do material se caracteriza por baixos valores de

deformacado na fratura.

7

A matriz geralmente é composta de um material ductil, sua deformacdo quando
submetida a tensdes segue uma curva similar a de materiais metalicos, possuindo uma
regido de deformacdo eldstica e outra regido de deformacdo plastica. Ja as fibras
apresentam um comportamento fragil, porém muito resistente. Sua tensdo de ruptura é
muito elevada se comparada a matriz, porém ndo existe nenhum aviso prévio sobre o
rompimento destas fibras na curva de tensdo versus deformacdo. Logo, o que ocorre nos
laminados é basicamente, no estdgio |, deformacdo eldstica do conjunto fibra e matriz,
caracterizando um comportamento linear. J4 no estdgio Il, o comportamento continua a ser
linear, porém com uma inclinagdo menor. Nesta regido ja existe grande parte do
encruamento da matriz, se deformando plasticamente, enquanto as fibras continuam sob

deformacao elastica.

- x
] pomeneene ]
f | ¥
Fibra : /Flbra
I
! Estégio H S
mMposito
Ey : S [’ e
| "cn"“‘TI -3 Falha
. ! iy Matriz
.g Omp == N._T ~~~~~~~~~~ o ! | r”— o
g | Matri : 'g ‘l | ’/’
5 | atriz < ! s
J ! 2 ! 3
Ot ——f—— |
n I If, -1
1 I / 4 l
' ) g
| | e
I
[ : ' ,/ ﬁ__,{
I ! Lo
I ! Lo
] ! ! 1
¢ ) m €m €
Deformagao Deformagao
) )

Figura 7 - Curva tensdo deformacgdo tipica para materiais compositos.
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A configuracdo (orientacdo e distribuicdo das fibras, comprimento e nimero das
camadas) do laminado composto influencia, significativamente, as suas propriedades
mecanicas como ilustra a Figura 8. A configuracao do laminado esta diretamente ligada ao
modo como sdo distribuidas as tensdes quando, o laminado, é submetido a carregamentos
externos sejam estes de tracdo, compressdo ou cisalhamento (Herakovich, 1997; Davies et

al., 1999; Nakamura et al., 2000).

400. — | | — 2758
350, +  -O- (Dl 1 2413
- [(080);];
£ |
300. T @ [(67.51-67.5)s), 1 2068.
= & {90,
= 250. + 1724,
E (MPa)
g 200, f/’ 1 1379.
'—.
150, - 1 1034.
,-"'-}
100. £90.
50.0 345.
0.0 =¥ — ' | 0.0

0.0 0.500 1.00 1.50 2.00
Deformacgao (%)

Figura 8 — Diagrama tensdo deformacdo para um laminado de fibra de carbono com poliamida para vérias
configuragdes.

Quando submetido a condicdes de cargas ciclicas (fadiga), a curva tensdo versus o
numero de ciclos (curva S-N) da maioria dos laminados ndo possui um valor determinado de
limite de resisténcia a fadiga. Além disso, os materiais compdsitos ndo mantém o mesmo
valor de tensdao mdaxima na fadiga de baixo ciclo, como é o caso dos materiais ferrosos. Isto
ocorre devido a uma diminuicdo progressiva da resisténcia mecanica, do laminado, em
consequéncia da formacdo de danos no mesmo (Philippidis et al., 1999; Gamstedt et al. (a),
1999; Whitworth, 1998; Ding et al., 1995).

Na Figura 9 mostra-se um exemplo classico (materiais ferrosos) da curva
semilogaritmica da tensdo maxima versus o numero de ciclos de ruptura, na qual percebe-se
qgue, de 1 até 1000 ciclos, o valor da tensdo maxima é praticamente o mesmo, ou seja, nesta

regido o material ndo possui perda de resisténcia mecanica (fadiga de baixo ciclo). Apds
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1000 ciclos ocorre um decréscimo na resisténcia do material até um determinado valor de
tensdao mdaxima, na qual o material ndo rompe mais por fadiga, independentemente, do
numero de ciclos aplicado. Esta regido é definida como fadiga de alto ciclo e o valor de

tensdao maxima é definido como o limite de resisténcia a fadiga do material (SOUZA, 1982).

500
T 400
o
=
(1]
E 300
>
<0
=
3
@ 200
®
= Limite de Resisténcia a Fadiga
100
0 vy Ty , ey ,

10 10' 10 1w0* 10t 10* 10 100 10 10* 10"
Numero de Ciclos
Figura 9 — Curva S-N para Materiais metalicos ferrosos (SOUZA, 1982).

Na Figura 10 mostram-se dois comportamentos mais comuns da curva S-N para

laminados compostos.
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Figura 10 — Formas mais comuns de curvas S-N para Compdsitos Laminados, plastico reforcado com fibra
(FREIRE, 2001).
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2.9. EQUACIONAMENTO MATEMATICO PARA LAMINADOS
Este capitulo é dedicado a apresentacdo da teoria, suposicdes e equacionamentos

utilizados neste trabalho para estudar o comportamento de materiais compdsitos laminados
submetidos a esforgos de tragao, compressao, impacto e fadiga.
A teoria classica dos laminados se baseia nas seguintes suposicdes:
e Para andlises em planos bidimensionais, a tensdo é constante através da
espessura;
e O laminado é estreito comparado a suas dimensdes no seu préprio plano;
e (Cada camada unidirecional é homogénea e ortotrépica;
e As deformacgdes sdo pequenas comparadas com a espessura do laminado;
e O comportamento continua linear.
Com essas suposicOes satisfeitas é possivel obter respostas do laminado e as

constantes podem ser encontradas (BAKER, 2004).

2.9.1. TRAGCAO E COMPRESSAO
Como demonstrado por Baker (2004), considere um elemento retangular de uma

Unica lamina com os lados do elemento paralelos e perpendiculares a direcdo da fibra como
ilustrado na Figura 11. Assim, os eixos do elemento sao definidos como: eixo 1 na direcdo da

fibra, eixo 2 perpendicular a direcdo da fibra e eixo 3 perpendicular ao plano da lamina.
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Figura 11 - Orientacgdo dos eixos principais do material compdsito (BAKER, 2004).
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Quando essa lamina é submetida a esfor¢os em seu plano 1-2, tensGes e
deformacdes associadas com seus eixos sdo denotadas como:

0, = tensdo na diregao da fibra;

0, = tensdo na diregdo perpendicular a fibra;

T4, = tensdo de cisalhamento ;

€, = deformagdo na diregdo da fibra;

€, = deformagdo na diregdo perpendicular a fibra;

Y12 = deformacgdo na diregdo 3;
Um material com trés planos de simetria (012, 023 e 031) mutualmente ortogonais é
conhecido como ortotrdpico. A relacdo tensdo deformacao para um material ortotrépico sob

um plano de tensdes tem a seguinte forma:

Equagdo 1 — Relagdo tensao-deformagdo para um material ortotrdpico.

_ l _v21 0 -
E; E;
£1 —VU12 1 1
82 = E E_ 0 0-2
Y12 1 2 1 T12
0 0 —_—
| G5

Onde:

E;1 = Médulo de Young na diregao 1.

E,, = Médulo de Young na diregao 2.

G1, = Médulo de cisalhamento.

V1, = Coeficiente de Poisson referente a contragbes na dire¢ao 1 por uma tensdo na
direcdo 2.

U, = Coeficiente de Poisson referente a contragdes na diregdao 2 por uma tensao na

direcdo 1 (demonstrado pela Equacdo 2).

Para a lamina aqui considerada, E; é bem maior que E, ou G4, pois se refere a uma

propriedade dominada pela fibra que apresenta uma resisténcia maior que a resina utilizada.



Existem 5 constantes do material na Equagdo 1,

independentes por conta da relagao apresentada pela Equagdo 2.

Equacgdo 2 — Lei fundamental da elasticidade.

17

mas apenas 4 delas sao

Vi V21 ou Voo = v Ez
T T 21 — V12 &
Eqq E; Eqq
Logo, sdo quatro as constantes eldsticas que caracterizam um compdsito
unidirecional:

E11,Ez2,vi5 € Gy

Da Equagao 1 define-se entdao a matriz de conformidade S:

Equacdo 3
L 0 |
E11 E22
V1o 1
S=-—— — 0
E11 E22
0 0 !
- Glz_

Chega-se a seguinte expressao para deformacao do laminado:

Equacao 4
g2 = S0,

A equacado para a tensao se torna entao:

Equagdo 5
g1, = Qé&;;
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Logo:

Equacao 6
[ E1q vy1E1p 0 ]
1—=vipvyr 1 —vy5vy,
Q =| VizE2 E;;
0
1—=viov; 1 —vvy
| 0 0 Gy,

Por comparacao entre a Equacdo 4 e a Equagdo 5 ,a matriz de rigidez Q é definida

como sendo:

Q=571

CARREGAMENTO OFF-AXIS DE UMA LAMINA
Ja que laminados sdo materiais compdsitos constituidos de varias camadas (dispostas

uma sobre a outra) de laminas de um compdsito unidirecional, onde a direcdo das fibras é,
geralmente, mudada de camada para camada; haverad camadas que ndo estardo alinhadas
com a aplicagcdo da tensdo. Para este caso, é (til analisar somente uma lamina rotacionada

como a mostrada na Figura 12.

Figura 12 - Transformacao do eixo de coordenadas global.
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As relagdes para a lamina rotacionada sao:

Equacao 7

012 = TO'xy ou O-xy = T_lo-lz

Equacao 8

512 = Tgxy ou Exy - T_lglz’

T é a matriz de transformacao, dada por:

Onde:
m = cosf
n = sinf
Podemos reescrever a Equagdo 5 como:
Equagdo 9

012 = QReg,

R é definida como matriz de Reuters:



Da Equacdo 7, lembramos que:

Usando a Equacao 9:

Oxy = QRT &y,

Combinando com a Equagao 8:

Oxy = TQRT_lgxy = TQRT_lR_lexy
Finalmente, podemos escrever:

Equacgdo 10

Oxy = Q Exy

Onde a é a matriz de rigidez transformada:

Q = TQRT'R1
Equagio 11
Q,, = Q11m* + 2(Q12 + 2Q33)n*m?* + Q,n*
Q,, = Q11n* + 2(Q12 + 2Q33)n*m?* + Q,,m*
Q,, = (Q11 + Qa2 — 4Q33)n°m? + Q12 (m* +n*)
Q33 = (Qu1 + Q22 — 2Q1; — 2Q33)n*m? + Qz3(m* + n*)
Q13 = (Qu1 — Q12 — 2Q33)nm® + (Q1z — Q22 + 2Q33) nm

Qy3 = (Qu1 — Quz = 2Q33)n°m + (Q12 — Q2 + 2Q33) nm?

20
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Para deformag¢do em fungao da tensao, a partir da Equagao 10:

Equacao 12

—1 —
Exy = Q Oxy = S0y,

— —1
Onde S = Q

.
Sabendo que E, = e—x e setando g, = {0, 0 0}, é possivel obter, por meio da
X

Equacdo 12, para todos os valore de 6:

Equagdo 13

£ 1

x = =

Sll

F = 1

Yy 3T

522

C = 1
Xy =
533

RIGIDEZ DE LAMINADOS
Em sua utilizacdo pratica, materiais compdsitos podem estar sujeitos a

carregamentos normais e de flexdao simultaneamente. Em sua formulacdao entdo, ambos
devem ser levados em consideracdo para descrever o comportamento desse laminado.
As tensdes devido o momento podem ser definidas em termos das curvaturas das

laminas, assim:
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Sendo z a coordenada normal, tendo origem no meio do laminado e sendo positiva

para baixo e k a curvatura da lamina. Logo:

Equacao 14
Exy = €0+ zk

gx 83(5) k X
& | = 539 + k| ky
yxy ya?y kxy

No processo de fabricagdo todas as laminas sdao curadas juntas, assume-se entdao que
as mesmas tém deformacgao inicial e curvaturas iguais.

Assim, combinando Equagdo 10 e Equagdo 14, para uma camada j", tem-se:

Equagdo 15
_ D <0 n
Oxyj = Qje +szk

Onde p é o numero total de camadas do laminado. A Figura 13 ilustra uma Unica

camada e seus parametros dentro do laminado.

Figura 13 - llustracdo dos parametros associados a um laminado.
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As tensOes podem ser convertidas em forgas equivalentes:

Equacgdo 16
Nyj = oxt;

Onde t]- é a espessura de cada camada.

Considerando as resultantes de todas as laminas, a forga total deve ser igual a forga

externa agindo no laminado:

p p
o= ) Moy = ) o

j=1 j=1

Repetindo o processo para Ny, € Ny,

Equacao 17
N, p hj hj
N= [N,y z Qe° jdz+kz jadz
N ]=1 hj—l

Note que €% e k n3o s3o fun¢des de j. Reescrevendo a Equagdo 17:

Assim:

Equacgdo 18
N=Ae°+ Bk
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A forga equivalente também gera um momento sobre o plano principal. Usando 0,

para ilustrar o processo tem-se que:

Mx] = O'x]t Z;

Levando em conta todas as laminas:

p P
0= QM= ) ot

j=1 j=1
De forma similar, para M, e M, e usando a Equag&o 14:

Equagdo 19

hj hj

w=|u|=a37, [wndT |
j=1 =1 nj,

j_

Assim:

Equacgdo 20
M=Be'+ Dk

As Equacdo 18 e Equacdo 20 sdo conhecidas como as equagdes constituintes do

laminado e sdo representadas na forma matricial pela Equacgao 21.

Equacao 21

=[5 oll]
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Relembrando:

Equagao 22

j=1
p
5.==%0 h*—h;,_,°
TS—E TS][] ]—1]
=1
p
D=0 [h®—h_°
7‘S_§ Qrsj[f - f—l]
=1

A matriz A reflete a rigidez a tragdo e a compressao do laminado. J4 a matriz B.sé a
matriz de acoplamento entre a rigidez planar e a rigidez a tor¢do. D5 é a matriz que reflete a
rigidez a flexdo. O vetor €° representa componentes de deformacdo no plano e o vetor k

representa componentes de rotacao de corpo rigido.

2.9.2. IMPACTO
Testes sob condi¢des de cargas dinamicas como uma batida, por exemplo, medem a

energia absorvida antes da fratura. Contudo, ndo apresenta informacdes referentes a cargas
residuais e resisténcia pds-impacto.

No ensaio de impacto o corpo de prova é bi-apoiado como uma viga simples, com um
entalhe central. O corpo de prova é posicionado de forma que o entalhe fique na face oposta
a face de impacto como mostra a Figura 14. O posicionamento do entalhe é tal que o

impacto ocorre na regido de maior tensao, a secao transversal média do corpo de prova.

Figura 14 — Corpo de prova posicionado para o ensaio de impacto.
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O teste se tornou conhecido como o teste Charpy no inicio de 1900, devido as
contribuigcGes técnicas e esforcos de normalizagdo realizadas por Georges Charpy. O teste foi
fundamental para a compreensdo dos problemas de fratura de navios durante a Segunda
Guerra Mundial.

O ensaio é realizado em péndulo de impacto como ilustra a Figura 15. O martelo do
péndulo, com uma borda de aco endurecido de raio especifico, é liberado de uma altura
conhecida causando a ruptura do corpo de prova pelo efeito da carga instantanea. A altura

de elevagdo do martelo apds o impacto dd a medida da energia absorvida pelo corpo de

prova.

hy

Figura 15 - llustracdo do péndulo Charpy.

Maquinas de ensaio do tipo Charpy sao comumente equipadas com escalas que
medem a energia absorvida pelo corpo de prova de forma direta sabendo que a diferenca
das alturas inicial e final é diretamente proporcional a quantidade de energia perdida devido
a fratura do corpo de prova.

A energia total da fratura é determinada por:

Equacgdo 23

Sendo:
m = a massa do martelo
g = aceleragdo da gravidade

h; = altura inicial antes da fratura.


https://pt.wikipedia.org/w/index.php?title=Georges_Charpy.&action=edit&redlink=1
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hs = altura méxima atingida apds a fratura do corpo de prova.
Outro dado importante é a velocidade com que o martelo atinge o espécime
ensaiado. A velocidade de impacto pode ser obtida através da equacdo da energia e é

representada abaixo:

Equacdo 24
v=,/2gh;

Andlises matematicas mais detalhadas sobre o comportamento a impacto dos

materiais compdsitos ndo foram encontrados.

2.9.3. FADIGA
A fadiga dos materiais compésitos é completamente diferente da fadiga em metais.

O desenvolvimento simultdaneo no compdsito de numerosas fissuras torna impossivel medir
o dano por fadiga com base em uma Unica fissura, como na mecanica da fratura. Estudos
sobre dano cumulativo em materiais compdsitos estao relacionados, principalmente, com a
investigacdo da resisténcia residual e a diminuicdo da rigidez durante o processo de fadiga. O
dano por fadiga depende de outros mecanismos de falha, tais como ruptura das fibras,
fissuracdo da matriz, delaminacdo e descolamento. A combinacdo destes mecanismos pode
afetar prejudicialmente algumas das propriedades destes materiais, como, a resisténcia e a
rigidez.

Baker et al. (2004), desenvolveram diagramas de fadiga para explicar o
comportamento de compdsitos unidirecionais de fibra de carbono e matriz epdxi sob cargas
ciclicas. Esse diagrama é basicamente dividido em regides de tensGes que sdo explicadas
abaixo:

e A altas tensOes, entre 65 e 90% da tensdo de resisténcia a tracdo, fibras
aleatdrias se rompem a cada aplicacdo de forca e comecam a agir como
concentradores de tensdao sob as fibras ao seu redor. Assim, mesmo que
delaminagBes ndo ocorram (pois a ligacdo fibra/matriz é elevada) trincas na
matriz aparecem aumentando a taxa de rompimento das fibras levando a

ruptura do material.
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e A baixas tensdes, tensoes abaixo do limite de resisténcia a fadiga da matriz ou
abaixo e 50% do limite de resisténcia a tracdo, algumas trincas na matriz
podem ocorrer a devido concentradores de tensao locais, mas essas trincas

ndo se propagam. Logo as fibras tendem a ndo sofrer danos ou ruptura.

Assim como no impacto, equacionamentos matematicos sob fadiga ndo foram
desenvolvidos. Porém, seu comportamento pode ser entendido através de uma andlise de

tensdes em conjunto com outros testes mecanicos como o de tragdo e compressao.
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METODOLOGIA

3.1. CONFECCAO DOS CORPOS DE PROVA
A confecgdo dos corpos de prova foi realizada por Guilherme Pacheco (2016)

seguindo as recomendacdes da norma ASTM D3039 e D3518. Foram produzidos
laminados em fibra de carbono, curado em resina epdxi, com 250 mm de comprimento,
25 mm de largura e 2,5 mm de espessura.

O corpo de prova fabricado possui 11 camadas de tecido plain weave, totalizando
22 camadas unidirecionais, posicionados a +45° e -45°. O laminado é entdo representado
como [(+45/—45)5 / +45];.

O processo de laminacao e impregnacao manual das placas definitivas se iniciou
com o planejamento de corte do tecido de fibra de carbono. Para marcar o corte no
tecido foi utilizado um molde quadrado de 270 mm de lado. Utilizando um esquadro, o
molde foi posicionado de forma angulada, a 45° em relacdo a direcdo das tramas. Desta
forma foi possivel obter os laminados orientados a 45° e -45° como planejado. Na Figura

16 e Figura 17 ilustra-se o planejamento do corte das camadas.

Figura 17 - Diagrama de corte.
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Ao final dos cortes foram obtidas 22 camadas de tecido de 270 mm por 270 mm.

Os processos de laminacdo e impregnacao de resina foram realizados de forma
manual.

As fibra utilizada foi a Fibertex T300, de densidade igual a 1360 kg/m3® e mddulo
de elasticidade de 135 GPa. A resina foi a Araldite LY 1564 + Endurecedor - Ren HY 150,
marca Hunstman® com densidade de 1200 kg/m?3, resisténcia a tragdo de 25,64 N/mm?,
resisténcia a flexdo de 50,96 N/mm? e resisténcia a compressdo de 169,21 N/mm?.

Por recomendacgao do fabricante foi utilizada uma proporgdao em peso de resina
epoxi e endurecedor de 100:15. Desta forma, para 347g de fibra seca foram utilizados
250g de resina e 37,5g de endurecedor. Segundo a recomendacdo, o produto final
resultaria em 54,69% em peso de fibra e 45,31% em peso de mistura, caso toda a resina
permanecesse impregnada as fibras durante o processo de cura.

A razdo de se utilizar esta proporcao (fibra seca - mistura resina e endurecedor) se
devido ao fato da resina ser pouco viscosa, e, portanto, possuir uma alta taxa de
escoamento quando submetida a pressdo de vacuo. Desta maneira, foi considerado o
menor desperdicio de mistura possivel.

Uma vez que a resina e endurecedor estao devidamente misturados, a laminagao
manual é iniciada. Cada camada de manta de plain weave é entdo molhada com a
mistura. Este procedimento foi realizado em cima de um plastico para que fosse possivel
espalhar a mistura com espatulas, sem sujar o locar de trabalho; resultando assim em
camadas pré impregnadas com a mistura e depois empilhadas as 11 camadas para a

construcdo do laminado, como é mostrado na Figura 18.

Figura 18 - Impregnacao de resina manual.
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O fabricante recomenda que o procedimento de cura do material deva ser feito
durante 24 horas a temperatura ambiente.
Um procedimento de pds-cura é recomendado, para garantir que toda a resina
esteja com suas propriedades mecanicas adequadas. Este procedimento de pds-cura é
realizado em quatro estagios, controlado por dois programas:
e Programa 1: Estagios 1 e 2 - 2hrs a 70°C e 2hrs a 90°C.
e Programa 2: Estagios 3 e 4 —2hrs a 120°C e 8 a 16hrs a 150°C.
o Os programas utilizaram uma taxa de acréscimo de temperatura
de 6°C/min entre os estagios, até atingida a temperatura desejada.
Apds o processo de cura e pés-cura do laminado foram obtidas duas placas rigidas

de fibra de carbono, como ilustra abaixo a Figura 19.

Figura 19 - Placas rigidas de fibra de carbono

A norma ASTM D3039 estabelece que a espessura dos corpos de prova pode ser
especificado pelo projetista, ou seja, ndo existe valor determinado para este parametro.
Portanto, a espessura pode variar conforme as necessidades dos testes ou aplicagdes. De
todas as formas, foi decidido adotar o maximo valor recomendado pela norma, que é de
2,5mm. Na Figura 20 sdo mostradas de forma esquematica as dimensdes finais dos

corpos de prova construidos e na Figura 21 é apresentada a fotografia de um deles.
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- 250 mm

[ | 2,5 mm

Figura 20 — Dimensdes dos corpos de prova fabricados.

100 mm

Figura 21 — Corpo de prova finalizado (Pacheco, 2016).

3.2. ENSAIOS MECANICOS
SimulagGes sdo muito Uteis, porém, ndo devem e ndo podem substituir

completamente a validagdo experimental. Mas sim ser aplicada em conjunto por dois
principais motivos (BAKER, 2004).

Primeiramente, medicbes experimentais sdo necessarias para obter as
propriedades do material que servirdo para a elaboracdo de modelos que serdo
aplicados numericamente. Especialmente para materiais compésitos, muitas vezes as
modelagens ndo apresentam resultados tdo realisticos, pois as propriedades do material
ndo estdo disponiveis na literatura ou tem valores incorretos.

Segundo, um modelo numérico deveria ser sempre verificado experimentalmente
antes de ser usado como base para guiar processos de manufatura.

Os testes experimentais foram realizados no Laboratério de Materiais da
Faculdade Gama da Universidade de Brasilia (UnB/FGA). Os testes de tracdo, compressdo
e fadiga foram desenvolvidos numa maquina de ensaios marca INSTRON, modelo 8801,
dotada de uma célula de carga com capacidade de 10KN, acoplada a um sistema de
aquisicao e processamento de dados.

Os testes de impacto foram feitos num péndulo, marca PANTEC, de 300 J de
energia potencial e equipado com acessdrios para realizar ensaios do tipo Charpy.

Todos os testes foram realizados em uma temperatura controlada de

aproximadamente 25°C.
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3.2.1. TESTE EXPERIMENTAL DE TRAGAO UNIAXIAL
O teste foi realizado por Pacheco (2016) seguindo as recomendag¢des da norma

ASTM D3039. O corpo de prova tem dimensdes conforme ilustrado pela Figura 22. A

velocidade do ensaio foi configurada em 8 mm/min.

|25'

250

L

Figura 22 — Corpo de prova para teste de tragdo (dimensGes em mm).

3.2.2. TESTE EXPERIMENTAL DE COMPRESSAO UNIAXIAL

De modo geral, podemos dizer que a compressao é um esforgo axial, que tende a
provocar um encurtamento do corpo submetido a este esforco. Nos ensaios de
compressdao, os corpos de prova sdao submetidos a uma forca axial para dentro,
distribuida de modo uniforme em toda a secdo transversal do corpo de prova.

O teste foi realizado seguindo as recomenda¢des das normas ASTM D3410 e
D695. Para a realizacdo de um ensaio de compressdao em um material, cuidados devem
ser tomados para que os corpos de prova nao sofram flambagem. Para solucionar-se este
problema pode-se utilizar garras especiais que evitem a flambagem ou entdo pode-se
diminuir o comprimento Uutil do corpo de prova. Neste trabalho preferiu-se utilizar a
segunda solucdo. O corpo de prova tem dimensdes conforme ilustrado pela Figura 23. A

velocidade do ensaio foi configurada em 3 mm/min.
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Figura 23 - Corpo de prova para teste de compressdo (dimensdes em mm).

3.2.3. TESTE EXPERIMENTAL DE IMPACTO
Para o ensaio de impacto, o corpo de prova tem dimensdes ilustradas pela Figura

24,

2

T lraioi=2

45°

80

Figura 24 — Corpo de prova para ensaio de impacto (dimensGes em mm).



35

3.24. TESTE EXPERIMENTAL DE FADIGA
Por conta da grande eficiéncia de materiais compdsitos com alto volume de fibras,

menos énfase foi dada a esse aspecto de performance que as outras propriedades
mecanicas. A frequéncia de aplicagdo da carga é geralmente baixa, para evitar aquecimento.

Os ensaios de fadiga foram feitos com uma frequéncia de 10Hz com comportamento
senoidal e razdo de fadiga R=0. O nimero maximo de ciclos foi setado como 10%ja que o
objetivo era entender seu comportamento a altas tensdes, uma vez que, com base na
literatura (JUNIOR, 2004), espera-se vida infinita para tensdes de até 48,5% da tensao ultima
a tragdo (o, ¢) que foi de 135,7MPa para o laminado aqui apresentado.

Foram ensaiados 4 corpos de prova, semelhantes ao mostrado na Figura 25. O
primeiro CP foi ensaiado com 78% &, ; , porém com uma frequéncia muito alta de 23Hz e
rompeu de forma brusca, sendo descartado para andlise. Outros trés testes foram realizados

com frequéncia de 10Hz e tensdes de 78% 0, 67% 0, € 55% 0, ; respectivamente.

25

—

g

80

fe—e

Figura 25 - Corpos de prova para ensaio de fadiga.
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3.3. MODELAGEM MATEMATICA

Os cdlculos e andlises apresentados neste capitulo tem como base a teoria
apresentada na secdo 2.9. As propriedades mecanicas do laminado sdo apresentadas na

Tabela 1 (SWENSON, 2012).

Tabela 1 - Propriedades para laminados de fibra de carbono em matriz epoxi.
E11 [GPa] | Ey; [GPa] | G2 [GPa] | vy,

138 8,96 7,1 0,3

O laminado fabricado, no presente trabalho, é composto de 11 camadas do tecido
plain weave. Porém, com o objetivo de se trabalhar com um laminado simétrico, nos
calculos para o comportamento a tracdo e compressdao sdao consideradas 22 camadas
unidirecionais de fibra de carbono. Esta configuracdo interfere diretamente no
comportamento do material compédsito. Quando o mesmo é simétrico, os termos de
acoplamento de flexao e extensdo tornam-se iguais a zero e, portanto, carregamentos no estado
plano de tensdo ndo gerardao curvaturas nem extensdes referentes aos momentos fletores e
torsores, 0s quais causam encurvamentos no laminado (GIBSON, 1994).

Logo, sabendo que o corpo de prova possui 2,5 mm de espessura, cada lamina

unidirecional apresenta uma espessura t =0,1136 mm e numero total de camadas p = 22.

3.3.1. COMPORTAMENTO MATEMATICO A TRAGAO

Com base na Tabela 1 e Equacdo 6, a matriz de rigidez Q do laminado é dada por:

138,496 2,698 0
[Q] =] 2,697 8992 0 |GPa
0 0 7,1

A partir da matriz de rigidez Q, sua matriz rotacionada Qi45 pode ser obtida através

da Equacdo 11 onde 8 = 45° e § = — 45° , lembrando que m = cos @ en = sin 6.

_ 45321 31,121 32,376
lQ],. =[31121 45321 32,376(GPa
32,376 32,376 35,523
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_ 45321 31,121 —32,376
[Q],. =| 31121 45321 —32,376(GPa
—-32,376 —32,376 35,523

Com a Equacgdo 22 e lembrando que nimero de camadas p = 22 e a espessura de

cada laminat=0,1136:

A = 1363640Q, +1,13636Q_,,
Logo:

113,303 77,802 7,358
A= 77802 113303 7,358 |KN/
7358 7,358 88,807

Por se tratar de um laminado simétrico com relacdo ao eixo z, a matriz B, através da

Equacgao 22:

De forma semelhante, a matriz D pode ser obtida com a Equacdo 22.

59,125 40,635 10,563
D = 40,635 59,125 10,563|KN.mm
10,563 10,563 46,359

Com o teste de tragdo é obtida a forga de ruptura do corpo de prova (F;). Porém, o
equacionamento aqui apresentado utiliza uma carga por unidade de comprimento. Assim,

sabendo que a largura do corpo de prova é de 25 mm, entao F sera:
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F
F=£KNmm

O vetor N de forcas normais atuantes é entdo:

o= o

Em posse desses resultados chegam-se as equagdes constituintes do laminado, como
visto através da Equacdo 21, obtendo-se entdo, os valores de tensdao e de deformacdo em

funcdo da forga aplicada.

3.3.2. COMPORTAMENTO MATEMATICO A COMPRESSAO
O comportamento a compressdo é basicamente o mesmo que a tragdo,

apresentando as mesmas equacgdes constituintes. Do ensaio é obtida a forca de ruptura a
compressao, que sera depois relacionada com a espessura do corpo de prova; obtendo-se a

forca F como:

Fc
F= EKN/mm

O vetor N de forcas normais atuantes é entdo:

F
N=10 KN/mm
0

Assim, chegam-se as equac¢des constituintes do laminado, como expressado através
da Equacdo 21, obtendo-se entdo, os valores de tensdo e de deformacdo em funcdo da forga

compressiva aplicada.
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3.3.3. PROPRIEDADES MECANICAS CALCULADAS MATEMATICAMENTE

Os mddulos de elasticidade em x, y ( E,, Ey) e o médulo de cisalhamento ( ny)

para o compdsito podem ser calculados a partir da Equacdao 3 com auxilio da Tabela 1 e a

- —1
Equagdo 13, lembrandoque S = Q

3.3.4. COMPORTAMENTO MATEMATICO A IMPACTO
Uma vez que por meio dos ensaios experimentais de impacto, a energia absorvida

pelos corpos de prova ja foi medida, resta saber com que velocidade o martelo atinge o
corpo de prova. Esta informacdo serda necessaria posteriormente, para simular
computacionalmente o teste. A velocidade de impacto do martelo foi calculada, através da
Equagdo 24, considerando a altura inicial do péndulo (h; = 1,7m) e a aceleragdao da

gravidade (g = 9,81 m/SZ)'

3.3.5. COMPORTAMENTO MATEMATICO A FADIGA
Assim como no impacto, equacionamentos matematicos sob fadiga ndo foram

encontrados na literatura. Porém, seu comportamento pode ser entendido através de uma
analise de tensGes em conjunto com outros testes mecanicos como o de tragdo e

compressao.
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MODELAGEM COMPUTACIONAL

Apesar de nos testes experimentais terem sido utilizadas trés dimensdes diferentes

de corpos de prova (tracdo, compressdo/fadiga e impacto), a modelagem do laminado é

apresentada, ilustrativamente, com as dimensdes do corpo de prova de compressao.

Neste trabalho, foi utilizado o software ANSYS para a realizacdo de todas as

simulagdes. As andlises por elementos finitos é uma técnica de andlise numérica que busca

solucdes aproximadas para problemas regidos por equacdes diferenciais.

DESCRICAO DO METODO DOS ELEMENTOS FINITOS

A seguir é apresentada uma forma simplificada do passo a passo que acontece na

simulagao computacional (BAKER,2004):

1.
2.

Geragao da malha na estrutura.
Matrizes de rigidez locais [k] sdo criadas para cada elemento da malha.
Uma matriz de rigidez global [K] é criada pela juncdo de todas as matrizes de
rigidez locais.
Os deslocamentos d dos nds sao calculados como:
[Kld = f
Onde f é o vetor de forca.
O vetor d é subdividido em subvetores 8, cada 8§ representa o deslocamento
dos nds de seus respectivos elementos.
O deslocamento em um ponto dentro do elemento é calculado como:
u= [N]é
Onde o vetor u representa o deslocamento e [N] é a matriz dos vetores de
forma.
As deformacgdes em pontos dentro dos elementos sdo calculadas como:
e = [B]S
Onde [B] é a matriz deformacdo-deslocamento.
As tensOes em pontos dentro dos elementos sdo calculadas como:
o= [E]e

Onde [E] é a matriz de rigidez caracterizando o material.

A matriz de rigidez do elemento, mostrada no passo 2, é definida como:
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[K]d = fe
Onde f, representa as forgas atuantes nos nés do elemento. A matriz de

rigidez do elemento é:

[K] = f [B]" [E](B]dV
W)

Onde V é o volume do elemento.

Esse procedimento pode ser aplicado tanto em estruturas isotrépicas quanto em

materiais compdsitos. A Unica diferenca entre materiais isotrépicos e ortotrdpicos esta na

matriz de rigidez do material [E].

As andlises por elementos finitos envolvem uma sequéncia de trés passos para a

obtencdo de uma solucdo, que pode ser resumida assim:

PRE-PROCESSAMENTO: é definida a geometria do modelo que sera analisado como
ilustrado na Figura 26, assumindo hipdteses simplificadoras, estabelecendo
condices iniciais de contorno e de carregamentos como mostrado na Figura 27. Sdo
definidas as propriedades mecanicas (Figura 28) dos materiais que constituem o
modelo conforme os dados da Tabela 1. Outros dados relacionados a resisténcia a
tracdo e de deformacao, foram retiradas de uma série de tutoriais sobre modelagem
de materiais compdsitos utilizando o mddulo ANSYS Composite PrePost (ACP),
SWENSON (2012). S3o ainda definidas a espessura das camadas do laminado e a
orientacdo das mesmas como visto na Figura 29. Finalmente, é escolhido o elemento

SHELL181 e criada uma malha de discretizacao conforme mostrado na Figura 31.

O elemento SHELL181 (Figura 30) se mostrou o adequado para a modelagem de

materiais compdsitos, pois permite analisar estruturas de casca de espessura fina a

moderadamente espessa. E um elemento com quatro nds e com seis graus de liberdade em

cada né: translagdes nas diregdes x, y e z, e rotacdes sobre os eixos x, y e z. O SHELL181 é

adequado também, para aplicacbes lineares, de grande rotacdo e/ou de grandes

deformacgdes ndo lineares. A variagdo na espessura do invélucro é contabilizada em analises

ndo lineares. No dominio do elemento, tanto os esquemas de integracdo completa como os

reduzidos sao suportados.
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Figura 28 - Propriedades mecanicas do material.
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e ANALISE: Uma vez definida a estrutura, com todos os pardmetros necessdrios, é

iniciada a fase de andlise, na qual se obtém a solucdo do problema por simulacdo.

e POS-PROCESSAMENTO: com a solu¢do obtida na fase de andlise, no pds-
processamento pode-se conseguir valores de diversas naturezas, tais como: tensdo,
deformacdo, forga e outros; assim como, pode ser extraida uma interface grafica

representativa.

Todo o processo de pds-processamento é ilustrado na Figura 32.

- A v 8 v C

2 @ EngneeringData v ,———8 2 & EngneeringData ~ ,——8 2 & EngneeringData v

3 @ Geometry vV @3 @) Geometry v ,———®3 ) Geometry Vs
4 @ Model V 84 P Model v W3 @@ Model s
S | ily Setup v =———85 @ SectonData v /45 & Resuits v
ACP (Pre) § @& setp v all ACP (Post)
PRE-PROCESSAMENTO: 4 Sobon 7 4~ POS-PROCESSAMENTO: _
- Material: 8 @ Resus v 4 - An'a-llse detalha_da do composito,
- Geometria; Static Sructural permitindo a analise de cada lamina.
- Malha; SIMULACAO:
- Orientagdo das laminas. - Carga;
- Condigdes de contorno;
- Solugdo;

- Resultados gerais.

Figura 32 - Integragao das etapas de simula¢gdo no ANSYS.

3.4.1. PRINCIPIO DE SAINT-VENANT
O principio de Saint-Venant tem grande importancia na formulacdo de problemas de

simulacdo computacional, permite, através de modelos matematicos simplificados, a
obtencdo de solucdes globais de interesse pratico. Esse principio estabelece que um sistema
de forcas externas em equilibrio, agindo sobre uma proporg¢do pequena da peca em relacao
ao todo, produz tensbes elevadas apenas nas imediacOes da regido de aplicacdo dessas

forcas, sejam elas de acdo ou reacdo (SIIVA, 2017).
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O principio de Saint-Venant supde que o efeito de cargas aplicadas sobre um objeto é
puramente local, e que a tensao decai rapidamente com a distancia devido a tais cargas. Em
geral, o campo de tensdes se manifesta a partir de perturbacdes de ordem estatica, causada
pela presenga de cargas, e geométricas, causada por mudangas bruscas na geometria, sendo
qgue o comprimento dessas regides pode ser definido a partir da altura do elemento
estrutural aproximadamente (Principio de Saint Venant).

O Principio de Saint-Venant estabelece que nas regides localizadas préximo a
aplicacdo de carga ou restri¢cdes, o nivel de tensdo na peca atinge valores elevados e difunde
na medida em que se afasta dessas regides, tendendo ao valor médio de tensdo (HORGAN,

1989).

3.4.2. MODELAGEM A TRAGAO
Com o objetivo de se obter uma curva computacional tensdo-deformacdo a tracao

gue pudesse ser comparada com os resultados obtidos experimentalmente, o que se fez foi
variar a forca de tragao de forma gradual até alcangar um valor igual a maxima forca obtida
no ensaio de tracdo real, valor observado no momento da ruptura do corpo de prova. Desta
forma, foram criados varios pontos de analise onde se varia a forca e se obtém resultados de

tensdo e deformacao pontuais como ilustrado na Figura 33.

Outine of All ers - Rx - R x

A B c D A B E G

jin} Parameter Name Value Unit Name ~ | P3-Force Magnitude ¥ | P1-Equivalent Stress Minimum
units | N =| MPa
E B3 static Structural (81) Current 1,514 0,025039
[P ! Force Magnitude 1,514 N> DP 1 1171,8 19,379

1
2
3
4
B New input paramete lew name lew expression 5 DP 2 1685,4 27,873
3
7
8
9

B InputParameters

Wlafwn|-

[ Output Parameters DP 3 2145,9 35,488
B B Static Structural (81) DP 4 2568,2 42,473
pd P1 Equivalent Stress Minimum | 0,025039 MPa DP 5 2947,1 48,74

pd P2 Total Deformation Maximum | 0,0012758 mm DP& 33038 54,64

pd New output paramete: New expression 10 DR 7 36257 59,962

11 |B Charts 1 [DP8 3326,3 64,943

12 A Parameter Parallel Chart 0 12 | DP9 4209,7 69,621
13 |DP10 +471,8 73,355

wlwo o <o

Figura 33 - Variacdo da forga para a simulagdo a tracdo.
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3.4.3. MODELAGEM A COMPRESSAO

Para a modelagem de compressao foi seguido um procedimento semelhante ao
utilizado na modelagem a tracdo. Neste caso, somente se modificaram pardmetros como
forga de ruptura a compressao e dimensdes do corpo de prova de compressao.

Os varios pontos de analise criados variando-se a forca e obtendo-se resultados de

tensao e deformacdo pontuais sao ilustrados na Figura 34.

Outline of All Parameters LU Sl Table of Design Points A
A B c D A B C
1 n Parameter Name Value Uit 1 | Name ~ | P3-ForceXComponent * | P1-EquivalentStress Miniv
2 |B InputParameters 3 Units | N =l MPa
3 B 3 static Structural (1) 3 Current | 3,2663 0,061025
4 B P3 Force X Component 3,2663 n = 4 DP1 0,27418 0,0051225
= G New input parameter New name New expression 5 DP2 84,364 1,5762
6 = Output Parameters 6 DP 3 -157,09 2,935
7 B B3 static Stuctural (81) 7 DF 4 -222,09 4,1493
8 pd P1 Equivalent Stress Minimum 0,061025 MPa 8 DP 5 -246,75 4,6101
9 pd P2 Total Deformation Maximum | 0,00026915 mm ] DP 6 -321,42 6,0052
= Pd Mew output parameter New expression 10 DF 7 -390,92 7,3037
11 B Charts 11 DPB8 470,35 8,7877
12 M Parameter Parallel Chart 0 12 [DPg 484,69 93,0556
. o . x ~
Figura 34 - Variacdo da forga para a simulagdo a compressao.
3.4.4. MODELAGEM A IMPACTO

A simulacdo de impacto foi realizada utilizando o mdédulo Explicit Dynamics do ANSYS,
gue realiza uma analise transiente do corpo de prova. O objetivo da modelagem de impacto
foi prever o fator de concentragao de tensdo na raiz do entalhe do corpo de prova.

Na modelagem o corpo de prova foi bi-apoiado, como mostrado na Figura 35, e um
terceiro corpo faz o papel do martelho Charpy que atinge o CP com a velocidade calculada

de 5,77 m/s (secdo 3.3.4) em um intervalo de tempo programado de 5 X 103 s.
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& A Geometry
I8 Surface Body
-~y 181 Solid
-~y 6l Solid
w8 Solid

54 Coordinate Systems
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B}~/ Initial Conditions
/7= Pre-Stress (None)
...... v ga Velocity
Jﬁd Analysis Settings

Details of "Velocity”
= Scope
Scoping Methad | Geometry Selection
Geometry |18ody
(=1 Definition
Input Type Velodity
Define By Components

Coordinate System | Global Coordinate System
X Component | 0, mm/s

¥ Component | 5770, mm/s
Z Component |0, mm/s [

Toppreseed . We i 25,00 20000}

12,50 37,50

Figura 35 — CondigGes iniciais e velocidade aplicada para simulagao do teste de impacto.



47

3.4.5. MODELAGEM A FADIGA
Para a modelagem a fadiga utilizou-se o médulo n-Code do ANSYS. Este mddulo

utiliza, basicamente, o resultado da simulacdo estatica para calcular uma tensdo média
devido a aplicagao de uma forga. Desta forma, através das tensdes maxima, média e minima
€ obtida uma curva senoidal de tensdes em fun¢do do niumero de ciclos, até a fratura por
exemplo.

O mddulo é bem intuitivo e apresenta funcdes graficas como as mostradas na Figura
36.

A razdo de fadiga utilizada na simulacdo foi de R=0, assim como no teste

experimental, e as forcas aplicadas foram de 4kN, 6kN e 7kN.

w
8 4P ACP (Fre)
2 0 Engineering Data « ,—— M2 Q Engineering Data
3 | Geometry v g——m3 (i) Geometry v 3 | @ Solution &,
4| §® Model o W4 G Model v 4 4 |@ Results 7 .
5 |y Setup « ———=85 BE SectionData v 4 nCode SN Constant (DesignLife)
ACP (Pre) 6 @ setp v 4
7 @ Solution v 4
8 |@ Results v 4

4000M

Figura 36 - Modelagem a fadiga.
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4. RESULTADOS E DISCUSSAO

Neste capitulo serdao apresentados os resultados obtidos das andlises experimentais,

matematicas e computacionais:

4.1. TRAGAO

A curva experimental obtida através do teste de tracdo é comparada com a curva

computacional na Figura 37 abaixo.

160
Computacional; 7,779823242; 147,881493
120
— )
a Experiment: 4,46;
2 135,7
o 80
AT
w
c
()
|—
40
—#—Experimental =~ —®— Computacional
0
0,00 0,28 0,71 1,16 1,69 2,33 2,90 3,94 4,46
Deformagao [mm]

Figura 37 - Curva tensdo-deformacdo para o teste de tragcdo experimental e computacional.

Para o comportamento a tracdo, observou-se uma diferenca da deformag¢ao maxima
entre a curva simulada e a experimental de 3,31mm. Porém, o formato das curvas na Figura
37, colocado em suas devidas escalas e propor¢bes se assemelham, indicando boa
aproximacdo do modulo de elasticidade entre ambas as analises.

Com base nas andlises matematicas realizadas na secdo 3.3.1 e Equagdo 21, as

equacgoes constituintes do laminado para tracdo em sua carga de ruptura de 8941,865N:

03577 [113303 77,802 7,358 0 0 0 [ &
0 [77,802 113,303 7,358 0 0 0 l &y
o |_| 7358 7358 88807 0 0 0 Vay
0 |~ 0 0 0 59,125 40,635 10,563|| kx

|0 0 0 0 40,635 59,125 10,563| | ky
0 00 0 10,563 10,563 46,359 [k,
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Como resultado para a deformacao do laminado:

Ex 0,005979
& | = [—0,004096]
Vxy —0,000156

Através da Equacdo 10, o vetor de tensdes é dado por:

Oy 138,452
H _ [_4,613
Toy

55,422

MPa

Na simulacdo para o teste de tracdo, foi observada uma deformacdo de 7,53mm
conforme a Figura 38. Para a tensdo, observou-se que picos de tensdes se formaram nas
regides de engaste do corpo de prova, porém pelo principio de Saint-Venant, nas regidoes
localizadas préximo a aplicacdo de carga ou restricdes, o nivel de tensdo na peca atinge
valores elevados e difunde na medida em que se afasta dessas regides, tendendo ao valor
médio de tensdo. Com isso em mente procurou-se elementos correspondentes as regioes
onde se ocorreram as maiores deformacdes e também ruptura real do corpo de prova, como

mostra Figura 40, o valor de tensdo obtido foi de 144,32MPa.

0,00 30,00 60,00 (rrrn) &'
I e Y

15,00 45,00
Figura 38 - Deformacgdo simulada para carga de ruptura de 8941,865N no teste de tragao.
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ek
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Figura 39 - Picos de tensdes observados nas regiGes de engates do cp.

0,00 30,00 60,00 (rmrm)
L EEEa— ES—

15,00 45,00
Figura 40 - Escolha do elemento para se obter a tensdo localizada.

4.2, COMPRESSAO
Na Figura 41 sdo apresentados os trés corpos de prova ensaiados. Porém, observa-se

que o CP (1) apresenta sua fratura bem proxima a regido de aperto da garra sendo

descartado para anélise.
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(1) (2)

Figura 41 — Corpos de prova fraturados apds ensaio de compressao.

A curva experimental média obtida através do teste de compressdao é mostrada em

comparacdo com a curva computacional na Figura 42 abaixo.

100 C tacional; 0,77982; 94,74809103 100
E.go omputacional; 0, ; 94, 90
_%80 80
370 70
@60 60
o
£50 50

N
o
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‘gzo Experimental; 0,827215; 93,2795048 - 20

210 - 10
0 -0

0,02 0,10 0,18 0,27 0,36 0,45 0,54 0,63 0,72 0,82
Deformagao [mm]
== Experimental =@ Computacional

Figura 42 - Curva tensdo-deformacdo para o teste de compressao experimental e computacional.

Para o comportamento a compressao, observou-se uma diferenca da deformacao
maxima entre a curva simulada e a experimental média de 0,047395mm. Resultados para
tensdo e deformacdo experimental e computacional em Figura 42.

Com base nas analises matematicas realizadas na se¢do 3.3.12 e Equacdo 21, as
equacgdes constituintes do laminado para compressdo em sua carga de ruptura de -

6132,668N:
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—0245377 [113,303 77,802 7,358 00 0 1[ %
0 77,802 113,303 7,358 000 Ey
7358 7,358 88,807 00 0 Vxy

0 59,125 40,635 10,563|°| k
0 40,635 59,125 10,563]| | ky
0 10,563 10,563 46,359) |k

0
0
0
0

o O O
o O O

Como resultado para a deformagao do laminado:

Ex —0,004101
& | = [ 0,002809 ]
Vxy 0,000107

Através da Equacdo 10, o vetor de tensdes é:

Ox] [—94,978
[ay] = [ 3,144

—38,029

MPa

Txy

Na simulacdo para o teste de compressao em sua carga de ruptura de -6132,668N, foi
observada uma deformacdo de 0,77982mm conforme a Figura 43. Para a tensdo, observou-
se que picos de tensdes se formaram nas regides de engaste do corpo de prova, porém pelo
principio de Saint-Venant, nas regides localizadas préximo a aplicacdo de carga ou restricoes,
o nivel de tensdo na pega atinge valores elevados e difunde na medida em que se afasta
dessas regides, tendendo ao valor médio de tensdo. Com isso em mente procurou-se
elementos correspondentes as regides onde se ocorreram as maiores deformacdes e
também ruptura real do corpo de prova, como mostra Figura 44, o valor de tensdo obtido foi

de -94,01MPa.
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0,086647

0 Min
0,00 30,00 60,00 (mm)

15,00 45,00
Figura 43 - Deformacgdo simulada para carga de ruptura de -6132,668N no teste de compressao.

40,00 {mm)

10,00 30,00
Figura 44 - Tens3do simulada para carga de ruptura de -6132,668N no teste de compressao.
Com base nos calculos para propriedades mecanicas calculados na secdao 3.3.3, os

madulos de elasticidade em x,y e mddulo de cisalhamento para compdsito:

E, 15,6647
E, | = 1156647|GPa
Gy 8,11

Um resumo dos resultados obtidos para tracdo e compressdo é apresentado nas
Tabela 2 e Tabela 3. Observa-se um erro percentual de 74,41% entre o comportamento real
e simulado do laminado para a deformacdo sob tracdo dos corpos de prova. O
comportamento sob compressdo apresenta um erro menor de 5,7% também para a

deformacgdo apresentando uma melhor aproximagao do comportamento real do material.



Tabela 2 - Propriedades mecanicas do laminado
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Experimental Computacional | Erro (%) | Analitico

Tensdo ultima a tragdo [Mpa] 135,7048 147,8814 8,9 138,452

Tens3do ultima a compressdo [Mpa] -93,2795 -94,74 1,6 -94,978
Deformagdao maxima a tragdo [mm] 4,4605 7,7798 74,41 -
Deformagdo maxima a compressao [mm] -0,8272 -0,7798 5,7 -

Tabela 3 — Mddulos de elasticidade calculados para o compdsito.

E, | 15,6647 GPa
E, | 15,6647 GPa
Gy, | 8,11GPa

4.3. IMPACTO

A partir teste Charpy Energias absorvidas foram medidas conforme a Tabela 4.

Tabela 4 - Energia absorvida pelos corpos de prova no teste de impacto.

Energia Absorvida [J]

CP1

180

CP2

140

Os testes de impacto Charpy compostos dependem da orientacdo da amostra.

Frequentemente, os espécimes apresentam fratura de fibra e puxador de fibras, enquanto

outros a falha de delaminacdo é o modo de falha primaria.

Segundo Figura 45, é possivel se reparar que os dois corpos de prova se romperam

por quebra e ruptura de fibra e ainda houve a separacao fibra-matriz.

(1)

Figura 45 - Corpo de prova 1 e 2 respectivamente, fraturados apds ensaio de impacto.
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A analise dindmica transiente é uma técnica usada para determinar a resposta
dinamica de uma estrutura sob a agdo de cargas gerais dependentes do tempo. Essa analise
é utilizada para determinar a tensdo, deformacdo e forcas dependentes do tempo atuantes
no corpo de prova. Na Figura 46 pode-se observar uma tensdao maxima absorvida, antes do
rompimento de corpo de prova, de 154,51Mpa a t = 1x10™ s, e na Figura 47 verifica-se a
deformacgdo ocorrida nessa tensao. As simulagdes mostradas nas Figura 48 ilustram a tensao

no momento de ruptura e na Figura 49 uma deformacdo de 0,16mm.
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o
- 75,
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c
o
= 50,
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, 1,85 2,85 3e5 465 5000585
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Figura 46 - Tensdo vs tempo de impacto simulado.
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Figura 47 - Deformacao vs tempo de impacto simulado.
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30,000 {men)

7500 22,500
Figura 48 - Tens3do de ruptura simulada para o teste de impacto.
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Figura 49 — Deformagdo mdaxima antes da ruptura simulada para o teste de impacto.
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4.4, FADIGA

Os corpos de prova apods sua ruptura no teste de fadiga sdo mostrados na Figura 50
abaixo. Em altas tensdes, fibras aleatdrias se rompem a cada aplicacdo de forca e comecam
a agir como concentradores de tensdo sob as fibras ao seu redor. Mesmo que delaminagdes
ndo ocorram, trincas na matriz aparecem aumentando a taxa de rompimento das fibras

levando a ruptura do material.

3)

Figura 50 - Corpos de prova fraturados apds ensaio de fadiga.

Como mostrado na Figura 51 observa-se que quanto maior a amplitude de tensao,

menor é o numero de ciclos a fratura.

Teste de Fadiga

120
® 904;112

100

B0 | e, ® ~45000; 80

60

Tensdo [MPa]

40

20

0 10000 20000 30000 40000 50000

Numero de ciclos até a fratura [N]

Figura 51 - Curva tensdo vs. numero de ciclos a fratura experimental para o teste e fadiga.
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Testes de fadiga, em corpos de prova intactos, com amplitude de carga constante de
até 48,5% da resisténcia a tragdo apresentam curvas S-N constantes, indicando uma ndo
sensibilidade ao tempo de vida sob cargas ciclicas (JUNIOR, 2004).

A fadiga é influenciada, porém, pela presenca de imperfeicdes no corpo de prova e
de cargas aplicadas fora dos eixos de simetria.

Simulagbes de fadiga realizadas com 5kN, 6kN e 7kN, referentes as tensbes de
ruptura apresentadas na Figura 51, sdo apresentadas nas Figura 52, Figura 53 e Figura 54
respectivamente. Observa-se que as os resultados obtidos experimentalmente se
aproximam das partes esverdeadas das figuras, sendo que: para 5kN a vida esta entre 5500 e

50000 ciclos, para 6kN entre 1200 e 3200 e com 7kN entre 1000e 2500.

e

Figura 52 — Numero do ciclo de vida até a fratura para F = 5kN.



Figura 53 - Numero do ciclo de vida até a fratura para F = 6kN.

Figura 54 - Numero do ciclo de vida até a fratura para F = 7kN.

59



60

5. CONCLUSOES

Os materiais compdsitos tem um comportamento ndo linear apresentando fraturas
frageis quando a tensdo de ruptura é atingida, elevada resisténcia a impactos de baixa
velocidade, considerada vida infinita para cargas ciclicas de baixa tensdo decaindo
rapidamente quando se aumenta a tensao.

As propriedades eldsticas dos polimeros reforcados com fibras dependem de um
grande numero de fatores relativos a composicdo e ao processo de manufatura dos
compdsitos. Dentre esses fatores, alguns observados foram: formulacdo da resina, condicGes
de cura e orientagao das fibras.

Os primeiros sinais de ruptura surgiam por meio da fissuracdo da matriz ao longo dos
feixes de fibras. Essa fissuracdo mostrou-se praticamente imperceptivel, dificultando a
deteccdo do momento exato da ruptura, que ocorreu de maneira extremamente brusca.

A capacidade de absorcdao de energia do laminado ultrapassa ao apresentado por
algumas ligas de aluminio e acos. Esse comportamento e atribuido a alta capacidade de
alongamento das fibras de carbono.

O desempenho a fadiga dos diferentes compdsitos ensaiados foi distinto, sendo que
os compositos de fibras de carbono se mostraram como os mais resistentes a fadiga a baixas
tensdes, embora seu desempenho caia mais rapidamente com o aumento da variacdo de

tensdo aplicada.
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6. TRABALHOS FUTUROS

Como se sabe a anisotropia é uma das maiores qualidades dos materiais compdsitos
pois assim podemos molda-los conforme nossa necessidade. Os resultados aqui
apresentados se referem a um laminado de fibra de carbono com epdxi de configuragao
[(+45/—45)5 / +45]s. Dessa forma, para se entender esses materiais de forma mais
abrangente se sugere um estudo com outras orientacGes, proporg¢oes fibra/resina, entre
outros. Assim como na fadiga se explorar mais o comportamento a baixos ciclos que devem

tender a vida infinita.



62

7. REFERENCIAS

BASICS, A. M. Workshop 1 : Introduction to ANSYS Meshing. p. 1-21, 2012.

BOERI, D. V. Caracterizagdao de materiais compostos por ultra-som. p. 117, 2006. Disponivel
em: <http://www.teses.usp.br/teses/disponiveis/3/3152/tde-05092006-122052/publico/
DissertacaoDanielBoeri.pdf>.

CORPORATION, H. HexPly Prepreg Technology. Hexcel Registered Trademark, p. 28, 2013.

DANIEL, I.; ISHAI, O. Engineering mechanics of composite materials. Mechanics of
Composite Materials. [S.l: s.n.]. Disponivel em:
<http://www.egr.msu.edu/classes/me426/aloos/reference_books.pdf\nhttp://www.science
direct.com/science/article/pii/B9780080064215500496>. , 1994

Detailed_Derivation_of Stress_and_Strain_Transformations_for_an_Offaxis_Lamina.pdf.
[S.l:s.n.]., [S.d.]

ESTUDO DOS CRITERIOS DE FALHAS EM COMPOSITOS PPS / FIBRAS DE CARBONO
UTILIZANDO ELEMENTOS FINITOS Dissertacdo apresentada a Faculdade de Engenharia do
Campus de Guaratinguetd , Universidade Estadual Paulista , para a obtencdo do titulo de
Mestre em Engenharia. 2009.

JONES, R. M. Mechanics of composite materials. Mechanics of Composite Materials. [S.I:
s.n.]., 1999.

KOSLOSKI, J. ( ANSYS Composite Prep / Post ). [S.d.].

LAWRENCE J. BROUTMAN ET AL. Impact strength and toughness of fibre composite
materials. Air force office of scientific research, 1972.

MUTTULINGAM, M. S. Composites modeling with ANSYS. 2011.

NATIONAL, I. I.; OF, C.; ENGINEERING, M. Andlise do comportamento mecanico de placas de
madeira reforcadas por fibras de carbono. 2002.

REINFORCED, F.; COMPOSITES, P. 16565 Engineering Composites. criterios de falha, [S.d.].

ROOS, R. Shell-andSolid Modeling of Composite Structures asa Base for Simulation driven
Optimization Processes CFK-VALLEY STADE CONVENTION. n. June, 2011.

SAUSSURE, F. D. E. Cadernos Unifoa Centro universitario de Volta Redonda Fundacdo
Oswaldo Aranha. p. 1-133, 2013.

SILVA, L. J. DA. Estudo experimental e numérico das propriedades mecanicas de compdsitos
poliméricos laminados com fibras vegetais. 2011.

SILVESTRE, FILHO, G. D. Derivado De Oleo De Mamona Reforcado Por Fibra De Carbono :
Contribuicdo Para O Projeto De Hastes De Implante De Quadril. p. 192, 2001.



63

SOUZA, C. R. DE; CUNHA, J. ANALISE TEORICA E NUMERICA DO COMPORTAMENTO
MECANICO DE COMPOSTOS EPOXI / FIBRAS VEGETAIS. p. 1-18, [S.d.].

SWENSON, M. Modeling Layered Composites the Simple Way. p. 1-33, 2012.

PACHECO, G., Universidade de Brasilia ANALISE NUMERICA E EXPERIMENTAL EM PLACA DE
MATERIAL COMPOSITO DE APLICAGAO NA INDUSTRIA AUTOMOTIVA. 2016.

VALSILIEV, V. V.; MOROZOV, V. & E. V. Mechanics and Analysis of Composite Materials. [S.I:
s.n.], 2001.

ANSYS (R); Product Lancher Release 15.0 ANSYS 15.0 Help.

SCHWARTZ, MEL M., Composite materials, Volume II: processing, fabrication and
applications. 1996.

KOLLAR, L. PETER., Mechanics of Composite Structures. 2003.
BAKER, A., DUTTON, S., KELLY, D., Composite Materials for Aircraft Structures. 2004.

SILVA, F. A, SANTOS, J. R. M., CHAVES, C. A., EXPLICACAO DO PRINCIPIO DE SAINT-VENANT
UTILIZANDO O METODO DOS ELEMENTOS FINITOS, Revista Uniabeu. 2017.

SANTOS, C. P. S., Estudo Experimental das Propriedades Mecanicas para Compdsito em
Fibra de Carbono e Matriz Epdxi Pipefix (CFRP — Carbon Fiber Reinforced Polymer), CEFET/RJ.
2015.

D 3039/D3039M ASTM. Standard Test Method for Tensile Properties of Polymer Matrix
Composite Materials. Annual Book of ASTM Standards, v. 15.03, p. 105-116, 2000.
Disponivel em: <www.astm.org>.

D 695 — 02a ASTM. Standard Test Method for Compressive Properties of Rigid Plastics.

D 3410 ASTM. Compressive Properties Of Polymer Matrix Composite Materials With
Unsupported Gage Section by Shear Loading.

D 790 - 03 ASTM. Standard Test Methods for Flexural Properties of Unreinforced and
Reinforced Plastics and Electrical Insulating Materials.

DUELL, J.M. Impact Testing of Advanced Composites.

KUMAR, K. M., DEVARAJ, M. R., NARAYANA, H. V., Finite Element Modelling for Numerical
Simulation of Charpy Impact Test on Materials, ICCOMIM. 2012.

JUNIOR, R.C.S, AQUINO, E. M. F., Falha por fadiga e comportamento estatico de compdsitos
de PRFV de fabricacdo industrial, UFRJ. 2004.



64

MENEGHETTI, L. C., GARCEZ, M. R., Resisténcia a Fadiga de Polimeros Reforcados com Fibras
de Aramida, Vidro e Carbono. 2010.

SERIES OF LECTURES FROM ANSYS: Composite Materials and manufacturing Methods and
Simulation. (n.d.).

FREIRE JR, R. C. S., Estudo Da Prevencao De Falha Por Fadiga Em Laminados De Plastico
Reforcado Com Fibra De Vidro. UFRN, 2001.



	AGRADECIMENTOS
	RESUMO
	ABSTRACT
	LISTA DE ILUSTRAÇÕES
	SUMÁRIO
	1.   INTRODUÇÃO
	1.1. OBJETIVO DO TRABALHO

	2.   REVISÃO BIBLIOGRÁFICA
	2.1. MATERIAIS COMPÓSITOS
	2.2. MATRIZ POLIMÉRICA
	2.3. FIBRA DE CARBONO
	2.4. CLASSIFICAÇÃO DE MATERIAIS COMPÓSITOS QUANTO AO REFORÇO
	2.5. CLASSIFICAÇÃO E PROPRIEDADE DE COMPÓSITOS QUANTO AO TECIDO
	2.6. MANUFATURA DE LAMINADOS
	2.7. MECANISMOS DE FALHA
	2.8. COMPORTAMENTO MECÂNICO DE MATERIAIS COMPÓSITOS
	2.9.  EQUACIONAMENTO MATEMÁTICO PARA LAMINADOS
	2.9.1.   TRAÇÃO E COMPRESSÃO
	2.9.2.   IMPACTO
	2.9.3.   FADIGA


	3.   METODOLOGIA
	3.1. CONFECÇÃO DOS CORPOS DE PROVA
	3.2. ENSAIOS MECÂNICOS
	3.2.1.   TESTE EXPERIMENTAL DE TRAÇÃO UNIAXIAL
	3.2.2.   TESTE EXPERIMENTAL DE COMPRESSÃO UNIAXIAL
	3.2.3.   TESTE EXPERIMENTAL DE IMPACTO
	3.2.4.   TESTE EXPERIMENTAL DE FADIGA

	3.3. MODELAGEM MATEMÁTICA
	3.3.1.   COMPORTAMENTO MATEMÁTICO A TRAÇÃO
	3.3.2.   COMPORTAMENTO MATEMÁTICO A COMPRESSÃO
	3.3.3.   PROPRIEDADES MECÂNICAS CALCULADAS MATEMATICAMENTE
	3.3.4.   COMPORTAMENTO MATEMÁTICO A IMPACTO
	3.3.5.   COMPORTAMENTO MATEMÁTICO A FADIGA

	3.4. MODELAGEM COMPUTACIONAL
	3.4.1.   PRINCÍPIO DE SAINT-VENANT
	3.4.2.   MODELAGEM A TRAÇÃO
	3.4.3.   MODELAGEM A COMPRESSÃO
	3.4.4.    MODELAGEM A IMPACTO
	3.4.5.   MODELAGEM A FADIGA


	4.   RESULTADOS E DISCUSSÃO
	4.1. TRAÇÃO
	4.2. COMPRESSÃO
	4.3. IMPACTO
	4.4. FADIGA

	5.   CONCLUSOES
	6.   TRABALHOS FUTUROS
	7.   REFERENCIAS

