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RESUMO

O uso de materiais compdsitos tem crescido ao longo das ultimas décadas,
principalmente devido a sua alta resisténcia rigidez por unidade de massa, impactando
diretamente na reducao do peso estrutural. Para a substituicdo de pecas estruturais,
comumente ligas de aco e aluminio, por compositos faz-se necessario uma extensa
analise para que o material atenda aos requisitos do projeto, dentre elas esta o
processo de fabricacdo. Durante o processo de cura da matriz, ha uma diferenca de
temperatura partindo de temperaturas acima da transicdo vitrea até a temperatura
ambiente. Essa diferenca de temperatura pode induzir tensbes e deformacdes na
peca, visto que matriz e reforco possuem diferentes coeficientes de expansao térmica.
Para prever essas tensfes e deformacdes, serd aplicado a Teoria de Laminacao
Classica para o calculo analitico, e também atraveés do Método dos Elementos Finitos
para uma simulacdo computacional. A comparacdo dos modelos analiticos e
computacionais dardo um panorama sobre a precisdo dos resultados.

Palavras-chave: Material Composito. Tensédo Residual Térmica. Método Elementos
Finitos. Teoria Laminacao Classica.



ABSTRACT

Through the last decades, the use of composite materials has been increased, mainly
because of their high specific strength and rigidity, directly reducing the structural
weight. An extensive analysis is necessary for a material replacement, one of them is
the manufacturing process, to the material attend all the requirements. Throughout the
curing process there is a temperature difference, usually between the glass-transition
temperature and room temperature. This temperature difference may induce thermal
residual stresses and strains, due to different matrix and reinforcements coefficients of
thermal expansion. To predict the thermal residual stresses and strains, the Classical
Lamination Theory will be applied to calculate analytically, also, through Finite Element
Method by a computational simulation. The comparison between analytical and
computational models will give a panorama about the precision of the results.

Keywords: Composite Material. Residual Stress. Finite Element Method. Classical
Lamination Theory.
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1. INTRODUCAO

by

Devido a reducdo dos custos de manufatura, o uso de materiais
compdsitos por diversos segmentos da industria tem aumentado nas ultimas décadas,
como na area biomédica, naval e automotiva, ampliando o que antes era de uso
restrito a indastria militar ou de alto desempenho (REZENDE; BOTELHO,2000).

Visto que sua resisténcia e rigidez por unidade de massa s&o maiores
guando comparado a outros materiais, 0 mercado aeroespacial e de defesa ainda é o
gue mais utiliza materiais compésitos avancados (reforcados por fibras de carbono,
aramida e vidro), conforme mostra a Fig. 1. A substituicdo de um componente de
aluminio por um compaosito pode refletir em uma diminuicdo de até 30% do peso
estrutural, atingidos devido a simplificacdes estruturais e menor numero de pecas, e

ainda atendendo os mesmos requisitos de projeto (NIU, 2011).

Mercado Para Compdsitos Avancados, por Industria Fim, 2022 (Bilhdes de U$)
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Figura 1 - Estimativa de Mercado de Compositos Avancados em 2022. Fonte: Secondary
Research, Expert Interviews, and MarketsandMarkets Analysis. Disponivel em:
https://www.marketsandmarkets.com/Market-Reports/advanced-composites-
market-3930953.html.

No mercado aeroespacial e de defesa, os materiais compdsitos tém sido
utilizados em estruturas primarias e secundarias, como pratos de antenas,
estabilizadores verticais e horizontais, naceles, asas, vigas, painéis em geral,

involucro de motor foguete, dentre outros. Metais como aco, titanio e ligas de aluminio,



devido a sua alta tolerancia a tensdes, tém sido utilizados nos involucros de motores
foguetes, visto a alta pressao e temperaturas causadas pela combustdo. Essa opgao
tem mudado ao longo dos ultimos anos, ainda que existam desafios no uso de
compositos em aeronaves e espaconaves. Dentre esses desafios, ha a falta de
experiéncia e informacdes limitadas sobre o comportamento estrutural desses
materiais. Todavia, engenheiros baseiam-se em simulacbes para prever o
comportamento dessas estruturas. (RANA; FANGUEIRO, 2016).

O processo de manufatura de materiais compoésitos diferencia-se dos
tradicionais, haja vista a necessidade de combinacé&o de diferentes materiais para que
as propriedades desejadas sejam atingidas (BUNSELL; RENARD, 2005). A forma em
gue o material se encontra também pode alterar seu processamento. As principais
técnicas de manufatura onde o material pode ser considerado um laminado séao a
laminagao e o enrolamento filamentar, também conhecido como bobinagem, o ultimo
€ 0 mais utilizado na fabricacéo de involucros de motor foguete, que em sua esséncia
sdo vasos de pressao (OZASLAN; ACAR; YETGIN, 2018). Na laminac&o as fibras sdo
geralmente pré-impregnadas ou banhadas com uma camada de resina termofixa,
podendo ser moldadas em placas e tubos. J4 no enrolamento filamentar, as fibras
encontram-se em bobinas e apés um banho de resina, sdo teadas em um mandril com
o formato final da peca, majoritariamente sélidos de revolucdo. Neste processo é
possivel atingir altos niveis de precisdo na orientacdo das fibras, onde esfor¢os séo
solicitados (VINSON; SIERAKOWSKI, 2008).

O uso de materiais poliméricos como matriz de compadsitos laminados tem
como caracteristica o desenvolvimento de tensdes residuais, devido as diferencas
entre as temperaturas de cura e de operacao. Essas tensdes podem causar distorcdes
e empenamento da peca. Para um material metélico, essas deformidades podem ser
reparadas mais facilmente durante o processo de montagem da peca. Entretanto,
materiais compaositos podem sofrer micro trincas ou delaminacdes se sofrerem muitos
esforcos durante a montagem. A micro trinca ndo € uma falha catastréfica, todavia,
leva a uma diminuicdo das propriedades mecanicas, como médulo de elasticidade,
coeficiente de Poisson e coeficiente de expansao térmica (CTE), podendo ocasionar
delaminacao, ruptura das fibras e aumento da umidade por fluidos (CAMPBELL,
2010).



Existem trés niveis de tensdes residuais devidos a diferenca de temperatura. O
primeiro € o nivel micromecénico, onde a diferenca entre o coeficiente de expansao
térmica (CTE) da matriz e da fibra resulta em uma contracdo volumétrica maior da
matriz em relacdo as fibras no processo de resfriamento. Assumindo que fibras e
matriz estao perfeitamente aderidas, as fibras estaréo submetidas a tensdes residuais
de compressao e a matriz de tracdo. O segundo nivel é o macromecanico, no qual as
tensOes residuais séo causadas pelas diferengas dos CTE’s nas dire¢des longitudinais
e transversais de cada lamina. O nivel macromecanico caracteriza as restricdes de
deformacdo que uma lamina aplica sobre a adjacente. O terceiro e ultimo nivel é
denominado de nivel global, que é provocado pela diferenca na taxa de resfriamento
de cada lamina, provocando uma distribuicdo de tensdo ao longo da espessura do
laminado. (PARLEVLIET et al., 2007)

Este trabalho propbée um estudo do nivel macromecéanico das tensdes e
deformacfes residuais térmicas de um composito laminado plano durante seu
processo de fabricacdo para um involucro de um motor foguete propelente hibrido. O
modelo do vaso de presséao foi simplificado de modo a utilizar a Teoria de Laminacéo
Classica (CLT) e o Método dos Elementos Finitos (MEF), através do software Ansys,
para o calculo computacional numérico. Para o calculo analitico ndo serdo

considerados os efeitos viscoelasticos e de contracdo da matriz.

1.1.OBJETIVO GERAL

Avaliar o percentual dos limites de resisténcia a tensdo que é ocupado pelas

tensdes residuais térmicas para um compésito laminado plano.

1.2.OBJETIVOS ESPECIFICOS

1. Revisar a literatura para a determinacdo de tensbes e deformacdes
residuais térmicas, segundo a Teoria de Laminacéo Classica;

2. Desenvolver um cédigo em ambiente Matlab para o célculo analitico de
tensdes e deformacdes residuais térmicas, baseados na Teoria Classica
de Teoria de Laminacéao Classica,

3. Validar os resultados provenientes do cédigo em Matlab para o laminado
angle-ply simétrico com os valores apresentados na literatura de Daniel
e Ishai (2006), para o composito AS4/3501-6 com uma diferenca de
temperatura de -110°C;



4. Calcular as tensbes e deformacdes residuais térmicas no compdsito
laminado AS4/3501-6 sob diferenca de temperatura de -100°C, com
sequéncias de empilhamento [+11.612/90] e [£11.6122/90];

5. Realizar uma simulacdo computacional baseado no MEF, utilizando o
ambiente ACP(PrepPost) do software Ansys para a determinacédo dos
efeitos térmicos e de tensdes residuais dos compdsitos;

6. Comparar os resultados dos modelos analiticos, baseados na CLT, com

0 modelo computacional, baseado no MEF.

1.3. ABORDAGEM METODOLOGICA

Para este trabalho o composito laminado foi modelado a partir de uma
simplificacdo de vasos de pressao cilindricos que possuem a razéo raio/espessura
elevados, de modo que curvatura de uma secao seja desprezivel. Dessa forma, a
secao pode ser considerada plana, e a Teoria de Laminacao Classica (CLT) pode ser
aplicada.

Através de diversas literaturas, como livros e artigos cientificos, foi feito um
estudo da micromecéanica e macromecanica de materiais compagsitos, objetivando o
desenvolvimento de um cddigo para o calculo analitico das tensdes e deformacdes
residuais térmicas, baseado na Teoria de Laminacao Classica (CLT). O cédigo esta
apresentado nos Anexos.

Para comparar com os resultados obtidos através da CLT, o compésito também
foi modelado no software Ansys, através do ambiente ACP (PrepPost), no qual as
mesmas condi¢des aplicadas ao calculo analitico foram replicadas, como sequéncia
de empilhamento, espessura, eixos de referéncia e condi¢cées de contorno. Ao final o

software apresenta as tensdes e deformacdes ao longo da espessura.



1.4. ESTRUTURA DO TRABALHO

O capitulo 2 do trabalho sera dedicado a uma fundamentacao teorica sobre a
Teoria Classica de Laminacdo, utilizada para o calculo analitico das tensbes e
deformac@es residuais térmicas. Também ha uma secdo com uma breve explicacao
sobre o Método dos Elementos Finitos, utilizada pelo software Ansys para os calculos
das tens6es e deformagdes. Por fim h& o critério de falha por tensdo maxima, que sera
aplicado ndo so para verificar a ocorréncia de alguma falha, mas também identificar
qual lamina do compdésito tera maior probabilidade de falha.

As metodologias utilizadas tanto para o calculo analitico, através do cédigo
desenvolvido, quanto o passo a passo da modelagem no software Ansys séo descritas
no Capitulo 3. Neste capitulo também estéo os calculos que determinam parametros
para os compositos em analise, como espessura e angulo em que as fibras estarao
dispostas.

Os resultados e discussdes acerca dos modelos baseados na CLT e no MEF
estao exibidos no Capitulo 4. Primeiramente serdo apresentados os valores analiticos,
onde a confiabilidade do codigo desenvolvido é confirmada, através de um
comparativo com os valores da literatura de Daniel e Ishai (2006), posteriormente 0s
resultados computacionais obtidos através do Ansys. No item 4.3, os resultados séao
comparados e discutidos, evidenciando as diferencas numéricas e as suas eventuais
causas.

O capitulo 5 é dedicado as conclusdes obtidas quanto as metodologias

adotadas, adicdo de mais camadas e porcentagens dos limites de resisténcia.



2. FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1. COMPORTAMENTO ELASTICO MACROMECANICO DE UM COMPOSITO
LAMINADO

A analise macromecéanica de uma lamina é feita sob duas consideraces, a
primeira € de propriedades médias, visto que a rigidez é diferente dependendo da
localizacdo no material, dessa forma tanto fibras como matriz, podem ter suas
propriedades modeladas através da lei das misturas para E1, Gi2 e vi2, € do modelo
paralelo para E>. A segunda consideracao é de que a lamina seja homogénea. Apesar
desta dltima consideragdo, o comportamento mecéanico da lamina diferencia-se de
materiais isotropicos (KAW, 2005, p62).

O estado geral de tensao tridimensional em um material continuo pode ser
descrito pela Lei de Hook com nove componentes de tensédo oj (onde i, j = 1,2,3),
conforme mostrado na Fig. (2). Seguindo a convencao da notacéo indicial, quando i=j,
tensdes normais estdo sob consideragdao; quando i # j, a componente é de
cisalhamento. A direcdo perpendicular a face na qual a tensédo age é representada
pelo primeiro subscrito. O segundo é atribuido a direcdo no qual a componente de
tensdo age. Os componentes de deformacdo seguem a mesma convengao para 0s
subscritos. E essencial diferenciar o tensor de deformacio para a deformacdo de
engenharia. Eles diferem apenas na deformacéo por cisalhamento, onde, €j = yj/ 2
(GIBSON, 2016, p58).

Figura 2 - Estado de Tensé&o tridimensional em um cubo elementar. GIBSON, 2016, p58.



As relacdes de tensdo-deformacéao sao dadas abaixo:

0711 Ci111 Cii2z CGiizzs Ciizz Ciizn Giiiz CGiasz Ciiis o Ciaon)) €117
055 Co211 G222 Caz33 Coz23 Cozz1 Coziz Cozzz Coziz Cooon &5
033 (3311 C3322 C3333 (3323 C3331 C3312 (3332 C3313 (3321 |[&33
023 (2311 Caz22 Co3zzz Ca3a3 Cozzr Gz Cozzz Coziz (o3aq| €23 @
031 =[C3111 C3122 Cs133 C3123 (3131 C3112 G132 C3113 (3121|1631
g12 Ci211 Cizzz Cizzz Cizzz Cizz1 Ciziz Cizzz Ciziz Cigon ?2
032 (3211 G222 G333 (3223 G331 G312 (3232 G213 (3221 832
013 Ciz11 Cizzz Cizzz Cizpz Cizzr Giziz Cizzz Ciziz Ciszn 813
1021 ]

G111 Ca122 Coizz Ca1zz Coizn Corrz Coizz Coppz Cogpgd 22
€111 [S1111 S1122 S1133 S1123 S1131 S111z S1132 S111z Sii21] 0717
&5 S2211 S2222 S2233  S2223  S2231 S2212 S2232 S2213 S2221 055
£33 S3311 S3322 S3333 S3323  S3331 S3312 S3332 S3313  S3321 033
€23 S2311 S2322 S2333 S2323  S2331 S2312 S2332 S2313 S2321||023 @)
€1 =153111 S3122 S3133 S3123 3131 S3112 S3132  S3113  S3121 11931
212 S1211 S1222 S1233 Si223 S1231 S1212 S1232 S1213 Si221 glz
532 S3211 S3222 S3233 S3223 S3231 S3212 S3232 S3213 S3221 032
513 S1311 S1322 Si333 Si3z23 S13z1 Siz1iz Sizzz Siz1z Sizz 013
| £54 ] L0721

21 152111 S2122 S2133 S2123 S2131 Sz2112 S2132 S2113 S2121d
o = tensdes nas faces do cubo elementar;
€ = componentes de deformagao;
C = componentes de rigidez;
S = componentes de compliance .
Em notacdo indicial:
0ij = Cijr1€xi o
4, k1=1,2,3) ®3)

&ij = Sijk1Oki

Devido a simetria dos tensores de tensdo e de deformacdo, o numero de
constantes elasticas reduz a trinta e seis. Também, é usual a adotar uma notacao
contraida para tensfes, deformacoes, rigidezes e compliances. Esta notacéo faz as
seguintes substituicbes para os subscritos: 1=11, 2=22, 3=33, 4=23, 5=31 e 6=12
(VINSON; SIERAKOWSKI, 2008, p47).

Oij = 0ji
4)
€ij = &ji



As relacdes tensdo-deformacgdo para um material anisotropico é:

[71] Ciy Cip Ci3 Cip Cis Cig [81]
|02 Cz1 sz C23 C24 C25 CZ6 | €2
| o3| _ C31 C33 C33 (34 C35 Ciell3]| ©)
|T4| Cyn Cap Cuz Cus Cus Cye iy4|
Ts Cs1 Csp Cs3 Csy Css Csl(?s
lT6J Co1 Coz Cez Coa Cgs Cee l%J
[81] S11 S12 S13 S1a Sis Sie [91]
| €2 S1 S22 523 S24 525 526 |02
[ €3] _ S31 S3z S3z S3u S35 S36 |03 ©)
|V4| Ss1 Saz Suz Ssa Sas Sue i74|
lY5J Ss1 Ssz2 Ss3 Ssa Sss Sse lTSJ
Ve Se1 Sez Se3 Ses Ses Seed 6

2.2.MATERIAIS ORTOTROPICOS SOB ESTADO PLANO DE TENSOES

Laminados de espessura pequena carregados no plano das laminas € um uso
muito comum em aplicacdes estruturais. Nessa condicdo, laminas e laminados podem
ser consideradas sob a condicéo de estado plano de tensdes, onde todas as tensfes
com dire¢des perpendiculares aos planos do laminado séo zero, conforme a Equacao
(7) (DANIEL; ISHAI, 2006, p69).

03=T,=1T5=0 @)

Dessa forma, aplicando as condi¢cdes da Equacéo (7) na Equacéo (5), resulta
na relacdo de tensdo-deformacao para um material ortotropico sob estado plano de

tensdes, dado abaixo:

[0'1] [Ci1 Ciz (i3 0 0 01 [81]
[92] Co1 Gy (i3 0 0 0 |||
[0 _lcyy, €3 G O 0 O |l&s] ®)
lolT] o o 0 Cu 0 0 [lv]
lOJ 0 0 0 0 GCs O lst
Te L0 0 0 0 0 CeellVs



Usando transformacgdes lineares, a matriz acima pode ser simplificada

eliminando €3, resultando em:

01 Qi1 Q2 0 ][& )
02] = [Qu Qa O ] [32]
Te 0 0 Q66 Ye

Ainda em sua forma inversa:

€1 S11 Sz 0701 (10)
&=[512 S22 0 |]02
Te

)/6 0 0 566

As constantes matematicas acima, podem ser expressas como constantes de

engenharia:

(11

E;
1 —vy,0p

Q11 =

E;

1— w50y (12)

Q22 =

U1 By Uk

1—v501 1 —v50y

Q12 = Q21 =

Qe = G12
Q11,Q12,Q22, Qg = componentes de rigidezes reduzidas;
E, ,E, = Modulo de Young nas diregdes principais;
Vi, = coeficiente de Poisson maior;
vy, = coeficiente de Poisson menor;

G,, = modulo de cisalhamento.
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2.3. TRANSFORMACAO TENSAO-DEFORMACAO

Nas relagbes apresentadas nas Equacbes (9) e (10), as componentes de
tensdo e deformacdo estdo referenciadas nas coordenadas principais.
Frequentemente, a referéncia adotada na formulacé&o do problema nao coincide com
0S eixos principais, nos quais as tensdes sdo maximas. A Figura (3) apresenta este

ultimo caso.

Figura 3 - Coordenadas principais e x-y.

Portanto, € necessario determinar uma relacdo de transformacdo de
coordenadas gerais para as coordenadas principais, e vice-versa. As coordenadas (X,
y, S) séo referenciadas as dire¢cdes gerais, e as coordenadas (1, 2, 6) como as
direcdes principais (REDDY, 2003, p89).

01 Oy
[02] = [T] O'y (13)
Tg Ts
& Ex
& &
L=ty (14)
E)/e E)/S
Onde [T] é a matriz de transformacao:
m?2 n? —2mn
[Tl=| n2 m? 2mn m=cos6 ,n=sinf (15)

—mn mn m?—n?
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As relacdes inversas também séo validas:

O_x 01
[ay] = [T—l] 02] (16)
Ts Tg
Ex &
&y B &
1= 4 @
EYS 576

2.4. TRANSFORMACAO DE PARAMETROS ELASTICOS
Para transformar a matriz de rigidez reduzida principal [Q]12 para a geral [Q]xy
€ necessario aplicar as transformacdes das Equacdes (16) e (17) na Equacao (9)
(HYER, 1997, p181-182).

Ox 01 Qi1 Q12 0 2
[Uy] =[T77] ‘72] =[T'[Qnz Q2 O ] (18)
Ts Te 0 0 2Q6 5 Ve
gx
Ox 01 Quu @iz O €
[Gy] = [T7] 02] =[T7] |Q1z Q2 0 |[T] 1y (19)
Ts Te 0 0 20Q¢ > Vs

A relacdo Tensao-Deformacao para um material ortotropico sob estado plano

de tensdes referenciado no plano x-y é:

Oy Qxx Qxy 2 st z:x
[Uy] = ny ny 2 st 1 g (20)
Ts st st 2 st E Vs

Comparando as equacdes (18) e (19), a transformacé&o para matriz de rigidez

reduzida é:
Qxx  Qxy 20Qxs Qu: Qi O
Qux  Qyy 20Qys|=[T71] |Q1z Q2 0 |[T] (21)
st st Zst 0 0 2Q66

A forma expandida para transformacdo acima é:
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Qxx = m*Qq1 + n*Qzy + 2m?n?Qy, + 4m?n®Qgs
Qyy =n*Qq1 + m*Qqy + 2m*n®Qy; + 4m*n® Qe

Qxy = m*n%Qy, + m*n?Q,y + (m* + n*)Qq, — 4m?n®Qys
(22)
Qxs = m3n1Qyy — m'n3Qy, — mn(m? — n?)Qq; — 2mn(m?* — n?) Qe

Qys = m'n3Qy; —m3n'Qy; + mn(m?* — n?)Qy, + 2mn(m? — n?)Q4

Qss = M?*n2Qq1 + m*n?Qy, — 2m?n?Qq, + (M? — n?)% Qe

2.5. TEORIA DE LAMINACAO CLASSICA (CLT)

CLT é usada como uma ferramenta preditiva para os complexos efeitos de
acoplamento que podem ocorrer nos compésitos laminados. Como um compadsito é
carregado mecanica e/ou termicamente, a CLT prevé deformacgdes, alongamentos e
curvaturas (SHOKRIEH; SHAHRI, 2014, p185).

De acordo com Chawla (2012), a CLT possui as seguintes consideracgdes:

e Cada lamina é considerada quasi-homogénea e ortotropica, onde as
propriedades individuais das fibras e matriz sdo ignoradas;

e A espessura do laminado € pequena quando comparado com suas dimensdes
laterais;

e Todas as laminas estéo sob estado plano de tensdes;

e Os alongamentos em todas as direcbes sdo pequenos quando comparados
com a espessura do laminado;

e Perfeita adesado entre laminas.

e Linhas retas perpendiculares ao plano central do laminado, permanecem retas

€ normais a esse plano apos a deformacao.
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2.5.1. Relagéo deformagéo-deslocamento

Colocando o plano x-y no plano central da placa, conforme mostrado na Fig.
(4), e aplicando uma carga lateral, o ponto A seréa deslocado uma distancia W no plano

x-z. Os demais deslocamentos sdo denotados por U e V, nas direcdes x e vy,

respectivamente. (STAAB, 2015, p190).

A
— 1B
zL -M,
x N, )
Superficie ¢
central
D
|== u, -
Secdo transversal Secdo transversal
nao deformada deformada

Figura 4 - Geometria da deformacéo no plano x-z. Fonte: BARBERO, 2010, p169.

Barbero (2010) deduz as seguintes relagdes:

U(X»J’»Z) = uo(x,y) —Zd)x(x,y)
(23)

V(x,y,2) = v,(x,y) — 2z, (x,y)
u, = deslocamento do plano central na diregao x;
v, = deslocamento do plano central na diregao y;

¢, = angulo de rotacao do eixo x;

¢, = angulo de rotagado do eixo y.

Uma vez que a espessura € assumida constante, W é funcdo apenas das

direcbes x e y:

W(x,y,2z) = w,(x,y) (24)

w, = deslocamento do plano central na diregao z.
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As rotacOes dos eixos x e y sdo dadas por:

ow

bx = Ox
(25)

ow

¢y = E

Aplicando as Equacgbes (25) nas Equagbes (23), os deslocamentos

gerais no plano séo:

ow

Ulx,y,z) = u,(x,y) _Zﬁ
(26)

ow

Vix,y,2z) = v,(x,y) _ZW

As relacbes classicas de deformacédo-deslocamento da elasticidade nos

fornecem:

LU au, W
&T9x  ox  Zox?

LU _dv, W

Ey—@—g—za—yz (27)
B _6U+6V_6u0+6v0 ) o*w
Vey =¥ = dy dx 9y oOx Z(’)xay
No plano central, as componentes de deformacao séo:
ou
==
o OV
S @
du, 0Jv,
0 —y 0 —_ T 4~ Y
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E as curvaturas:

ES %4
e =7 0x2
EL
Ky = — 3y (29)
EA

Fay =¥ =  9xdy

A relacéo de deformacao-deslocamento geral em qualquer ponto no laminado,

referenciado no plano central e nas curvaturas em sua forma matricial é:

Kx
Ky] (30)
KS

gx gxo
gy = gyo +z

Vs ¥s°

2.5.2. Forcas e momentos resultantes

E mais conveniente representar os efeitos das tensées no laminado através de
forcas e momentos por unidade de comprimento, como mostrados nas Fig. (5) e (6).
Devido a distribuicdo descontinua de tensdo de uma lamina a outra, as forcas e

momentos sdo obtidas integrando as tensdes ao longo da espessura da lamina
(JONES, 1999, p196).

Figura 5 - Forcas no plano de um laminado. Fonte: JONES, 1999, p196.
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Figura 6 - Momentos no plano de um laminado. Fonte: JONES, 1999, p196.

Para uma lamina k, temos as seguintes expressoes:

t/2

N* = f 0,dz
-t/2

t/2
Nyk = f aydz
—t/2

t/2
Nsk = f T,dz

—t/2
(31)

t/2
Mxk = f 0,zdz
~t/2

t/2
Myk = f ayzdz
—t/2

t/2
M = f T,zdz
~t/2

z = coordenada da espessura, a partir do plano central
t = espessura da lamina;
ka, Nyk = forca normal por unidade de comprimento;
N = forca de cisalhamento por unidade de comprimento;
MK, Myk = momento de flexdo por unidade de comprimento;

M.* = momento de tor¢io por unidade de comprimento;

k = referéncia da lamina
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Para um laminado, as forcas e momentos totais sdo obtidas através da soma

dos efeitos individuais em cada lamina. A expressao que representa um laminado de

n-laminas é:
Nx n Zk Gx
Nyl=> j oy| dz (3)
N k=1"%k-11Ts 1}

Mx n Zk Gx
Myl=> f oy| zdz (39)
Ms k=1"%k-11Tsg Kk

Zy—1 = coordenada z da super ficie superior da lamina k;
7, = coordenada z da superficie inferior da lamina k.

Para obter as matrizes de rigidez do laminado, Kollar e Springer (2003)

substituiu as relagdes das Equacdes (20) e (30) nas Equacdes (32) e (33):

n Zk Qxx Qxy Qxs Sxo Zk Quxx Qxy Qxs Ky
= z f Qxy ny st Syo dz + f Qxy ny st [Ky] zdz =
k=1 | "%k-1 | Qys st Qss k Yso Zk=1| Qys st Qss k Ks

(34)

n

= > {1015y (o~ 2} [Ty +5 9 (1005 (2 = 2y [kly =
k=1

k=1

= [A]x,y [go]x,y + [B]x,y [K]x,y
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M, Nz [Ox
M, | = Zf [ay] 7zdz =
M k=1"%k-1LTs |},
n Z Quxx Qxy Qxs Exo 2z Qxx Qxy Qxs Ky
=Z{f ley ny st‘ leyo ZdZ+f Qxy ny st [Ky]ZZdZ}=
k=1 | "Zk-1 st st st k ]/so Zke-1 st st st k Ks (35)

N =

n 1 n
D101y @ = 2N e ey +5 ) {101y (i = 21D}l =
k=1 k=1

= [B]x,y [go]x,y + [D]x,y [K]x,y

Onde [Alxy € a matriz de rigidez extensional, [B]xy € a matriz de rigidez de
acoplamento e [D]xy € a matriz de rigidez de flexdo. Das Equacdes (34) e (35), elas

podem ser definidas como:

n
Ajj = z Qf (zx — zx—1)
k=1
1 n
B = Ez Qk (zi* — zk1?) L, =x,%5S (36)
k=1

n
1
D;; = §Z Qf (21> — z—1®)
=1

A expressao final para a relacao geral de tensdo-deformacéo é:

[ Nx ] Axx Axy Axs Bxx Bxy Bxs _gxo b
Ny Ayx Ayy Ays Byx Byy BYS Syo
Ns _ Asx Asy Ass Bsx Bsy Bss Vs 0 37)
M, Byx Bxy Bys  Dyx ny Dys || 1y
M y Byx Byy Bys Dyx Dyy Dys Ky
LM | By Bsy Bss  Dgy Dsy Dgs It ¥s
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E sua relacdo inversa é:

gxo QAxx axy Ay bxx bxy bxs Tr N. ]

£,° Ayx Qyy Qys byy by, bys||N,

¥e° _ Asxy QAgy Ogg b, bsy by N,

Ky Cxx Cxy Cxs Ay dxy Ays || My (38)

Ky Cyx Cyy Cys dyy dyy dyg M,

K Csx  Csy Css d, dsy dis) [ M |

As matrizes [a], [b], [c] e [d] s&o definidas como:
[a] = [A7] = {[B"][D**]}[C"]
[b] = [B*][D*~"]

(39)

[c] = =[D*~*][C"]
[d] = [D*7]

Onde:

[D*] = [D] - {[B][A™*]}[B]

2.5.3. Notacao de sequéncia de empilhamento

A forma mais comum de se representar um laminado € pela sequéncia de
empilhamento, devido a sua simplicidade, que descreve a espessura e orientacao
individual da lamina, e principalmente a sequéncia de empilhamento. A notacao coloca
entre colchetes as orientacfes que se repetem pelo laminado, por exemplo [0/45/90].
Um subscrito em cada orientacdo representa a espessura da lamina, por exemplo
[0/452/903(, se todas as camadas possuem a mesma espessura, 0 subscrito pode ser
omitido. Para um laminado simétrico, onde ha uma camada com a mesma orientacao
e uma mesma distancia do plano central do laminado, como em [0/45/90/90/45/0],
pode ser simplificado como to [0/45/90]s, com 0 subscrito s indicando simetria. Para o

caso [0/0/0/90/90], com camadas repetidas a notacdo simplificada é [03/902]. Quando
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toda a sequéncia € repetida, um subscrito com a quantidade de repeticbes €
adicionado ao final, com [0/90/45/0/90/45] tornando-se [0/90/45].. Se uma camada &
cortada pelo plano central do laminado, uma barra é adicionada acima da orientacéo
da mesma, por exemplo [0/90]. O tltimo caso é quando o laminado segue exatamente
a sequéncia apresentada, comumente adotadas em projetos especificos, onde
simetrias e repeticdes ndo sdo desejadas, e ambiguidades ndo sédo aceitaveis. Para
indicar este caso, € adicionado o subscrito “T” ao final, como em [0/90/45/-45/0/90]s.
(JONES, 1999, p219)

2.5.4. Coeficientes de expanséo térmica de laminados multidirecionais

O CTE € um parametro que caracteriza o comportamento termal de uma lamina
unidirecional. Esse coeficiente € representado por a; para direcao longitudinal e a>
para a direcdo transversal. E possivel determinar os CTE nas direcbes x- e y-
utilizando as seguintes relacdes, obtidas através de uma matriz de transformacéao:
(MATTHEWS; RAWLINGS, 1999, p276).

a, = aym? + a,n?
a, = ayn® + a;m?
(40)

Uy = a5 = 2(a; — az)mn

m = cosO ,n=sinf

2.5.5. Deformacdao térmica de uma lamina unidirecional

Assumindo os CTE constantes, as deformacfes térmicas no plano principal séo:
el = alAT
62 = azAT (41)

6620
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Para as coordenadas no sistema Xx-y:

e, = eym? + e,n?

e, = e;n? + e;m?

(42)

exy = s = 2(e; — e;)mn

2.5.6. RelacOes termoelasticas de carga-deformacao

As relacbes termoelasticas de tenséo e deformacao sdo deduzidas a partir do
principio de superposicdo da Lei de Hook, como pode ser visto na Fig. (7), onde é
somado as parcelas de deformacdes ndo mecanicas, como a deformacéo térmica e a

higrica, esta ultima ndo sendo considerada neste estudo (CHAWLA, 2012, p364)

a b c d
(LLLL ‘ LLLLLLLL, LLLLLLL L
— - r_ —
e’ e’ + e/ r_ -
e’ +e"+e
\ > J - > o - - J
Referéncia Estados intermediarios Final
To T#T T#To T#T
Cm=0 C=0 C#0 C#0
og=0 o=0 a=0 o=0

Figura 7 - (a) Estado de referéncia sem deformacgdes; (b) Deformacéo térmica; (c) Deformacéo
térmica e deformacgé&o higrica; (d) Estado final de deformagéo. Fonte: CHAWLA
2012, p363.

- % 2|l

Invertendo a equacao para que as tensdes figuem evidenciadas

X Qxx Qxy st Ex €y
[Gy‘ = [Qxy Qyy Qys [gy - ey]
Tsdy Qxs st Qss k ¥s €sly

ey

(43)

(44)
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E mais conveniente representar a equacgdo acima em termos de forcas e
momentos, devido descontinuidade na distribuicdo de tenséo de uma lamina a outra.

Integrando as tensdes, em um processo similar as equacoes (34) e (35), obtemos:

[Nlxy = [Alxy[e®]cy + [Blyylxlyy — [Nxyl (45)

[M]x,y = [B]x,y [Eo]x,y + [D]x,y [K]x,y - [Ma’lcw,y] (46)

Onde [NI,] é a forca térmica resultante e [MI,] é o momento térmico

resultante.

N; n [Qxx Qxy Qxs €y
Ny | = Z Qxy Qyy Qs [ ] Ly
k

€y (47)
NT k=1|Qxs Qys Css X €s
M £ n [Qxx Qxy Qxs €y
My | = Z Qxy CQyy CQys [ey] Zyty (48)
M ;I" k=1 | Qxs st Qss K €sly

ty € a espessura da lamina.
7 é a coordenada do plano central da lamina

2.5.7. Tensao residual térmica

Para calcular as tensdes residuais térmicas, € necessario usar a relacao geral
termoelastica de tensédo-deformacao, definidos nas equacdes (45) e (46), e igualando

as matrizes [N]xy e [M]xy iguais a zero. Assim, as seguintes relacdes obtidas:

-NJ'CI‘- -Axx Axy Axs- Sxo- -Bxx Bxy Bxs- Ky
Ny|=[Ayx Ay Ays||&°|+|Byx Byy Bys [Ky] (49)
_NST_ _Asx Asy Ass_ )/so_ _Bsx Bsy Bss_ Ks
-M;- [ Byx Bxy Bys] Sxo- [Dyx ny Dy ]| Ky
My|=|Byx Byy Bys||&°|+ [Dyx Dyy Dys [Ky] (50)
_MZ_ _Bsx Bsy Bss_ Ys° ] _sz Dsy D | Ks
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Em sua forma inversa:

&’ Ayx Qxy Axs]|N. M byx bxy bys|[M A

gyo“ = [ayx Ayy Qys N; + byx byy bys M; (51)
¥s° Asx A5y A NsT b, bsy bgs Mz

Ky Cex  Cxy Cxs][Ni Ayx  dyy dys][ME

Kyl =|Cx Cyy Cys||Ny [+ |dyx dyy dys||M;

Ks Csx  Csy Css NT dsx dsy dss||M T (52)

2.6 METODOS DOS ELEMENTOS FINITOS

O Método dos Elementos Finitos (MEF) € um método numérico usado para a
obtencdo de solugcbes aproximadas para problemas de valor de contorno. Esses
problemas sé&o governados por equacdes diferenciais, que devem ser satisfeitas por
uma ou mais variaveis dependentes dentro de um dominio conhecido e também por
condicBes especificas no contorno do mesmo dominio (Hutton, 2003). Para este
trabalho, esta metodologia de resolucdo de problemas ndo € o objeto de estudo,
contudo uma breve explanacao sobre o método se faz necessario para sua aplicacao
como ferramenta de validacao de resultados.

As trés fases de uma analise MEF consistem no Pré-processamento,
Processamento e Pds-processamento. Na primeira fase, o dominio do problema é
discretizado em nos e elementos, entdo assume-se uma funcdo de forma para
representar a solugdo para um elemento. Posteriormente, essas equacdes sao
desenvolvidas para um elemento e montadas afim de representar o problema como
um todo, possibilitando a construcdo da matriz de rigidezes globais. Por fim, sédo
aplicadas as condicfes de contorno e iniciais, também os carregamentos. Na fase de
solucdo sdo calculados simultaneamente os conjuntos de equacgdes, alcancando 0s
resultados nodais, como por exemplo, os deslocamentos em cada né do dominio. O
pos-processamento consiste na obtencao de outras informacdes importantes acerca
do problema, como tensdes nas direcdes principais (MOAVENI, 2008).

Os elementos utilizados, bem como suas funcdes de forma e equacoes
utilizadas pelo software para o calculo numérico do modelo serdo apresentados no

Anexo V.
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2.7 CRITERIO DE FALHA POR TENSAO MAXIMA

De acordo com o critério de falha por tensdo maxima, a falha do material
guando qualquer das tensdes no plano principal (o1, 02, 03, T4, Ts € Te) atinge seu valor
maximo independente das demais componentes de tensdo. Ou seja, se a magnitude
da tensédo for menor que seu valor de falha, a estrutura € considerada segura. Dessa
forma as seguintes relacdes sdo obtidas (Carlsson et al., 2014):

_ {Fu quando o; >0
9= F,, quando o, <0

_ {FZt quando o, >0
~ | Fy. quandoo, <0

F. d >0
oy = { 3¢ quando o; (53)

F5;. quando o; <0
T4l = Fy
lTs| = Fs

|T6| = F¢

F,, = Limite de resisténcia a tracio na direcio 1;
1t
F,. = Limite de resisténcia a tracio na direcio 2;
2t
F,, = Limite de resisténcia a tracdo na direcao 3;
3t
F,. = Limite de resisténcia a compressao na diregao 1;
F,. = Limite de resisténcia a compressao na direcao 2;
F5;. = Limite de resisténcia a compressao na direcao 3;
F, = Limite de resisténcia ao cisalhamento na direcgao 4;
Fs = Limite de resisténcia ao cisalhamento na diregao 5;

F¢ = Limite de resisténcia ao cisalhamento na diregao 6.
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3. METODOLOGIA

Este trabalho trard as andlises analitica e computacional, através dos softwares
Matlab e Ansys, respectivamente.
Para a andlise analitica, DANIEL e ISHAI (2006) propdem seis etapas para o

calculo das tensoes residuais térmicas:

1. Determinacgédo das deformagfes térmicas livres em cada lamina;
Célculo das forcas e momentos térmicos Ni" and M;".

3. Determinacéo das deformacdes do plano central de cada lamina e curvaturas
dos laminados;

4. Determinacéo das deformacdes induzidas pelas tensdes em cada lamina;
Transformacdo das tensdes induzidas para as coordenadas principais da
lamina;

6. Calculo das tensdes residuais térmicas.

Um codigo para o célculo de tensfes residuais térmicas foi desenvolvido
seguindo os passos acima, para qualquer laminado plano de mesmo material para
todas as camadas. O cddigo estara disponivel no Anexo V. Abaixo a Fig. (8) apresenta
o fluxograma de ac¢@es utilizado para o calculo analitico das tensdes e deformacdes

residuais.



Orientagao e
Espessura das Propriedade dos Diferenga de

sequéncia de i i
laminas Materiais Temperatura

empilhamento
das laminas

Localizacdo da
coordenada z dos
planos centrais

Matriz de rigidez Matriz de rigidez Coeficientes de
reduzida [Q], nas Q, nas expansao

coordenadas coordenadas x-y termica, nas
principais coordenadas x-y

Matrizes [A], [B]
e [D]

Matrizes [a], [b],
[c]e[d]

Forcas e
momentos
térmicos

Deformacoes e

curvaturas do Deformacao

Térmica

plano central da
lamina

Deformagao
Induzida

Tensoes Residuais Deformagoes
térmicas nas residuais térmicas
coordenadas nas coordenadas

principais principais

Figura 8 - Fluxograma para o calculo das tensdes e deformagdes residuais térmicas.
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As entradas para o calculo sdo a orientacdo para cada lamina, propriedades
dos materiais, espessura da lamina e diferenca de temperatura. As orientagées das
laminas sdo salvas em um vetor, onde cada coluna representa a sequéncia de
empilhamento, partindo da lamina mais inferior, ou seja, uma distribuicdo bottom-up.
O vetor com as orientagdes carrega consigo informacdes sobre o nimero de laminas,
obtidas pelo comprimento do vetor, e sobre a localizagdo dos planos centrais, através
da sequéncia de empilhamento.

A coordenada do plano central do laminado, Z, € um parametro importante para
calcular as matrizes [A], [B] e [D]. Uma relacdo matematica foi deduzida para calcular
z considerando a espessura, quantidade e posicao das laminas.

A respeito das propriedades do material (E1, E2, Gi2, V12, V21, 01, O2), elas sdo
usadas para calcular as componentes de rigidez Q orientado nas coordenadas
principais, como na Equacao (12). O passo seguinte é transformar as rigidezes para
coordenadas x-y em cada lamina, também as CTEs usando as Equacdes (22) e (40),
respetivamente. Com as componentes de rigidez definidas, facilmente as matrizes de
rigidezes [A], [B], [D] e as matrizes de compliances [a], [b], [c] e [d] podem ser
calculadas usando as relacdes das Egs. (36) e (39), respectivamente.

Para calcular o passo 1 (deformacgdes térmicas) as Equacdes (41) e (42) foram
usadas, nas coordenadas principais e x-y, respectivamente. Para o passo 2 as
Equacoes (47) e (48), foram utilizadas para o célculo das forcas e momentos térmicos,
respectivamente.

Calculando as matrizes de compliance [a], [b], [c] e [d] juntamente com as forcas
e momentos térmicos, através das Equacdes (51) e (52), é possivel calcular as
deformacdes do plano central e curvaturas do laminado, para o passo 3.

Aplicando superposicdo para as deformacfes do laminado, a deformacao
induzida é obtida pela soma das Eqs. (51), (52) e o valor obtido no passo 3.

Transformando as deformacdes induzidas para as coordenadas principais e
multiplicando pela matriz de rigidez referenciada nos eixos principais, as tensdes
residuais térmicas séo obtidas.

Para a andlise computacional através do Método dos Elementos Finitos,
modelou-se 0s materiais a serem utilizados com todas as suas propriedades.
Utilizando os ambientes ACP-Pre, Static Structural e ACP-Post, foram definidas as
condi¢cdes como orientacdo das fibras, sequéncia de empilhamento, condi¢bes de

temperatura, definicdo de malha, condi¢cées de contorno.
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Para validar o modelo de acordo com todas as condi¢des, serdo simulados os
seguintes laminados:
e crossply [90 / O]s;
e [11,612/-11,612/90]r;
e [11,612/-11,612/11,612/-11,612/90]r;

A configuracdo crossply servira como validadora do modelo computacional,
visto que o calculo numérico baseado na CLT, é um subcaso para o angleply simétrico
[6/-6]s, quando 6 = 45°, como sera mostrado no Capitulo 4. A orientacdo das fibras
para os demais compdésitos foi determinada seguindo a relagéo de Clairaut, mostrada
em Eq.(54), que define a curva geodésica em superficies de revolugdo, aumentando
a eficiéncia da bobinagem (SOFI et al., 2018).

psind=rn (54)

p = distancia radial da superficie de revolucao ;
A = angulo de embobinamento;

r, = raio de abertura polar da superficie de revolucao;

Visto que o motor foguete usado como inspiracéo possui valor de p igual a 110
mm e rra 22,14 mm, o angulo de bobinagem A sera de 11,612°.

O material AS4/3501-6 foi escolhido por ser um material reforcado por fibra de
carbono e suas propriedades do modulo de Young e coeficiente de expansao térmico
na direcéo longitudinal. Quando comparado o modulo de Young da fibora AS4 com o
E-Glass, ele € maior, 235 GPa contra 73 GPa. O coeficiente de expansao térmico das
fibras de carbono na direcdo longitudinal € negativo, diferente das fibras de vidro,
contrastando com o da resina epoxy, reduzindo assim o efeito de expanséo térmico
longitudinal.

Para a espessura do compaésito, foram usadas as equacgdes de tenséo para um
vaso de pressdo de parede fina, considerando o limite de resisténcia a tracao
transversal Fo do AS4/3501-6, que é de 57 MPa, pressédo na camara de combustéo
de 10 Bar e raio de 55mm. Resultando em uma espessura minima de 0,9649mm para
a parte cilindrica e 0,4825 para a parte esférica, sendo assim, foi adotado e
arredondado a espessura da parte cilindrica para que ndo haja falha. Portanto, a

espessura das camadas variara de acordo com o numero de laminas.
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P-r
Ocilindro = t (55)
vp
P-r (56)

Oesfera = 2.t
VP

P = pressao interna;
r = raio do vaso de pressao;

typ = espessura do vaso de pressao.

Ap6s todas as simulagcbBes, seus resultados para as tensdes e
deformac0es residuais térmicas serdo comparados aos valores analiticos.
Para a modelagem computacional utilizou-se o ambiente Workbench do
software Ansys. Neste, esta contido médulos que permitem a analise do método dos
elementos finitos para materiais compositos, como o ACP (Ansys Composite PrePost)

e Static Structural conforme apresentado na Fig. (9).

- &

= Static Structural il 9P ACP (Post)

- A

1

=4

I

2 @ Engineering Data +* 2 @ Engineering Data  + 2 @ Engineering Data  +"
3 @ Geometry 7 4 3 @ Geometry ? 4 3 @ Geometry ? P
4 @ Model T . 5 @ Model F . 4 ﬁ Model 7 .
5| iz Setup 7 5 @ setup = 5 |3 Results F
ACP (Pre) G Solution F . ACP (Post)
7 @ Results F .
Static Structural

Figura 9 - M6dulos ACP(Pre), Static Structural e ACP(Post).

No médulo ACP (Pre) é definido todas as informacdes iniciais, como materiais
utilizados, geometria, malha do modelo, orientacdo dos reforcos, espessura dos
laminados, sequéncia de empilhamento, dentre outros. Ja as condi¢cdes de contorno,
cargas térmicas e método de resolucdo séo estabelecidos no Static Structural. Por fim

0 ACP (Post), é responsavel pela sintetizacao das resolucdes.
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3.1. MODELAGEM

3.1.1. ACP(Pre)

7

Primeiramente € necessario inserir o material AS4/3501-6, na célula
Engineering Data, visto que estes n&o estédo contidos na biblioteca inicial do Ansys.
As propriedades do material AS4/3501-6 foram obtidas através dos anexos presentes
nas literaturas de Daniel e Ishai (2006) e na dissertacéo de Doleman (2013), que estéao
sintetizadas no Anexo |.

Para a modelagem do material AS4/3501-6, deve-se adicionar as propriedades
ortotrépicas pertinentes, como parametros elasticos, limites de tensao, coeficientes de
expansao térmica e de condutividade térmica. Também é necessario adicionar a
densidade, temperatura padrdo de trabalho e o tipo de camada desse material,

conforme a Fig. (10).

Properties of Qutline Row 3: AS4/3501-6 * o X
A B o D|E|®

10 Property Value Linit 2 |
3 % Density 1,6 gam~-3 ;I ]|
4 = ﬁ Orthotropic Secant Coefficent of Thermal Expansion [l
5 = E Coeffident of Thermal Expansion
[ Coefficient of Thermal Expansion X direction -SE-07 Cca-1 LI [
7 Coefficient of Thermal Expansion ¥ direction 2,7E-05 Cca-1 LI [
8 Coefficient of Thermal Expansion Z direction 2,7E-05 Cca-1 LI [
9 |E P orthotropic Blasticty 0
10 Young's Modulus X direction 1,47E+11 Pa LI |:|
11 Young's Modulus Y direction 1,03E+10 Pa LI |:|
12 Young's Modulus Z direction 1,03E+10 Pa LI |:|
13 Poisson's Ratio XY 0,27 =
14 Poisson's Ratio YZ 0,54 =
15 Poisson's Ratio X2 0,27 =
16 Shear Modulus XY TE+09 Pa LI |:|
17 Shear Modulus YZ 3,7E+09 Pa = @
18 Shear Modulus %2 TE+09 Pa LI |:|
19 |= B8 orthotropic Stress Limits [l
20 Tensile X direction 2230 MPa ;I (]
21 Tensile Y direction 57 MPa hd [l
2 Tensile Z direction 57 MPa ;I ]
23 Compressive X direction -1725 MPa ;I |:|
24 Compressive Y direction -228 MPa ;I |:|
25 Compressive Z direction -228 MPa ;I D
2% Shear XY 78 MPa = O
27 shear 12 76 MPa =2 O
28 Shear XZ 78 MPa = O
29 |E A orthotropic Thermal Conductivity [l
30 Thermal Conductivity ¥ direction 4,371 Wm~-1K"-1 Jhd [l
31 Thermal Conductivity ¥ direction 0,711 Wm~-1K"-1 Jhd [l
32 Thermal Conductivity Z direction 0,711 Wm~-1K"-1 Jhd [l
33 = EI Ply Type &
34 Type Regular LI b

Figura 10 - Propriedades para modelagem do compdsito AS4/3501-6.
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3.1.2. Geometry

A solucéo analitica é deduzida a partir uma placa plana, portanto a geometria
adotada foi uma superficie quadrada de 0,5 x 0,5 m, centrada no plano x-y, conforme
Fig. (11).

0.500 (m)

Figura 11 - Geometria da superficie a ser estudada. L7=L8=0,5m; V10=H9=0,25m.
3.1.3. Model

Nesta célula do ACP(Pre), sao definidas as caracteristicas da malha para a
solucdo MEF. Das opcbes padréao, foram alteradas as opcfes Size Function para
Uniform, Relevance Center para fine e Max Face Size para 5mm. A Figura (12)
apresenta as caracteristicas da malha gerada. O estudo de convergéncia de malha
nao foi realizado, pois o ambiente ACP(PrepPost) foi utilizado apenas como

comparativo com o modelo analitico.



32

Details of "Mesh"

+ | Display ~
+| Defaults

-1| Sizing

Size Function Uniform
Relevance Center |Fine
Max Face 5ize | 5.0 mm
Mesh Defeaturing | Yes
Defeature Size | Default (2.5e-002 ../
Growth Rate Default
Enable Washers Mo
Bounding Box Di... 707,110 mm
Minimum Edge L... | 300.0 mm

Moy

+| Inflation

+| Advanced A

Figura 12 - ParAmetros da malha a ser gerada.
3.1.4. Setup

O primeiro passo na célula Setup do ACP(Pre) € adicionar as configuragcdes de
material e espessura das laminas do material. Para isso foi adicionado uma Fabrics,
denominada “UD_AS4-3501-6" com o material AS4/3501-6 de espessuras 333,33um,
200 pym e 250 pm para os empilhamentos [11,612/-11,612/90], [11,612/-
11,612/11,612/-11,612/90] e crossply, respectivamente. A Figura (13) exemplifica as
configuracbes aplicadas na aba General. A opcdo Price/Area € mantida como zero,
por ser um parametro para o custo da peca. A aba Draping Coefficients, € mantida em
sua configuracédo padréo, visto que essa opcao é usada para corrigir as orientacdes
das fibras em geometrias curvas. Em Analysis € possivel ver as propriedades polares,
segundo a CLT da Fabric configurada. Também foi mantido as configuracdes padrdes
em Solid Model Opt.
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& Fabric Properties - O X

Name: |UD_AS4-3501-6
ID: UD_AS4-3501-6

General ! Draping Coefficients [ Analysis E Solid Model Opt.

General

Material: | AS4/3501-6 vl

Thickness: I0.000Z l

Price/Area: |0.0 l
Weight/Area: 0.32

Post-Processing

Ignore for Post-Processing: []

oK Apply Cancel

Figura 13 - Parametros para a Fabric do compésito [11,612/-11,612/11.612/-11.612/90].

Posteriormente € necessario adicionar uma Rosette, que especificara a
referéncia de origem e as direcdes 1 e 2, assim. A Figura (14) mostra a origem da
Rossette foi alocada em (0,0000 ; 0,0000 ; 0,0000), direcdo 1 em (1,0000 ; 0,0000 ;
0,0000) e dire¢do 2 (0,0000 ; 1,0000 ; 0,0000).

MName: |R-:|5ette.1 |

|D: Rosette.l

. arallel dadia narica Erca e Ise
| Type @ Parallel O Radial O Cylindrical (O Spherical () Edge Wi

| Definition

Origin: |(D.DDDD,D.DDDD,D.DDDD) |

( Direction 1: |(1.0000,0.0000,0.0000) | Swap i
Direction 2: |(0.0000,1.0000,0.0000) | |

Xy xY Hz xZ Yz yZ

] 0K Apply Cancel

Figura 14 - Configuracdo da Rosette e dire¢bes 1 e 2.
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O ultimo parametro relacionado a referéncia € o Oriented Selection Set (OSS),
que é utilizado para definir as direcdes do empilhamento e angulo de orientacao das
fibras. O OSS criado, mostrado na Fig.(15), tem como orientagdo um ponto qualquer
na malha, o escolhido ao clicar na malha foi ponto (0,1562 ; -0,0938 ; 0,0000) e direcao
(0,0000 ; 0,0000; 1,0000). Em Reference Direction, o método de selecdo é importante
guando ha mais de uma Rosette criada, pois é necessario determinar qual € mais
adequada para cada trecho da geometria. Os métodos de selecdo possuem
algoritmos de interpolacdo baseados em angulos maximos ou minimos, distancias
minimas para as coordenadas selecionadas. Como apenas uma Rosette era
necessaria para o modelo, o método de selecao selecionado foi a opcao padrao,

Minimum Angle.

2 |

MName: | OrientedSelectionSet. 1 |

ID: OrientedSelectionSet. ]

General | Rules | Draping

Extenczion

Elerment Sets: |['AI|_EIement5'] |

Orientaticn

Point: |(D.1562,-D.0938,D.DDDD) | |

Direction: |(D-DDDQD-DDDW .0000) Flip

Reference Direction

Selection Method: | Minimum Angle ~

Rosettes: |['Rosette.1']

Reference Direction Field:

oK Apply Cancel

Figura 15 - Configuracdes para o OSS.

O préximo passo é adicionar as camadas do laminado, através do Modeling
Groups, onde define-se o material e orientacdo do reforco de cada camada. E neste
ultimo passo que a sequéncia de empilhamento é determinada, conforme as camadas
forem adicionadas. A Fig.(16) mostra a criacdo de uma camada de 90° para o
laminado crossply. As abas Drapping e Rules ndo sao alteradas, pois ndo € necessario
corrigir as orientagdes das fibras devido a geometria, tampouco uma regra de selecao

geométrica para determinados elementos. Por fim, a aba Thickness € mantido a opgao
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padrdo Nominal para Type, no qual a espessura para a camada é a definida na

configuragéo das Fabirics.

&3 Modeling Ply Properties - O X
NP odelingPly.1 |
ID: ModelingPly.1 I
General | Draping | Rules | Thickness
Oriented Selection Sets: |['OrientedSeIecti0nSet.1'] |
Ply Material: | UD_AS4-3501-6 v]
Ply Angle: |90.D |
MNumber of Layers: |'| |
Global Properties
Active: P
Global Ply Nr: |1 | [
I
I
OK Apply Cancel

Figura 16 - Modelagem de uma camada do laminado [90/0/0/90].

Por fim, deve-se criar um Solid Model, selecionando o “All_Elements” em
Element Sets, Analysis Ply Wise para Extrusion Method, e Shell Normal para Offset
Direction, como mostra a Fig.(17). O Element Sets define a regido de extrusédo do
sélido, o Extrusion Method define como as camadas serdo extrudadas. A opcao
Analysis Ply Wise trata cada camada como um solido, permitindo uma avaliacdo das
tensdes camada a camada. A opcao Offset Direction determina a direcao de extrusédo
das camadas, a opcdo Shell Normal, a extrusdo sera sempre perpendicular a
superficie criada em Geometry, ja a Surface Normal a direcdo é reavaliada e sera
perpendicular a camada anterior. Shell Normal € selecionada para a criacdo de uma
placa com as extremidades retas ao longo da espessura. Nao é adicionado nenhuma
das opcdes para Materials, pois ndo ha reducéo de espessura devido a diminuicdo do
namero de camadas. A opcéo de deletar os elementos quando eles ndo passam na
verificacdo de forma feito pelo Ansys ACP é ativado e o limite para warping de 0.4 em

Material Quality. As abas Drop-Offs e Export ndo séo alteradas.
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&

Mame: |SelidModel
ID; SolidModel.]

General | Drop-Offs | Export
Active:

Extrusion Properties

Element Sets: |['All_Elernents')

Extrusion Method: | Analysis Ply Wise ~
Max. Element Thickness: 1.0

Start Ply Groups at: []

Offset Direction: | Shell Normal e
Materials

Global Drop-Off Material: ‘ v|

Global Cut-Off Material: | v|

Element Quality
Delete Bad Elements:
Warping Limit: |D-4 |

oK Apply Cancel

R W TV

Figura 17 - Propriedades do Solid Model.
3.1.5. Static structural

As configuracdes anteriores sdo compartilhadas pelo ambiente Static Structural
guando a célula Setup do ACP(Pre) é arrastada para a célula Model. Aqui € definido
as configuracdes de resolucao, condi¢cdes de contorno e cargas aplicadas.

Primeiramente, é necessario determinar a temperatura ambiente do
problema a 125°C, onde € iniciado o processo de cura do compdsito. Em Analysis
Settings, nas opcdes de Solver Controls, a opcdo Weak Springs € ativada, uma vez
gue a condicdo de contorno na solucdo é de bordas livres (free edge). Também é
necessario aplicar uma condicéo térmica de 25 ‘C, condi¢ao ao fim do processo de

cura.
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3.1.6. ACP(Post)

O ambiente do ACP(Post) é responsavel pelo processamento das simulagdes,
nele é possivel visualizar a solugao de acordo com o propoésito da simulacéo. Para o
problema proposto neste trabalho, a visualizacao das tensdes e deformacgdes ao longo
da espessura serd de extrema importancia para o comparativo com a solucdo
analitica.

Para a solugéo ao longo da espessura, primeiramente criou-se uma solugcao
para tensdo com as configuracdes padrao para spot, que determina o local da lamina
gue a tensao sera apresentada, no caso na parte inferior, e componente de tenséo
“s1”, para a tensao na diregao 1, conforme a Fig. (18), em Solutions. Entretanto, as
avaliacdes das distribuicdes serdo avaliadas através do Sampling Point, demonstrado
a sequir.

1 % E

MName: | Stress.]

ID: Stress.]

General Legend

Active:

Data Scope: | ['All_Elements']

Ply-Wise:
Show on Solids: []

Spot: | bot ~
Component: | s1 ~

Interlaminar normal stresses: [ |

Display Solution

Solution Set: | Set: 1 - Time/Freq: 1.0 (Last) ~
Ply Offsets
Show: [
Scale Factor: 000
oK Apply Cancel

Figura 18 - Solucéo para tensédo no ACP(Post).



38

Por fim, foi utilizado o Sampling Point, em um determinado ponto da malha e a
direcdo. Na aba Analysis, € possivel selecionar as deformacdes e tensbes de
interesse, e obter as distribuicbes ao longo da espessura. Na interface do Sampling
Point, € possivel obter as tenses e deformacdes nos planos inferiores, superiores e
centrais das laminas, sendo este Ultimo utilizado para comparar com os calculos

analiticos.
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4. RESULTADOS E ANALISES PARA AS DEFORMAGCOES E TENSOES
RESIDUAIS TERMICAS

Neste capitulo serdo apresentados os resultados provenientes do codigo
desenvolvido para célculo das tensdes e deformacdes residuais para os laminados,
baseados na CLT e retratados no Capitulo 2, também os resultados numéricos obtidos
através do software Ansys, utilizando o MEF. As tensGes e deformagfes serdo
apresentadas na forma matricial e referenciadas no plano central de cada lamina, nas
coordenadas principais.

Para todos os laminados foi adotado o compdsito polimérico reforcado com
fibra de carbono AS4/3501-6, com suas propriedades listadas no Anexo |. Todos os
laminados serdo calculados com uma diferenca de temperatura de -100°C, e a

espessura do composito de 1 mm.

4.1 RESULTADOS ANALITICOS DE DEFORMACAO E TENSOES
RESIDUAIS TERMICAS, SEGUNDO A CLT

4.1.1. Laminado Angleply [6/-0]s

Com o intuito de verificar a metodologia utilizada para o desenvolvimento do
codigo para o calculo analitico, foi replicado o calculo para o laminado angle-ply
simétrico sob uma diferenca de temperatura de -110°C. A Figura (19) apresenta os
valores obtidos através do codigo desenvolvido, sobrepostos com o grafico
apresentado na literatura de Daniel e Ishai (2006). Os valores obtidos foram os

mesmos, confirmando assim a metodologia utilizada para o codigo.
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Figura 19 - Tensdes Residuais em temperatura ambiente em uma camada do laminado [t6]s
AS4/3501-6 com diferenca de temperatura de -110°C. Fonte: DANIEL; ISHAI,
2006.

O grafico apresentado na Figura (20) apresenta as tensdes residuais para o
laminado angle-ply simétrico, quando 6 varia de 0° a 90°. Nele é possivel notar, que
quando 6 =45°, 01 e 02, possuem a mesma magnitude, porém em regimes opostos de
tensdo. Esses valores sdo 0s mesmos para o caso crossply, desde que possuam as
mesmas propriedades mecanicas, espessura e diferenca de temperatura, quando

rotacionados em 45°. Os valores numeéricos sao apresentados no item 4.1.2.
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ol

Tensdo Residual [MPa]

Figura 20 — Tens®es residuais térmicas em uma camada do laminado AS4/3501-6 angle-ply
simétrico [6/8]s sob uma diferenca de temperatura de -100°C.

4.1.2. Laminado Crossply [90/0]s

Os resultados de deformacéo e tensdo residuais térmicos para o laminado
crossply, estédo representados na forma matricial, onde cada coluna representa uma

camada do laminado, seguindo a notacdo da sequéncia de empilhamento.

—2,241 -2,241 -2,241 -2,241
| |-10-

[e.]%, = | 2566 2566 2566 25,66 57)
0,000 0,000 0,000 0,000

o —2594 —2594 —2594 —2594

[0'2] =[25,94 2594 2594 2594 |MPa (59)

76, 10,000 0,000 0000 0,000
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4.1.3. Laminado [11,612/-11,612 / 90]

As Equacdes (59) e (60) apresentam os resultados para deformacao e tensao
residuais térmicas para o primeiro laminado proposto para este trabalho, com a
sequéncia de empilhamento [11,612/-11,612/90].

-0,5531 -2,653 -—-1,336
] -107% (59)

[e.]%, = [ 4,206 14,62 20,52
—10,23 09536 6,779

02 4,509 14,40 20,87 ]MPa (60)

[01] [9,348 —35,12 —-14,01
Tely -7,166 0,6675 4,745

4.1.4. Laminado [11,612/-11,612/11,612/-11,612/90]

As deformacdes e tensdes residuais para o segundo laminado proposto, com
sequéncia de empilhamento [11,612/-11,612/11,612/-11,612/90], e conforme os
resultados apresentados anteriormente, estdo na forma matricial, localizadas no plano

central da lamina e referenciadas nas coordenadas principais.

09597 —0,6306 —1541 —1,796 —1,805
[e. ]k, = [—3,667 4308 11,60 1824 24,63 ]-10-4 (61)
-11,18 10,79 —7,237 0,6281 4,217

02 —3,526 4,284 11,58 18,38 24,99
Te -7,823 7,553 5,066 04396 2,952

01 13,16 -—-8,113 -—-19,53 -21,44 -—-19,78
[ ] = [ MPa (62)
k
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4.2. RESULTADOS COMPUTACIONAIS DE DEFORMACAO E TENSAO
RESIDUAIS, SEGUNDO O METODO DOS ELEMENTOS FINITOS

4.2.1. Laminado Crossply [90/0]s

Os resultados computacionais provenientes do software Ansys para a
configuragdo crossply estédo apresentados nas Egs. (63) e (64), referenciadas no
plano central de cada lamina nas coordenadas principais. As Figuras (21) e (22)
mostram as distribuicbes de deformacbes e tensdes residuais térmicas,
respectivamente, ao longo da espessura. Nas figuras também estdo contidos os

valores obtidos pelo calculo analitico, no plano central de cada lamina.

—2,241 -2241 —2241 -2241

[e. ]k, = [25,66 2566 2566 25,66 ]-10-4 (63)
0,000 0,000 0,000 0,000

oy —2594 —2594 —2594 —2594

[02] =[25,94 2594 2594 2594 |MPa (64)

7l, L0000 0000 0000 0,000

Gl

1,00 - i 1,00

0,75

=]
v}
o

7 [mm]|

o
[
=)

zlmm]
o
w
3

0,25 0,28

0,0
91(,J x10~ -5,0x10° 0.0 50x107 1,0x10° 1,5x10° 2,0x10~ 2,5x10~ -30 -20 -10 10 20 30

Deformagoes Residuais Tensdes Residuais [MPa]

Figura 21 - Distribuicdo das deformacgdes Figura 22 - Distribuicdo das tensGes residuais

residuais térmicas ao longo da térmicas ao longo da espessura do
espessura do laminado crossply. laminado crossply. Eixo das
Eixo das ordenadas: ordenadas: tensodes residuais em
deformacdes residuais; Eixo das [MPa]; Eixo das abcissas:

abcissas: coordenada z. coordenada z em [mm].



4.2.2. Laminado [11,612/-11,612 / 90]
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As Equacdes (65) e (66) apresentam os resultados computacionais

provenientes do software Ansys para a configuracao

[11,612/-11,612/90],

referenciadas no plano central de cada lamina nas coordenadas principais. A

distribuicdo das deformacdes e tensbes residuais ao longo da espessura séo

mostradas nas Figs. (23) e (24), onde também estédo apresentados os valores obtidos

pelo célculo analitico, no plano central de cada lamina.

—0,5429 -2,651 -1,336
[e.]%, = [ 4266 14,63 20,51 ]-10-4
—10,31 0,9599 6,685
o1 9,297 —35,08 —14,01
[02] =[4,529 14,40 20,86]MPa
Tel, 1-7,220 06719 4,680

0,999

0,664

7 |mm|

0,333

0,00

-0,007 000 0,007

0. - 0,002
Deformagdes Residuais

Figura 23 - Distribuicdo das deformacdes
residuais térmicas ao longo da
espessura do laminado [11,612/-
11.612/90]. Eixo das ordenadas:
deformacgdes residuais; Eixo das
abcissas: coordenada z em [mm].

0,999

0,664

0,333

(65)

(66)

ol

G2

—16

“Tensao Residual [MPa]

24 - Distribuicdo das tensfes
residuais térmicas ao longo da
espessura do laminado [11,612/-
11.612/90]. Eixo das ordenadas:
tensdes residuais em [MPa]; Eixo
das abcissas: coordenada z em
[mm].
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4.2.3. Laminado [11,612/-11,612 /11,612 /-11,612/90]

Os resultados computacionais provenientes do software Ansys para a
configuragéo [11,612/-11,612/11,612/-11,612/90] estédo apresentados nas Egs. (67) e
(68), referenciadas no plano central de cada lamina nas coordenadas principais. As
Figuras (25) e (26) mostram a distribuicdo de deformacéo e tensao residuais térmicas,
respectivamente, ao longo da espessura. Nas figuras também estdo contidos os

valores obtidos pelo calculo analitico, no plano central de cada lamina.

09511 —0,6198 —1,537 —1,803 —1,805

[e.]%, = [—3,650 4304 11,60 1825 24,63 ]-10-4 67)
~11,24 10,76 —7232 0,6662 4,141

oy 13,03 -7,976 —19,47 -21,53 —19,78

[02] =[—3,513 4282 11,58 1839 25,00 |MPa (69)

T¢), 1-7,866 7,535 —5063 0,4663 2,899

1,00 el 0,0019

ol

a2
0,80 0,0008 6

0,60 0,000¢

z [mm|

0,49

7 [mm]

0,0004

0,20

4 / 0,000
0,0

0,0000

-0,0 -0, -0, . :

,0030

-80 -60 20 40

020 Y
Deformagdes Residuais Residual Stresses [MPa]

Figura 25 - Distribuicdo das deformagdes Figura 26 - Distribuicdo das tensdes

residuais térmicas ao longo da
espessura do laminado
[11,612/-11.612/11.612/-
11,612/90]. Eixo das
ordenadas: deformacdes
residuais; Eixo das abcissas:
coordenada z em [mm].

residuais térmicas ao longo da
espessura do laminado
[11,612/-11.612/11.612/-
11,612/90]. Eixo das ordenadas:
tensdes residuais em [MPa];
Eixo das abcissas: coordenada z
em [mm].
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4.3.DISCUSSAO DE RESULTADOS

Nesta secao serdo apresentados comparativos dos resultados obtidos analitica
e computacionalmente. Primeiramente aferindo a validade do modelo computacional,
através do MEF, em comparacdo com o modelo analitico, baseado na CLT.

Nas Tabelas (1) e (2) estdo apresentados os resultados analitico e
computacional para o laminado Crossply [90/0]s. Ao analisar as diferencas
percentuais, o modelo computacional utilizado pdde representar os mesmos valores

dos modelos analiticos para tensdes e deformacgoes.

Tabela 1 - Resultados analiticos e computacionais para deformagdes do laminado [90/0]s.

€1 € Ye

Analitico -2.241E-04 | 2.566E-03 | 0.000E+00

90 [ Computacional | -2.241E-04 | 2.566E-03 | 2.927E-13
Diferenca % 0% 0% -

Analitico -2.241E-04 | 2.566E-03 | 0.000E+00

0 | Computacional | -2.241E-04 | 2.566E-03 | 5.191E-15
Diferenca % 0% 0% -

Analitico -2.241E-04 | 2.566E-03 | 0.000E+00

0 | Computacional | -2.241E-04 | 2.566E-03 | 3.031E-13
Diferenca % 0% 0% -

Analitico -2.241E-04 | 2.566E-03 | 0.000E+00

90 | Computacional | -2.241E-04 | 2.566E-03 | -6.009E-13
Diferenca % 0% 0% -

Tabela 2 - Resultados analiticos e computacionais para tensées [Pa] do laminado [90/0]s.

O1 02 Te

Analitico -2.594E+07 | 2.594E+07 | 0.000E+00

90 | Computacional | -2.594E+07 | 2.594E+07 | 2.049E-03
Diferenca % 0% 0% -

Analitico -2.594E+07 | 2.594E+07 | 0.000E+00

0 | Computacional | -2.594E+07 | 2.594E+07 | 3.634E-05
Diferenca % 0% 0% -

Analitico -2.594E+07 | 2.594E+07 | 0.000E+00

0 | Computacional | -2.594E+07 | 2.594E+07 | 2.121E-03
Diferenca % 0% 0% -

Analitico -2.594E+07 | 2.594E+07 | 0.000E+00

90 | Computacional | -2.594E+07 | 2.594E+07 | -4.206E-03
Diferenca % 0% 0% -
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Os demais casos a serem estudados neste trabalho adotardo o modelo
aplicado ao laminado crossply, que obteve os mesmos resultados que o resultado
analitico. As Tabelas (3) a (6) apresentam os resultados comparativos lamina a
lamina, referenciados no plano central de cada lamina para as configura¢oes [11,612/-
11,612/90] e [11,612/-11,612/11,612/-11,612/90].

Tabela 3 - Resultados analiticos e computacionais para deformagdes do laminado [11,612/-

Tabela 4 - Resultados analiticos e computacionais para tensfes [Pa] do

11,6123/90].

€1 €2 Ye

Analitico 5,531E-05 | 4,206E-04 | -1,024E-03

11,612 | Computacional | 5 492E-05 | 4,226E-04 | -1,031E-03
Diferenca % 1% 0% 1%

Analitico -2,653E-04 | 1,462E-03 | 9,536E-05

-11,612 | Computacional | -2 651E-04 | 1,463E-03 | 9,599E-05
Diferenca % 0% 0% 1%

Analitico -1,336E-04 | 2,052E-03 | 6,779E-04

90 [Computacional | -1 336E-04 | 2,051E-03 | 6,685E-04
Diferenca % 0% 0% 1%

laminado [11,612/-

11,612/90].

01 02 Te

Analitico 9,348E+06 | 4,509E+06 | -7,166E+06

11,612 | Computacional | 9 297E+06 | 4,529E+06 | -7,220E+06
Diferenca % 1% 0% 1%

Analitico -3,512E+07 | 1,440E+07 | 6,675E+05

-11,612 | Computacional | -3 508E+07 | 1,440E+07 | 6,719E+05
Diferenca % 0% 0% 1%

Analitico -1,401E+07 | 2,087E+07 | 4,745E+06

90 [Computacional | -1,401E+07 | 2,086E+07 | 4,680E+06
Diferenca % 0% 0% 1%




Tabela 5 - Resultados analiticos e computacionais para deformagdes do laminado [11,612/-

11,612/11,612/-11,612/90].

€1 €2 Ye

Analitico 9,597E-05 |-3,665E-04 | -1,118E-03

11,612 | Computacional | 9,511E-05 |-3,650E-04 | -1,124E-03
Diferenca % 1% 0% 1%

Analitico | .6 306E-05 | 4,308E-04 | 1,079E-03

-11,612 | Computacional | .6 198E-05 | 4,303E-04 | 1,076E-03
Diferenca % 204 0% 0%

Analitico  |-1,541E-04 | 1,160E-03 |-7,237E-04

11,612 | Computacional | -1 537E-04 | 1,160E-03 |-7,232E-04
Diferenca % 0% 0% 0%

Analitico  |-1,796E-04 | 1,824E-03 | 6,281E-05

-11,612 [ Computacional | -1 803E-04 | 1,825E-03 | 6,662E-05
Diferenca % 0% 0% 6%

Analitico -1,805E-04 | 2,463E-03 | 4,217E-04

90 |Computacional [-1 805E-04 | 2,463E-03 | 4,141E-04
Diferenca % 0% 0% 204

Tabela 6 - Resultados analiticos e computacionais para tensées [Pa] do laminado [11,612/-

11,612/11,612/-11,612/90].

O1 02 TG

Analitico 1,316E+07 | -3,526E+06 | -7,823E+06

11,612 | Computacional | 1,303E+07 |-3,513E+06 | -7,866E+06
Diferenca % 1% 0% 1%

Analitico  |-8,113E+06 | 4,284E+06 | 7,553E+06

-11,612 [ Computacional | -7 976E+06 | 4,282E+06 | 7,535E+06
Diferenca % 204 0% 0%

Analitico  |-1,953E+07 | 1,158E+07 | -5,066E+06

11,612 | Computacional | -1,947E+07 | 1,158E+07 | -5,063E+06
Diferenca % 0% 0% 0%

Analitico  |-2 144E+07 | 1,838E+07 | 4,396E+05

-11,612 [ Computacional | -2 153E+07 | 1,839E+07 | 4,663E+05
Diferenca % 0% 0% 6%

Analitico  |-1 978E+07 | 2,499E+07 | 2,952E+06

90 |Computacional (-1 978E+07 | 2,500E+07 | 2,899E+06

Diferenca %

0%

0%

2%
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Para o laminado [11,612/-11,612/90], houve diferencas percentuais de 1% para

os valores de 16 € ys €em todas as camadas, também de 1% para o valor de 01 na
camada orientada a 11,612°. Ja para o laminado [11,612/-11,612/11,612/-11,612/90],
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diferencas de 1% ocorreram para 01, €1, Te € Y6 Na primeira camada orientada a
11,612°. Diferenca de 2% para 01 e €1 ha primeira camada orientada a -11,612°, e a
maior diferengca percentual de 6% para Ts € ys Na segunda camada orientada a -
11,612°. Ainda que os laminados analisados ndo sejam simétricos e nem
balanceados, alterando assim suas matrizes de rigidezes [A], [B] e [D], nota-se que os
valores obtidos através da analise computacional foram muito proximos aos analiticos,
e a diferenca de 6% para Ts representa uma diferenca menor que as demais de 2%
para o laminado.

As diferencas apresentadas podem ser advindas da distingdo entre as
condicdes de contorno utilizadas no modelo analitico e computacional. O primeiro o
composito estd na condigdo de extremidades livres (free edge), j& no modelo
computacional baseado no MEF, foi habilitado a opgdo weak springs, conforme
mostrado no item 3.1.5, para restringir movimentos do modelo, ja que nenhuma outra
condicao de contorno foi imposta. Também outra fonte de discrepancia dos resultados
€ a suposicao da linha ortogonal ao plano central da lamina apos a deformacao. A
CLT conforme explicado no item 2.5, assume linhas retas e perpendiculares apos a
deformacéo, ja o elemento utilizado na solucdo MEF apresentado no Anexo 1V,
assume linhas retas, mas nao necessariamente perpendiculares.

Considerando o critério de falha por tensdo maxima para os resultados
analiticos, a camada orientada a 11,612° do primeiro laminado possui: o1 igual a 9,348
MPa, que representa 0,4% do limite de resisténcia a tracdo na direcdo 1 que € de
2280 MPa; o2 igual a 4,509 MPa, que representa 7,9% do limite de resisténcia a tracao
na diregdo 2 que é de 57 MPa; 16 igual a 7,166 MPa, que representa 9,4% do limite
de resisténcia ao cisalhamento que é de 76 MPa. Para a camada orientada a -11,612°,
01 esta em regime de compressao a -35,12 MPa, valor 2% do limite de resisténcia a
compressao na diregcdo 1 que é de 1725 MPa. Para a diregcédo 2, 0, € 14,40 MPa,
74,7% abaixo do limite a resisténcia a tracdo transversal. O cisalhamento nesta
camada foi de 0,6675 MPa, quase 1% do valor de limite ao cisalhamento maximo. Por
fim, a camada orientada a 90° esta sob compressao na dire¢do 1 com valor de -14,01
MPa, com 0,8% do valor limite. Na direcao 2, sob tracdo com valor de 20,87 MPa,
sendo 36,6% do limite de resisténcia a tracdo. Te representa 6,2% do valor de limite
de resisténcia ao cisalhamento, com 4,745 MPa. Portanto este laminado este
laminado quando sujeito a cargas de tracdo na direcao 2, a camada menos resistente

e que primeiramente apresentara falha seré a orientada a 90°.
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Para o laminado [+11,612,/90], na primeira camada orientada a 11,612° o1
esta tracionado a 13,16 MPa, apenas 0,8% do limite a tracdo na direcédo 1. Ja o2 esta
sob compressao a 3,256 MPa, valor que representa 6,2% do limite de resisténcia a
compresséo na direcdo 2, que é de 228 MPa. As demais camadas mantém o mesmo
padrao, do laminado anterior, com 01 sob compresséao e 02 sob tracdo. Com a adicéo
de mais camadas, e mantendo a espessura do compdsito de 1mm, as tensdes foram
menores como esperado, devido a alteracdes nas matrizes de rigidez. Esse efeito
pode ser percebido quando comparado as camadas com maiores valores de tensdes
residuais, nas direcbes 2 e 6, que possuem 0s menores limites de resisténcia.
Coincidentemente, as duas camadas com maiores tensdes residuais térmicas na
direcdo 2 foram as duas ultimas camadas, orientadas a -11,612° e 90°. Esta ultima,
também sera a menos resistente a cargas de tracdo na direcédo 2, contudo a tensao
residual € 11% do limite de resisténcia, trés vezes menor que caso anterior. Para o
cisalhamento, a camada mais critica € a primeira, orientada a 11,612°, com valor que
representa 10,3% do limite ao cisalhamento, contra 9,4% para o primeiro caso.

Contudo faz-se necessario também avaliar as diferencas nas tensdes para 0s
limites de tensdo da resina Epoxy 3501-6, visto que a matriz pode falhar
individualmente por ser o elemento que transfere as tensdes para as fibras e dar as
principais caracteristicas de compressao e cisalhamento. As tensdes maximas
apresentadas, ainda sdo menores do que os limites de tensédo para resina Epoxy
3501-6, que € de 69 MPa para tracdo, 200 MPa para compressao e 100 MPa para o
cisalhamento. Portanto nenhuma camada sofrera falha devido as tensdes residuais

térmicas, seja ela por delaminacédo ou rompimento de fibras.
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5. CONCLUSAO

As tensdes residuais térmicas de materiais compa@sitos sdo sensiveis a diversos
fatores, como a escolha dos materiais da matriz e dos refor¢cos, sequéncia de
empilhamento, geometria e processo de fabrica¢do. Devido as diversas possibilidades
de combinacdo de materiais e arranjos dos reforgos, o design de materiais compositos
€ complexo e eficiente em sua aplicacdo estrutural.

O cbdigo em ambiente Matlab desenvolvido para o calculo analitico baseado
na CLT e modelo computacional usado no ambiente APC(PrepPost) do Ansys
conseguem representar as tensdes e deformacdes residuais térmicos de materiais
compositos laminados com uma diferenca maxima de 6%, em relacdo ao modelo
analitico. Esta diferenca referente a tenséo de cisalhamento na segunda camada
orientada a -11,612° para o laminado [11,612/-11,612/11,612/-11,612/90], € menor
gue as demais diferencas das tensdes de cisalhamento do laminado. O laminado
angle-ply por possuir caracteristicas simétricas e balanceadas ndo demonstraram
diferencas nos resultados para os modelos baseados na CLT e no MEF.

Ao analisar as tensdes apresentadas pela CLT e pelo MEF, ambas estao
abaixo do limite de resisténcia de suas respectivas dire¢cdes. Contudo, as tensdes
referentes a direcdo 2 representam percentuais maiores dos limites de resisténcia,
guando comparados com as tensdes na direcdo 1, conforme esperado para um
composito reforcado por fibras unidirecionais. Também, houve reducéo das tensbes
residuais térmicas quando mais laminas foram adicionadas, mantendo a espessura
constante. Portanto sob o critério de falha por tensdo maxima, ndo ocorrera falha em
nenhuma camada dos laminados proposto. Logo, o uso da CLT e do MEF podem ser
utilizados como parametro inicial para identificar e projetar as propriedades do
compdsito, ainda que Shokrieh e Shahri (2014) afirmem que a CLT possui um erro
inerente de 25% em seus resultados. O baixo custo computacional para o célculo
analitico baseado na CLT o torna uma ferramenta util.

A determinacdo das tensfes residuais térmicas € importante para indicar a
gualidade do material, visto que que elas quando combinadas com carregamentos
mecanicos definem os fatores de seguranca para o material. Portanto permitindo néo
s6 uma melhor escolha para o projeto, como também aumenta a confiabilidade em

operagao.
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Futuramente uma analise experimental se faz necessario para complementar
este estudo, de forma a identificar as diferencas que os resultados apresentados pela
CLT e MEF, demonstram-se em um corpo de prova. Neste processo, também é
importante compreender o efeito do mandril durante o processo de fabricagdo do
laminado por enrolamento filamentar, ou bobinagem. No qual, durante o processo de
cura da matriz polimérica, o mandril pode ainda estar em contato com o compdsito,
alterando assim a distribuicdo de temperatura ao longo da espessura e
consequentemente as tensdes e deformagfes residuais. Para este futuro estudo,
necessita-se uma maior profundidade no tema, seja por teoria mais robustas, inclusao

de efeitos viscoelasticos, condi¢gdes de contorno mais especificas.
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ANEXO I: Propriedades do Material Compadsito AS4/3501-6

56

Valor

Unidade

Resisténcia a
compressao
transversal, F2c

228

MPa

Resisténcia a
compressao
transversal, F3c

228

MPa

Coeficiente de
expansao térmico
longitudinal, al

10e-6 °C™

Coeficiente de
expansao térmico
transversal, a2

27

10e-6 °C™

Coeficiente de
expansao térmico
transversal, a3

27

10e-6 °C™

Valor | Unidade
Densidade 1,60 g/cm?
Modulo de
elasticidade 147 GPa
longitudinal, E1
Modulo de
elasticidade 10,3 GPa
transversal, E2
Modulo de
elasticidade fora do 10,3 GPa
plano, E3
Modulo de
Cisalhamento fora do 7,0 GPa
plano, G12
Modulo de
Cisalhamento fora do 3,7 GPa
plano, G23
Modulo de
Cisalhamento, G13 7,0 GPa
Coeficiente de
Poisson maior, v12 0,27
Foeflaente de 0,02
Poisson menor, v21
Coeficiente de
Poisson menor, v13 0,54
Coeficiente de
Poisson menor, v23 0,27
Re5|st(.encu::1 atracdo 2980 MPa
longitudinal, F1t
Resisténcia a tragdo 57 MPa
transversal, F2t
Resisténcia a tragdo 57 MPa
transversal, F3t
Resisténcia ao
cisalhamento, F6 76 Mpa
Resisténcia a
compressao 1725 MPa

longitudinal, Flc




ANEXO II: Propriedades da Resina Epoxy 3501-6

57

Valor Unidade
Densidade 1,27 g/cm?
Mddulo de
elasticidade, Em 4,30 GPa
Mddulo de
Cisalhamento, Gn, 1,60 GPa
Coeflaente de 0,35
Poisson, vi,
Resisténcia a tragao, 69 MPa
Fmt
'Re5|stenC|a ao 100 MPa
cisalhamento, Fus
Re5|stenNC|a a 200 MPa
compressao, Fmc
Coeficiente de 45 106-6 °C-1

expansao térmico, am




ANEXO IlII: Propriedades da Fibra AS4
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Valor

Unidade

Mddulo de
elasticidade
longitudinal, Eif

235

GPa

Maddulo de
elasticidade
transversal, Ex¢

15

GPa

Modulo de
Cisalhamento axial,
Guof

27

GPa

Mddulo de
Cisalhamento
transverso, Gass

GPa

Coeficiente de
Poisson, vif

0,20

Resisténcia a tragao
longitudinal, Fis

3700

MPa

Coeficiente de
expansdo térmico
longitudinal, ass

10e-6 °C*

Coeficiente de
expansdo térmico
transversal, ax

15

10e-6 °C*
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ANEXO IV: Elementos e Func¢des de Forma

O elemento Combinl14 — Spring Dampster foi utilizado nos elementos onde a
condicao weak springs foi aplicada, estando presente nos vértices do compadsito
modelado. Este elemento é caracterizado por dois nds, que se comportam como um
sistema mola—amortecedor para deslocamentos longitudinais e como uma mola
guando sofre tor¢cdes, conforme Fig. (27). Suas funcdes de forma de acordo com o

manual do software Ansys séo:

Figura 27 - Elemento Combinl4. Fonte: Theory Reference for the Mechanical APDL and
Mechanical Applications.

u= %(u,(l -s)+u(1+ s))
V= %(v,(l —-s)+v,(1+ s))
w = %(W,(l -s)+w,(1+ s))

1
0r = 5 (00 (1= 5) + 0,1 +5))

u = deslocamento do plano central na direcao x;
v = deslocamento do plano central na diregao y;
w = deslocamento do plano central na diregao z;

0, = angulo de rotacgédo do eixo x;

O compdsito € modelado utilizando o elemento Shell181, que possui 4 nés (I,
J, Ke L), conforme Figura (28). Este elemento assume que as linhas normais ao plano
central de cada camada permanecem retas apdés a deformacdo, contudo néo

necessariamente normal ao plano central. Essa suposicdo faz parte de uma teoria
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modificada da CLT, que assume que as linhas permanecam normais apds a
deformagé&o. As fungdes de forma do elemento Shell181 de acordo com o manual do
software Ansys sao:

L

z |

Figura 28 - Elemento Shell181. Fonte: Theory Reference for the Mechanical APDL and
Mechanical Applications.

u= %(u,(l -)A-+uy(A+s)A-t)+uc(Q+s)A+t)+u,(1-s)(1+ t))
v= %(v,(l -s)A-)+v,A+s)A-t)+vc(1+s)A+t) +v,(1-5)(1+ t))
w = %(W,(l —s)A-)+w(A+s)A-t)+we(1+s)A+t) +w,(1-5)(1+ t))

6, = %(ex,,(l =)A= 40,1 +)A -0+ 01+ )X+ ) +6,,(1-5)(1

+t))

0, = %(eyl,(l -s)A-t)+0,;1+s)A-t)+0,,(1+s)A+t)+6,,(1-5)(1

+1))

6, = %(HZ,,(l =)A= +0,;,(1+)A =)+ 0,1 +s)A+t)+6,,(1—s)(1+1))

u = deslocamento do plano central na direcao x;
v = deslocamento do plano central na diregao y;
w = deslocamento do plano central na diregao z;
0, = angulo de rotacgédo do eixo x;
0, = angulo de rotacgdo do eixo z;

0, = angulo de rotacao do eixo z;
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ANEXO V: Cédigo Matlab para Calculo de Tensfes e Deformagfes Residuais

em um compdésito laminado

clear

clc

$%Inputs

% Fibers Orientation

%ex.: [0 45 =45 901, [0 901, etc

theta = [11.612 -11.612 11.612 -11.612 90];

deltaTl = -100;

% %$Material Properties %carbon/epoxy (AS4/3501-6)
E1l = 147e9;

E2 = 10.3e9;

vz = 0.27;

v21l = v12*E2/E1l;
Gl2 = 7e9;

alphal = -0.9%9e-6;
alpha2 = 27e-6;
deltaTl = -100;

%$Thickness lamina
t = 200e-6;

TNumber of layers
k = length(theta);

$z-coordinate of lamina midplanes
zk b = ones(1,k);
zk = ones (1,k+1);

zk (1) = -((k)*t)/2;

zk(2) = zk(1l)+t;

zk b (1) = (zk(1)+zk(2))/2;
zk b(2) = zk b(l)+t;

for i=3:(k+1);

zk (1) = zk(i-1)+t;

end

for i=3:k;

zk b(i) = zk b(i-1)+t;

end

z mult A = ones(l,k);

z mult B = ones(1l,k);

z mult D = ones(1l,k);

for i=1:k

z mult A(i) = =zk(i+l)-zk(1);

z mult B(i) = (zk(i+1l)"2)-(zk(i)"2);
z mult D(i) = (zk(i+1)"3)-(zk(i)"3);



end

$Principal Layer stifness for composite;
= El /(1-v12*v21);

= E2 /(1-v12*v21);

= v21* E1 /(1-v12*v21l);

= G12;

Q11
Q22
Q12
Q66

$creating arrays of stiffness and CTE

QOxx = zeros(l,k);
Qvy = zeros(1l,k);
Qxy = zeros(1l,k);
Oxs = zeros(l,k);
Qys = zeros(1l,k);
QOss = zeros(l,k);
alpha x = zeros(1l,k);
alpha y = zeros(1l,k);
alpha s = zeros(1l,k);

%$Adding properties for the mandrel

o)

% Transformed Layer Stifness and CTE X-Y Direction

+

+
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for 1 = 1:k;
m = cosd(theta(i));
n = sind(theta(i));
alpha x (i) = alphal*m”2 + alpha2*n"2;
alpha y (i) = alphal*n”2 + alpha2*m"2;
alpha s (i) = 2*(alphal - alphaZ2)*m*n;
Oxx (1) = (m™4*Qll) + (n"4*Q22) + (2*m"2*n"2*Q1l2) + (4*m™"2*n"2*Q66) ;
Qyy (i) = (n™4*Qll) + (m"4*Q22) + (2*m"2*n"2*Q12) + (4*m"2*n"2*Q66) ;
Oxy (i) = (m*"2*n""2*Q1ll) + (m"2*n"2*Q22) + ((m™4+n"4)*Q12)
(4*m™2*n"2*Q66) ;
Oxs (i) = (Mm*"3*n*Qll) - (M*n"3*Q22) - (m*n* (m"2-n"2)*Q12)
(2*m*n* (m"2-n"2) *Q66) ;
Qys (i) = (m*n"3*Q11) - (m"3*n*Q22) + (m*n* (m"2-n"2)*Ql2)
(2*m*n* (m"2-n"2) *Q66) ;
Q0ss (i) = (Mm*"2*n"2*Qll) + (M"2*n"2*Q22) - (2*m"2*n"2*Q12)

n"2)"~2)*Q66);

Axx
Ayy
Axy
Axs
Ays
Ass

Bxx
Byy
Bxy
Bxs
Bys
Bss

end

sum (Qxx.*z mult A);
sum(Qyy.*z mult A);
sum(Qxy.*z mult A);
( );
( )
( )

sum(Qxs.*z mult A);
sum(Qys.*z mult A

sum(Qss.*z mult A

’

’

(1/2) * sum(Qxx.*z mult B);
(1/2) * sum(Qyy.*z mult B);
(1/2) * sum(Qxy.*z mult B);
(1/2) * sum(Qxs.*z mult B);
(1/2) * sum(Qys.*z mult B);
(1/2) * sum(Qss.*z mult B);

(((m"~2-



Dxx = (1/3) * sum(Qxx.*z mult D);
Dyy = (1/3) * sum(Qyy.*z mult D);
Dxy = (1/3) * sum(Qxy.*z mult D);
Dxs = (1/3) * sum(Qxs.*z mult D);
Dys = (1/3) * sum(Qys.*z mult D);
Dss = (1/3) * sum(Qss.*z mult D);
A = [Axx Axy Axs;

Axy Ayy Ays;
Axs Ays Ass];

B = [Bxx Bxy Bxs;
Bxy Byy Bys;
Bxs Bys Bss];

D = [Dxx Dxy Dxs;
Dxy Dyy Dys;
Dxs Dys Dss];

Bstar = -1*(inv (A) *B) ;

Cstar = B*inv (A);

Dstar = D - (B*inv (A)) *B;

a = inv(A) - (Bstar*inv (Dstar)) *Cstar;
b = Bstar*inv (Dstar);

c = -1*(inv (Dstar) *Cstar) ;

d = inv (Dstar);

%$Thermal forces

Nxt = sum(Qxx.*alpha x+QOxy.*alpha y+Qxs.*alpha s)*deltaTl*t;
Nyt = sum(Qxy.*alpha x+Qyy.*alpha y+Qys.*alpha s)*deltaTl*t;
Nst = sum(Qxs.*alpha x+Qys.*alpha y+Qss.*alpha s)*deltaTl*t;
N thermal = [ Nxt ; Nyt ; Nst];

$Thermal moments

Mxt =

sum (Qxx.*alpha x.*zk b+Qxy.*alpha y.*zk b+Qxs.*alpha s.*zk b)*deltaTl*t;
Myt =

sum (Qxy.*alpha x.*zk b+Qyy.*alpha y.*zk b+Qys.*alpha s.*zk b)*deltaTl*t;
Mst =

sum(Qxs.*alpha x.*zk b+Qys.*alpha y.*zk b+Qss.*alpha s.*zk b)*deltaTl*t;
M thermal = [ Mxt ; Myt ; Mst];

gmidplane curvature and laminate curvatures
epsilon0 = sum(a*N_thermal + b*M thermal,2);
kappa = sum(c*N_thermal + d*M thermal,2);

%$thermal strain
thermal strain = [alpha x; (alpha y); (alpha s)]*deltaTl;

%induced strain
epsilon e = epsilon0 + zk b.*kappa - thermal strain;

epsilon e(3,:)=epsilon e(3,:)/2;

epsilon prin=zeros(3,k);

for i=1:k;

epsilon prin(:,1i) = transform matrix(theta(i)) *epsilon e(:,1);
end

epsilon prin(3,:)= epsilon prin(3,:)*2;



Q stiff = [Ql1 Q12 0 ; Q12 Q22 0; O 0 Q66];

% IF THERE ARE MORE LAYERS, THE CALCULATION BELOW NEED TO CONSIDER OTHER
% LAYERS
STRESSES prin = [(Q stiff*epsilon prin) ]

[X,Y] = meshgrid(-0.5:0.1:0.5,-0.5:0.1:0.5);
deflection w = -0.5.* (kappa (1) .*X"2 + kappa(2).*Y"2 + kappa(3).*X.*Y);

figure (1) ;

surf (X,Y,deflection_w)
figure (2);

contour (X,Y,deflection w)

function t3d = transform matrix(a)
theta=a;
t3d= [cosd(theta) *cosd(theta) sind(theta) *sind (theta)
2*cosd(theta) *sind (theta) ;
sind(theta) *sind(theta) cosd(theta) *cosd(theta) -2*cosd(theta)*sind(theta)
-cosd (theta) *sind (theta) cosd(theta) *sind(theta) cosd(theta) *cosd (theta) -
sind(theta) *sind(theta)
17

end
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