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Resumo

O uso de materiais compositos é de grande importancia em diversos setores industriais.
Assim como outros tipos de materiais, compdsitos estao sujeitos a falhas mecanicas. A
compreensao de como o material se comporta sobre determinados tipos de carregamento
pode auxiliar no desenvolvimento de novos produtos e a utilizacao mais segura dos com-
positos em componentes de grande importancia estrutural, como por exemplo, a estrutura
priméria de uma aeronave. Nesse trabalho é apresentada uma pesquisa sobre os modelos
micromecanicos para a determinacdo da resisténcia mecanica de compositos laminados
unidirecionais de fibras longas, assim como critérios de falha para a avaliacao do com-
posto. O estudo apresentado permite avaliar a influéncia dos materiais constituintes no
comportamento macromecanico do compdsito. Através dele é possivel obter propriedades

mecanicas e determinar a resisténcia mecanica e modos de falha de materiais compositos.

Palavras-chave: compoésito, micromecanica, resisténcia mecanica.



Abstract

The use of composite materials is very important in many industrial sectors. As any
other kind of materials, composites can have mechanical failure when loaded. The un-
derstanding of how the material behaves on certain types of loading can assist in the
development of new and safer use of composites in structural components, for example, in
the primary structure of an aircraft or a landing gear break. In this report is performed
a research using the micromechanical model for determining the mechanical strength of
unidirectional laminate composites with long fibers. The micromechanical study allows
the evaluation of the influence of the constituent materials in the macromechanical be-
havior of the composite. Through this study it is possible to determine the mechanical

properties and mechanical strength of composites.

Keywords: composite, micromechanics, strength.
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1 Introducao

Materiais compositos, também conhecidos como compostos, sao materiais formados
por dois ou mais materiais constituintes (HULL; CLYNE, 1996). Os primeiros relatos
da utilizacao de compostos datam do ano 3400 A.C na Mesopotamia, quando placas de
madeiras eram coladas em direcoes diferentes, formando um compensado para ser utilizado
na construcao de moradias. Atualmente esse tipo de material vem sendo amplamente
utilizado nas mais variadas aplicagoes, como por exemplo, turbinas edlicas, aeronaves e
carros de alta performance.

O aumento da utilizagdo de compdsitos laminados na indistria aerondutica tem sido
constante. Em 1995 a Boeing langou o Boeing 777, contendo aproximadamente 10%
de sua estrutura feita de compédsito (JONES, 1999). Em 2005 a Boeing langou o 787
Dreamliner, com 50% de sua estrutura feita inteiramente de materiais compésitos (HALE,
2006). Devido as suas propriedades esse material tem se tornado cada vez mais atrativo
para a industria aeronautica.

Compositos podem ser altamente resistentes e mais leves que ligas de aluminio. Essa
caracteristica colabora com a constante busca por reducao de massa e aumento da eficién-
cia mecanica. Quando comparamos a relagao dos valores de rigidez e densidade em massa,
do material, os compositos sao, em média, cinco vezes mais resistentes que determinadas
ligas metalicas. Além disso eles podem ter uma alta resisténcia a corrosao e serem con-
formados em formas complexas. Tais caracteristicas permitem uma utilizacao cada vez
mais ampla desses materiais.

Outra importante caracteristica dos compdsitos é a possibilidade de serem criados de
acordo com a aplicacao pretendida. Diversos parametros podem ser variados para atender
aos resultados desejados. FEssa possibilidade permite que o compodsito seja criado para ter
a maior eficiéncia para uma determinada aplicagao (NIU, 1995), consumindo a menor
quantidade de material possivel.

Por outro lado, apesar das diversas vantagens encontradas nos materiais compdsitos,
eles também estao sujeito a danos e falhas. Variagdes no processo de fabricacao podem
criar danos estruturais e diminuir consideravelmente as propriedades mecanicas do mate-
rial. Portanto, é fundamental compreender e analisar a resisténcia mecanica e os modos
de falha do material a fim de prevenir qualquer falha estrutural.

O objetivo geral desse trabalho é apresentar um estudo sobre a resisténcia mecanica
de laminados unidirecionais. O objetivo especifico é realizar um estudo micromecanico
sobre a resisténcia mecanica de compdsitos nos casos de carregamento longitudinal, tragao
transversal e cisalhamento, em laminas unidirecionais de fibras longas. Também serao
apresentados dois critérios de falha utilizados para a avaliacdo de um compdsito, sendo

eles o critério da Maxima Tensado Principal e o critério de Tsai-Hill.



Este estudo possui uma grande relevancia pois permite analisar as possiveis desvanta-
gens e cuidados necessarios quando for desejavel utilizar materiais compositos em projetos
que exijam alta performance estrutural.

A metodologia para a execugao do trabalho sera de pesquisa bibliografica, reunindo
informagoes de autores para gerar uma discussao sobre a resisténcia mecanica em mate-
riais compositos e também analisar dois critérios utilizados para avaliar a eficiéncia de
compdsitos em aplicacoes praticas.

No Capitulo 2 é feita uma introducao sobre materiais compdsitos, os principais ma-
teriais utilizados nos reforgos e nas matrizes, assim como tabelas comparativas de suas
propriedades mecanicas. O Capitulo 3 é utilizado para explicar as propriedades mecanicas
de compdsitos laminados sobre diferentes tipos de carregamentos. O capitulo 4 aborda
a resisténcia mecanica em compdsitos unidirecionais sobre carregamento longitudinal,
transversal e de cisalhamento. No capitulo 5 sao apresentados dois critérios de falha para
compositos, o de Maxima Tensao Principal e o critério de Tsai-Hill. Finalmente, no Ca-
pitulo 6 é realizada uma discussao sobre as informacoes apresentas e consideragdes sobre
a utilizacao dos critérios de falha. Por tltimo, no Capitulo 7, é apresentado a conclusao

sobre o trabalho e sao feitas sugestoes para trabalhos futuros.
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Figura 1 — Utilizacao de compdsitos no Boeing 777 (JONES, 1999).



2 Materiais Compositos

Um material compdsito é um material resultante da combinacao de dois ou mais
materiais com propriedades e caracteristicas distintas. Os materiais nao se dissolvem
ou se fundem, preservando suas identidades individuais. Eles trabalham como um tnico
material, possuindo homogeneidade quando analisados em nivel macroscopico.

A fase continua do material é denominada matriz, ela é responsavel pela coesao do
material. A fase dispersa, conhecida como reforco, é formada por fibras continuas ou
particulas. O reforgo é o principal responsavel pela resisténcia mecénica do composto. A
combinagao entre matriz e reforco permitem a criagdo do compdsito.

Na Figura 2 podemos observar que mesmo possuindo uma densidade menor, alguns
compodsitos possuem resisténcia mecanica equivalente a ligas metalicas, por exemplo,
quando comparamos fibra de carbono com matriz polimérica (CFRP) e aco (ASHBY,
2005). E importante ressaltar que a resisténcia individual dos componentes constituintes

€ menor que a resisténcia do conjunto quando combinados.
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Figura 2 — Gréafico com a relagdo entre resisténcia e densidade para diferentes tipos de
materiais (ASHBY, 2005).



2.1 Reforco

Geralmente o reforgo é formado por fibras, que sao finos filamentos agrupados. Os re-
forgos podem ser de diversos tipos de materiais, como por exemplo, fibra de carbono, fibra
de vidro e fibra de aramida. Sua distribuicao na matriz pode ser na forma particulada,
fibra continua ou fibra descontinua.

Na Tabela 1 sao apresentados as propriedades mecéanicas de alguns tipos de refor-
¢os. Os tipos mais utilizados de fibras sdo carbono, vidro e aramida, principalmente em
conjunto com matrizes poliméricas (HULL; CLYNE, 1996).

Tabela 1 — Comparativo de propriedades entre reforgos diferentes

Fibra Densidade Young Poisson Yield Alongamento

(g/cm3) (G Pa) (GPa) (%)
SiC 3.0 400 0.20 2.4 0.6
Boron 2.6 400 0.20 4.0 1.0
HM Carbon® 1.95 380,120 0.20 2.4 0.6
HS Carbon® 1.75 230,200 0.20 3.4 1.1
E-glass 2.56 76 0.22 2.0 2.6
Nicalon! M 2.6 190 0.20 2.0 1.0
Kevlar! M 49 1.45 130/10° 0.35 3.0 2.3
rpiM 3.9 380 0.26 2.0 0.5
Saffill'M 3.4 300 0.26 2.0 0.7
SiC whisker 3.2 450 0.17 5.5 1.2
Cellulose (flax) 1.0 80 0.3 2.0 2.0

Fonte (HULL; CLYNE, 1996)
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2.1.1 Fibras de Carbono

Fibras de carbono sdo bastante utilizadas como reforgos em compdsitos avangados em
uma grande variedade de aplicagoes, principalmente nas areas aeronautica e aeroespacial.
Elas possuem de 4 a 10 pm de espessura (SHACKELFORD, 2008), alta resisténcia meca-
nica, alta resisténcia térmica, baixo coeficiente de expansao e baixa densidade, podendo
resistir a ambientes de alta temperatura e pressao. Podem ser utilizadas em matrizes
poliméricas, ceramicas e metalicas.

As fibras de carbono sao produzidas, principalmente, a partir de dois precursores, o
piche ou o poliacrilonitrilo (PAN) (SMITH, 1998). O PAN é o precursor mais utilizado,
ele é processado em 3 etapas distintas: (1) estabilizacao, (2) carbonacao e (3) grafitizagao.
Na primeira etapa as fibras de PAN sdo tracionadas e oxidadas ao ar em um ambiente

com a temperatura entre 200 e 220°C.



Posteriormente, na segunda etapa, ocorre a carbonizagdao. As fibras estabilizadas de
PAN sao aquecidas em um ambiente inerte a uma temperatura entre 1000 e 1500°C, se
transformando em fibra de carbono pela eliminacao de O, H e N. Durante esse processo
formam-se fibrilas com a estrutura da grafite, o que aumenta a resisténcia a tragao do
material. Ao final da segunda etapa temos fibra de carbono de elevada resisténcia a
tracao.

Finalmente, na terceira etapa, ocorre o processo de grafitizacao. Essa etapa tem como
objetivo aumentar o mddulo de elasticidade da fibra. Entretanto, esse processo reduz
sua resisténcia a tracao. A grafitizacao é realizado acima dos 1800°C, intensificando a

orientagao das cristalites de grafite no interior da fibra.
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Figura 3 — Efeito temperatura do tratamento térmico sobre resisténcia a tracdo e médulo
de elasticidade de fibras de carbono obtidas de PAN (SMITH, 1998).

Fibras de carbono obtidas através do precursor PAN possuem uma resisténcia a tra-
¢ao entre, aproximadamente, 2,34 e 3,17 GPa, com um moddulo de elasticidade em tracgao
entre 193 e 413 GPa. O mddulo de elasticidade em tragdo possui um aumento conti-
nuo conforme a temperatura do tratamento aumenta, entretanto, apds aproximadamente
1200°Ca resisténcia a tracao das fibras comega a diminuir, conforme é possivel observar

na Figura 3. Na Figura 4 é representada a estrutura cristalina do grafite.



(a) Vista tridimensional

(b) Vista bidimensional de uma tnica camada

(c) Vista bidimensional de duas camadas adjacentes

Figura 4 — Representacao da estrutura cristalina do grafite (CHUNG, 2010).



2.1.2 Fibras de Vidro

Fibras de vidro possuem uma elevada razao resisténcia/peso, resisténcia ao calor,
baixas temperaturas, umidade e corrosao, também sao faceis de fabricar e possuem um
custo relativamente baixo. Dentre os tipos existentes se destacam o Vidro E e o Vidro S.
O Vidro E tem uma resisténcia a tracao de aproximadamente 3,4 GPa e um modulo de
elasticidade de 72,3 GPa.

O Vidro S possui uma relagao resisténcia/peso mais elevada que o Vidro E, entretanto,
ele é mais caro, sendo geralmente utilizado em aplicagdes aeronduticas ou militares. Sua
resisténcia a tracao é de aproximadamente 4,4 GPa, enquanto que seu mddulo de elasti-
cidade é 85,4 GPa.

O processo para a fabricacao da fibra de vidro é o da trefilagem de monofilamentos
de vidro, em seguida os filamentos sao unidos para formar um feixe de fibra, obtendo-se
entao os fios. Os feixes sdo unidos entre si por meio de um ligante resinoso. As fibras
podem ser unidas para formar telas e mantas. O processo de fabricacdo do Vidro S e
do Vidro E se diferenciam pela composicao quimica do vidro. A tabela 2 apresenta a

composicao quimica e propriedades mecanicas de diferentes tipos de vidro.

Tabela 2 — Composicao quimica e propriedades mecanicas de fibras de vidro

Tipo de Vidro

E S R C D
Componente
Si0, 54 65 60 65 74
A1203 15 25 25 4 -
CaO 18 - 9 14 0.2
MgO 4 10 6 3 0.2
By04 8 - - 5.5 23
F 0.3 - - - -
FeyOq 0.3 - - - -
TiOQ - - - - 0.1
NayO - - - 8 1.2
KQO 0.4 - - 0.5 1.3
Propriedades Mecanicas
Densidade 2.54 2.49 2.49 2.49 2.16
Resisténcia a tragao (GPa) 3.5 4.65 4.65 2.8 2.45
Médulo de Elasticidade (GPa) 73.5 86.5 86.5 70.0 52.5
Alongamento Méximo (%) 4.5 5.3 5.3 4.0 4.5

Fonte (KELLY, 2007, p. 431)



2.1.3 Fibras de Aramida

Desenvolvida pela DuPont e introduzidas comercialmente em 1972 sob o nome Kevlar.
As fibras de aramida, nome genérico dado as fibras de poliamida aromatica, possuem alta
resisténcia mecanica e a altas e baixas temperaturas, entretanto, possuem baixa resisténcia
a cargas de compressao. Foram as primeiras fibras organicas com resisténcia suficiente
para serem utilizados em estruturas acronduticas (BAKER; KELLY, 2004).

As fibras de aramida possuem uma grande capacidade de absorver energia durante a
fratura, essa propriedade a torna um material excelente para protegao balistica (BAKER;
KELLY, 2004), como por exemplo, blindagem de viaturas militares, capacetes e tanques
de combustivel. Na aviagao fibras de aramida sao bastante utilizadas na cobertura de
turbinas, nos helicopteros na caixa de transmissdao. Também sao utilizadas em rado-
mes e outras aplicagoes que necessitem de eficiéncia estrutural e propriedades elétricas
apropriadas.

Na Figura 5 é possivel observar a unidade de repeticao de uma fibra de aramida, uma
poliamida aromatica. A ligacao transversal entre as cadeias poliméricas ¢ feita por ligacoes
de hidrogénio, resultando em uma resisténcia elevada no sentido longitudinal da fibra e
uma resisténcia fraca no sentido transversal (BAKER; KELLY, 2004). Essa caracteristica
faz com que a fibra de aramida, assim como a fibra de carbono, tenham baixa resisténcia a
cargas de cisalhamento (GAY, 2003). A falha por compressao ocorre devido a um processo
de desfribilacao resultante da presenca de interfaces de ligacao fracas. Elas reduzem a

resisténcia de fibras individuais criando uma grande capacidade de absorver energia.

OO

n

Figura 5 — Unidade quimica do Kevlar (SMITH, 1998).



2.2 Matriz

A matriz é o aglomerante do compdsito, responsavel pela transmissao de carga para
as fibras e conformabilidade. As propriedades mecanicas da matriz podem alterar drasti-
camente as propriedades do composito, como por exemplo, a resisténcia a compressao, a
resisténcia ao carregamento transversal e ao cisalhamento entre camadas. Em compostos
criados a partir de fibras curtas a matriz exerce um papel fundamental na transferén-
cia de carregamento, portanto, a resisténcia do compdsito é dependente da qualidade da
interface entre a matriz e o reforco (HARRIS, 1999).

QOutra funcao da matriz é isolar as fibras individualmente. Essa funcao tem grande
importancia pois um refor¢o possui mais resisténcia mecanica em forma de fibra isolada
do que na forma de um aglutinado solido. Além do mais, a matriz garante protecao
ambiental, evitando assim problemas de abrasao ou contaminacao.

Existem diferentes tipos de matrizes, os principais tipos sdo polimérica, ceramica e

metalica. Na Tabela 3 é possivel visualizar as propriedades mecanicas de alguns tipos de

madtrizes.
Tabela 3 — Comparativo de propriedades entre matrizes diferentes
Matriz Densidade Young Poisson Yield Alongamento
(g/em®)  (GPa) (GPa) (%)

Termorrigidos
Resina epoxy 1.1-1.4 3-6 0.38-0.40 0.035-0.1 1-6
Poliéster 1.2-1.5 2.0-4.5 0.37-0.39 0.04-0.09 2
Termopldsticos
Nylon 6.6 1.14 1.4-2.8 0.3 0.06-0.07 40-80
Polipropileno 0.90 1.0-1.4 0.3 0.02-0.04 300
PEEK 1.26-1.32 3.6 0.3 0.17 50
Metais
Al 2.7 70.0 0.33 0.2-0.6 6-20
Mg 1.80 45.0 0.35 0.1-0.3 3-10
Ti 4.5 110.0 0.36 0.3-10 4-12
Ceramicos
Borosilicate glass 2.3 64 0.21 0.10 0.2
SiC 3.4 400 0.20 .04 0.1
AlyO4 3.8 380 0.25 0.5 0.1

Fonte (HULL; CLYNE, 1996)



2.2.1 Matriz Polimérica

Entre as matrizes poliméricas se destacam as termorrigidas e as termoplasticas. As
matrizes poliméricas sao amplamente utilizadas devido a sua baixa densidade e a facilidade
de processamento. Para sua utilizacdo na industria aeroespacial é necessario que ela tenha
resisténcia a solventes, como por exemplo, fluidos hidraulicos, combustivel. Também ¢é
importante que suportem altas temperaturas, geralmente entre 80 e 150 °C, conforme a
aplicagao. Na tabela 4 sao apresentadas propriedades térmicas de matrizes poliméricas.
Durante a producao do compodsito, também é de grande importancia que a matriz nao
altere a direcao do reforco ou que lhe provoque algum dano. Na Tabela 5 hd uma com-

paracao entre as caracteristicas, vantagens e desvantagens de matrizes termoplasticas e

termorrigidas.
Tabela 4 — Estabilidade Térmica de Matrizes Poliméricas
Polimero Simbolo Cristalinidade Transicdo Vitrea Temp. Max.
(C) (C)
Termorrigidos
Polyester PE nao 80 - 100 50
Epoxy Ep nao 120 - 180 150
Phenolic Ph nao 130 - 180 200
Bismaleimide BMI nao 180 - 200 220
Polyimide PI néao 300 - 330 280
Termopldsticos
Polyamide (Nylon) PA sim 80 125
Poly(phenylene sulphide) PPS sim 100 260
Poly(ether ether ketone) PEEK sim 143 250
Polycarbonate PC nao 145 125
Polysulphone PS nao 190 150
Poly(ether imide) PEIL nao 210 170
Thermoplastic polymide TPI nao 270 240

Fonte (HARRIS, 1999)

2.2.2 Matriz Metéalica

Matrizes metalicas sdo produzidas, principalmente, utilizando ligas metalicas de Alu-
minio, Titdnio ou Magnésio (HULL; CLYNE, 1996, p. 34). As propriedades mecanicas
podem ser melhoradas por tratamentos térmicos ou mecanicos. A adi¢ao do reforgo cos-
tuma provocar um aumento pequeno de rigidez, entretanto, outras propriedades sao me-
lhoradas, como por exemplo, caracteristicas de resisténcia a deformacao térmica (CLYNE;
WITHERS, 1993). Outra caracteristica dos metais apresentados é que eles possuem uma
alta afinidade ao oxigénio, portanto, a producao de compdsitos utilizando essas matri-
zes possuem implicacoes que devem ser consideradas, entre elas as reacoes quimicas que

podem ocorrer entre a interface e a matriz.
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Tabela 5 — Comparagao entre Termoplasticos e Termorrigidos

Termorrigido Termoplastico

Caracteristicas Principais

¢ Sofre mudancas quimicas quando curado e Nao precisa ser curado

e Baixa deformagao para falha e Alta deformacio para falha

e Baixa resisténcia a fratura o Alta resisténcia a fratura

e Processamento é irreversivel o Alta viscosidade

o T possivel obter baixa viscosidade e Processamento é reversivel

e Absorve humidade e Absorve um pouco de humidade

o Alta resisténcia a solventes ¢ Resisténcia limitada a solventes
Vantagens

e Baixa temperatura de processamento e Curto tempo de processamento

e Bom umedecimento de fibra e Reciclavel

e Moldavel em formas complexas e Pbés moldado pode ser reprocessado

¢ Resistente a deformacées e Processamento rapido

e Vida em estoque longa sem refrigerago
e Alta resisténcia a delaminacio

Desvantagens
e Longo tempo de processamento « DBaixa resisténcia a solventes
e Tempo de cura longo e Pode ser propenso a deformagoes
e Tempo de estocagem curto ¢ Requer alta temperatura e
requer refrigeracéo pressao para processamento

Fonte (BAKER; KELLY, 2004)

2.2.3 Matriz Ceramica

Para uso em altas temperaturas geralmente ¢ utilizado uma matriz ceramica, que pode
ser de Alumina, Carbeto de Silicio, Nitreto de Silicio, ou outros materiais ceramicos. A
principal vantagem em adicionar refor¢o nesses materiais é melhorar suas propriedades
mecanicas. Materiais ceramicos geralmente sdo muito quebradicos, a adi¢ao de reforgos
melhora a resisténcia mecanica a tracao, tornando o material mais resistente e flexivel.
Um exemplo ¢é a adicao de uma fase metalica na ceramica, o que aumenta sua tenacidade
a fratura, ja que a deformacao plastica do reforco metalico evita que ocorra a propagacao
da trinca (TRAVITZKY, 1998).

Entre as desvantagens da matriz ceramica podemos citar o alto custo proveniente da
dificuldade de fabricagao, a dificuldade no processo de uniao do reforco com a matriz, a
baixa resisténcia mecanica e as micro-trincas provenientes de pequenas deformagodes na
estrutura (BAKER; KELLY, 2004).

Apesar das desvantagens compdsitos com matrizes ceramicas sao utilizados em diversas
aplicacoes, entre elas se destacam turbinas aeronauticas, misseis. Devido a sua capacidade
de suportar altas temperaturas elas sdo amplamente utilizadas na fabricacao de discos de

freio de carros de alta performance ou aeronaves.
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2.3 Laminado

Uma lamina é uma camada de matriz e fibras unidirecionais ou tecido. Com duas ou
mais laminas formamos um laminado, que pode ser formado por camadas de diferentes
materiais empilhadas em diferentes dire¢des. Essa montagem possui a funcao de direcionar
a resisténcia mecanica para a regiao de maior interesse, conforme a solicitacao de carga
existente no componente.

Para identificar os laminados ¢ utilizado um codigo que indica o nimero de camadas,
a dire¢ao, o tipo e a sequéncia de empilhamento (DANIEL; ISHAI, 2006). Por exemplo,
um laminado composto por 4 laminas unidirecionais na direcao 0 pode ser descrito como
[0/0/0/0] ou, de forma simplificada, [0]4. O subscrito "S"e "T", abaixo do colchete indicam,
respectivamente a simetria ou o nimero de camadas. O subscrito abaixo do angulo da
camada indica o material, podendo ser "C'para fibra de carbono, "G"para fibra de vidro
e "K'para fibra de aramida. Com base nessas informagdes podemos codificar o laminado
apresentado na Figura 6 como [0°¢ / +90°¢ / 0°¢ / 0°k / +90°¢ / 0°¢]r, [0°¢ / +90°¢
/ 0% / +90°¢ / 0°¢clr ou [0°¢ / +90°¢ / 0°k]s.

Figura 6 — Laminado formado por seis camadas.
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2.4 Analise Micromecanica e Macromecanica

Compositos podem ser analisados em diferentes niveis e escalas, podemos realizar
uma analise Micromecanica ou Macromecéanica (HULL; CLYNE, 1996; DANIEL; ISHAI,
2006). A andlise Macromecénica, no nivel da lamina, considera o material homogénio.
Os critérios de falha utilizam valores médios de resisténcia mecanica sem considerar os
mecanismos de falha localizada. FEssa aproximacao é recomendada para o estudo de
compdsitos laminados e suas estruturas.

A andlise Micromecanica é o estudo da interacao entre os elementos constituintes
do compdsito em um nivel microscopico. Ao contrario da analise Macromecanica, ela
trata do estado de deformacao, tensao, falhas de interface, falhas locais da matriz ou
do reforgo, considerando as propriedades e a relacao entre os elementos constituintes do
composito (JONES, 1999). O estudo micromecanico é de grande importancia para estudar
os mecanismos de falha de compdsito e a predicao das propriedades do laminado como

funcao dos elementos constituintes.

Matrix
Fiber

Lamina

Laminate

Structure

Figura 7 — Niveis de observacao e tipos de analises em materiais compositos (DANIEL;

ISHAI, 2006).

13



3 Propriedades Mecanicas

Uma lamina pode ser caracterizada mecanicamente pelas seguintes propriedades (DA-

NIEL; ISHIAL 2006):

E, Es, E5 = Mddulo de elasticidade nas principais dire¢oes
G112, G2z, G13 = Mddulo de cisalhamento nos planos 1-2, 2-3 e 1-3
V12, Va3, V13 = Coeficiente de Poisson
Fy, Fyy, F3, = Resisténcia a tracao nas principais direcoes
F\., F;., F5. = Resisténcia a compressao nas principais direcoes
F\y, Fy3, F|3 = Resisténcia ao cisalhamento nos planos 1-2, 2-3 e 1-3
a1, ag, a3 = Coeficiente de expansao térmica nas principais diregoes

K1, Ko, k3 = Coeficiente de condutividade térmica nas principais diregoes

Além das propriedades apresentadas também temos:

volume de fibras

Relagao de volume de fibras: Vy ou f = —
volume do composito

masa de fibras

Relacao de massa de fibras: W; = 1 it
massa do composito

volume da matriz

Relagao de volume da matriz: M; = —
volume do composito

massa da matriz

Relagao de massa da matrix: W, =1 - W; = —
massa do compdsito

volume de espaco vazio

Relagao de volume de espagos vazios: V, =1 -V, =V, = —
volume do composito

Algumas propriedades ndo possuem associagao com a dire¢ao da fibra, como por exem-
plo, densidade e o calor especifico. Elas sdo representadas como um valor escalar e sao
constantes independente da dire¢ao de analise. Por outro lado, propriedades, como por
exemplo, médulo de elasticidade e coeficiente de Poisson, sao diretamente dependentes da,
direcao da fibra e sdo associadas a sua direcao, sendo representadas por um vetor ou ten-
sor (DANIEL; ISHAI, 2006). Em materiais anisotrépicos os valores dessas propriedades
dependem da direcao da fibra.
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Na Figura 8 é possivel ver uma representagao de uma lamina unidirecional e suas trés
dire¢des principais. A direcao 1, longitudinal, é paralela a sentido da fibra. A direcao 2,
transversal, é perpendicular a direcao da fibra. A dire¢ao 3 é transversal normal ao plano
1-2.

Figura 8 — Principais direcoes de uma camada unidirecional. 1 - Longitudinal, 2 - Trans-
versal, 3 - Transversal fora do plano.

Utilizando um modelo de placas, conforme ilustrado na Figura 9, é possivel derivar
as propriedades mecanicas de um laminado a partir das propriedades de seus materiais
constituintes (GAY, 2003; HULL; CLYNE, 1996).

%«fo:
%

(b) Modelo de placas, carre- (c¢) Modelo de placas, carre-

(a) Microestrutura gamento longitudinal gamento transversal

Figura 9 — Modelo de placas (HULL; CLYNE, 1996)
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3.1 Mboédulo de Elasticidade Longitudinal

<] . —
< matriz L
< -
01 < fibra . 01
- i —p-
< matriz 5

(a) Tensdo aplicada.

N

(b) Deformagéo.

Figura 10 — Modelo para determinagao do médulo de elasticidade na direcao longitudinal.

Para encontrar o médulo de elasticidade longitudinal (£ ) de uma lamina unidirecional
podemos assumir que a lamina funciona como uma barra simples, onde os componentes
constituintes estao perfeitamente unidos e que eles deformam em conjunto, portanto, €. =
€5 = €m. O mdédulo de elasticidade do reforco e da matriz sao Iy e I,,, respectivamente.
Portanto, com base na lei de Hooke podemos definir as tensoes de cada fase do compdsito

CcOmo

of = EfEl, Om = iyp€l, 01 = E1€1 (31)

Como o reforgo e a matriz trabalham em conjunto para suportar a carga podemos

definir que a 4drea A da lamina é composta pela drea A; da fibra e a area A,, da matriz,

portanto
o A=o0Ar+ 0,4, (3.2)
entao
A Anm
o] = ijf + Om (3.3)

Sabendo que A;/A é a relacao de volume do reforgo V; e que A,,/A é a relacao de

volume da matriz, podemos reescrever a equagao 3.2 como

o =0V + 0,V (3.4)
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Finalmente, substituindo a equacao 3.1 na equagao 3.4 temos

By = EVi+ EnVi (3.5)

Como o médulo de elasticidade da matriz (F,,) é geralmente muito menor que o
moédulo de elasticidade do reforgo (Ey) o fator predominante para determinar o £ é o
E;.

3.2 Mobdulo de Elasticidade Transversal

Wittt

matriz

fibra

matriz

RRRNI

(a) Tensdo aplicada.

Aw

matriz

fibra

matriz

(b) Deformagéo.

Figura 11 — Modelo para determinacao do modulo de elasticidade na direcao transversal.

O moédulo de elasticidade transversal é aquele que considera um carregamento per-
pendicular em relacdo a diregao da fibra, conforme ilustrado na Figura 11. Nessa diregao,
podemos escrever o alongamento de cada elemento constituinte como

02 02 02

Ef:E—}, Em = — 82:§2 (36)
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onde £ é o modulo de elasticidade transversal efetivo do reforgo. Logo, a deformagao

total AW ¢é resultado da soma das deformagoes dos elementos constituintes, portanto

AW = AW, + AW, (3.7)

ou

oW =g (ViW) + £, (Vi W) (3.8)

Substituindo a equacao 3.6 na equagao 3.8 temos

1 V. Vi
E = E_J; + E_ (3.9)
que pode ser reescrita como
1
Ey=F, D (3.10)
(1 — Vf) -+ E—ZLVf

A equacao 3.10 apresenta uma forma de obter o moédulo de elasticidade na direcao
transversal, Fy, a partir do médulo de elasticidade dos seus elementos constituintes F,,
e E}7 e também utiliza a proporcao entre o volume de fibra e o volume de matriz no

composito, V.

3.3 Mobdulo de Cisalhamento

O moédulo de cisalhamento pode ser definido como a razao entre a tensao de cisalha-
mento e sua deformacao especifica. Essa tensao esta relacionada com a forca aplicada
paralelamente a superficie do elemento, de forma a provocar um deslizamento entre os
planos paralelos entre si, conforme ilustrado na Figura 12. A deformacao devido ao cisa-

lhamento pode ser escrita como

A=W (3.11)

sendo v a deformagao de cisalhamento do compdsito. A deformacao A consiste em

dois componentes, portanto

YW =4 ViW + 4, V,,, W (3.12)
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A 4
\]

matriz

fibra

matriz

3

(a) Tensdo aplicada.

L // v

A

I\
!

(b) Deformagéo.

Figura 12 — Modelo para determinag¢ao do modulo de cisalhamento.

Considerando que o cisalhamento é igual em todas as partes do compdsito temos

T T T

- == = — 3.13

Substituindo a equacao 3.12 na equacao 3.13 obtemos

1 Vi Vi
— =4 ™ 3.14
G G G (3.14)
Que pode ser reescrita na forma
1

G2 =Gn ¢ (3.15)

1—Vy)+—=V,

(1=Vp)+ a7

Utilizando a equacéo 3.15 é possivel obter o médulo de cisalhamento G5 de um compo-
sito unidirecional. Essa propriedade tera influencia da relacao volumétrica entre o reforgo

e a matriz, assim como as propriedades individuais de cada fase da lamina.
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3.4 Coeficiente de Poisson

matriz

fibra

g1

matriz

titttt
1L

(a) Tensdo aplicada.

>
=2
[\

_.|

4
>
T

(b) Deformagéo.

Figura 13 — Modelo para determinacao do coeficiente de Poisson.

O coeficiente de Poisson é uma relagdo entre a deformacao transversal e a longitudinal,
conforme ilustrado na Figura 13. Portanto, no caso de um compdsito, podemos escrevé-lo

CcOmo

€2
= —— 3.16
V1o o ( )

O sinal negativo é devido ao fato que as deformagdes sdo em diregdes opostas. Assim

como na derivagao de Fy a deformagao transversal pode ser definida como

AW = AW, + AW, (3.17)

ou

W = —vpe\ ViW — v, V,,, W (3.18)

Substituindo &5 da equacao 3.16 na equacao 3.18 obtemos

v = vV + v Vi, (3.19)

A equacao 3.19 nos fornece um meio de obter uma previsao do coeficiente de Poisson

de um compdsito a partir das propriedades dos seus materiais constituinte.
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4 Resisténcia Mecanica

A resisténcia mecanica de um composito é resultado das propriedades mecanicas dos
seus materiais constituintes. Nesse capitulo é apresentado um estudo micromecanico sobre
a resisténcia mecanica de laminados unidirecionais de fibras longas em quatro condicoes
de carregamento, tragao e compressao longitudinal, tracao transversal e cisalhamento.

A partir de um carregamento arbitrario podem surgir um ou mais modos de falha no
composito. Esse comportamento é ilustrado na Figura 14. O fator determinante para
que um determinado modo de falha ocorra é que a tensao produto do carregamento seja
maior que o limite de resisténcia do material. Na falha longitudinal tanto a matriz quanto
a fibra tendem a falhar ao mesmo tempo. Na falha transversal e de cisalhamento a falha
costuma ocorre na matriz, ja que ela tende a ser o elemento constituinte menos resistente.
Para determinar o limite de resisténcia desses modos de falha é necessario determinar o

valor da tensao de falha para cada caso, sendo eles, o1y, 02, € T124.

.;

'—-

(b)

Arlh\

(c)

v

Figura 14 — Modos de falha de uma lamina unidirecional a partir de um carregamento
arbitrario, (a) falha Longitudinal, (b) falha transversal e (c¢) falha por cisa-
lhamento (HULL; CLYNE, 1996).
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4.1 Resisténcia a tracao longitudinal

Quando ¢é aplicado um carregamento na direcao longitudinal de uma lamina a fase
com a menor resisténcia a tracdo sera a primeira a falhar, portanto, podemos definir dois
possiveis casos, a matriz possui a menor resisténcia a tracao, €, > €my, o a fibra possui
a menor resisténcia a tracao e, < €,,, (HULL; CLYNE, 1996).

No primeiro caso, quando a resisténcia a tragdo da fibra é maior que a resisténcia
mecénica da matriz, a tensao no compdsito ¢ fornecida pela regra das misturas (Equagao
4.1), até o alongamento gerado pela forga atingir €,,,, apds esse ponto a matriz comeca a

sofrer falhas e o carregamento passa a ser gradualmente suportado pelas fibras.

or=for+(1— flon (4.1)

Caso a matriz falhe completamente o carregamento passara a ser suportado unicamente
pelas fibras, portanto, a tensao no compdsito passard a ser somente oy = fo; e a tensao
méxima suportada pelo compdsito passa a ser o1, = foys,. Entretanto, caso a falha

completa da matriz ndo ocorra a tensdo maxima suportada sera

01w = [Opmu + (1 = f)omu (4.2)

O gréfico na Figura 15a ilustra o comportamento tensao x deformagao de um laminado

onde todo o carregamento ¢é transferido para o reforco apds a falha completa da matriz

(DANIEL; ISHAI, 2006).

[ T e e
O fu
Ofmuy fF---m-mmm - - - - o m o
o2
a | | 3
= | | © { Tfmu
© I
L 1
1 - |
1 /—l 1
AT 1
1 1
Omu ===, 2==- 2 , : O
1 1
| |
1 1
Emu Efu
strain
(a) Gréfico tensdo x deformagao. (b) Variagéo de o1, com f.

Figura 15 — Comportamento mecanico de um laminado (e, > €,4).

Como ¢é possivel observar a falha por tragao longitudinal depende da fragao de fibras

no laminado. Para determinar a fracao de volume necessaria para que o reforgo suporte
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uma, transferéncia de carga completa basta igualar a equagao 4.2 a foy,, o que nos leva
entao a FEquacao 4.3. Na Figura 15b é apresentado um grafico que demonstra a variagao

de oy, de acordo com a proporg¢ao de fibras no composito.

f = T (4.3)

Ofu — Ofmu + Omu

No segundo caso, definido por €, < €4, a tensao no composito € igualmente definida
pela regra da mistura (Equagao 4.1) até o ponto de falha do reforgo. Apods esse ponto
o carregamento ¢ gradualmente transferido para a matriz. Quando o refor¢co deixa de
suportar qualquer carga a falha do refor¢o ocorrerd quando a tensao no composto atingir
a tensao limite do material, portanto o1, = (1 — f)ou,. Caso o refor¢o ainda suporte
carga quando a matriz atingir seu limite de resisténcia o limite de tensao do compdsito

sera dado por
O1u = [opu+ (1= [)omyu (4.4)

Na Figura 16a é possivel visualizar o comportamento tensao x deformacao de um
laminado onde todo o carregamento é transferido para a matriz apds a falha completa do

reforco (DANIEL; ISHAI, 2006).

Ofup----=—-mmmmmmm - — -

fgfu + (1 - f)g7nfu

1
1
1
|
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1

g : 3

o ! o Omu

= |

2] 1
1

Coppgy e mmm e S S o LT T~
mu 'i' | /’/, ! ~\\\\(1 _f)Umu
Omfub-—-F- A -7 R
mfu | : Cmfu b i \\\\\
] 1 ] S~ ~
| | ! AR
Efu Emu 0 f/ 1
strain I
(a) Gréfico tensdo x deformagao. (b) Variagéo de o1, com f.

Figura 16 — Comportamento mecanico de um laminado (€, < €p4).

A relagao o1, pelo volume de fibras é dada pela Equacao 4.5 e ilustrada na Figura

16b.

f/ _ Omu — Omfu (45)
Ofu — Omfu + Omu

A analise apresentada é uma aproximacao de oy,. Mesmo apds o surgimento de

trincas na matriz, ou apds a ruptura dos filamentos do reforco, esses componentes ainda
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conseguem transmitir algum carregamento. Outra aproximagao realizada é considerar
que todas a fibras possuem um tnico valor para oy, e que elas irao falhar em um mesmo
momento. Entretanto, conforme justificado em (HARRIS, 1999; DANIEL; ISHAI, 2006;
HULL; CLYNE, 1996), as fibras possuem diferentes valores para oy,, portanto, é mais
correto utilizar uma distribuigao estatistica e um valor médio o, nas andlises. A Tabela

6 apresenta alguns valores calculados utilizando as equagoes apresentadas nesse capitulo.

Tabela 6 — Dados de falha longitudinal de compositos

Compésito E Alongamento ou Imfu O fmu I o1y
(GPA) (%) (MPa) (MPa) (MPa) (vol. %) (MPa)
Type 1 (HM) C fibre 350 0.7 2500 35 - 2.5 1267
Epoxy matrix 4 2.0 100
Glass fibre 71 2.8 2000 - 1430 10.9 1000
Polyester matrix 3 2.0 70
Nicalon fibre 130 0.8 1000 - 175 10.8 500
Glass matrix 70 0.14 100

Fonte (HULL; CLYNE, 1996)

4.2 Resisténcia a compressao longitudinal

Falha sob compressao pode ocorrer de diferentes modos. Devido as interagdes que
ocorre entre esses modos ha uma grande dificuldade em prever as propriedades do material
utilizando apenas analise microestrutural. Entretanto, esse modelo pode ser utilizado para
entender o comportamento do material e promover melhorias em sua microestrutura.

Falha de compressao costuma estar associada a falha por cisalhamento. A tensado
de cisalhamento pode ser calculada usando a equacao 4.6. Ela terd um valor maximo
quando o = 45°. Esse modo de falha ocorre em compoésitos unidirecionais com uma alta

resisténcia a compressao (VASILIEV; MOROZOV, 2001).

T = oy sina cos a (4.6)

Quando a resisténcia a compressao é baixa o modo de falha predominante é o de falha
transversal, conforme demonstrado na Figura 17b. Ela é provocada pela deformagao
transversal que pode ser expressa pela equacao 4.7, sendo ;1 o coeficiente de Poisson e
g1 =01/E;.

&9 = V91&q (47)
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(b) Falha transversal sob compressio.

Figura 17 — Modos de falha em compdsitos unidirecionais sob carregamento de compres-

sao longitudinal (VASILIEV; MOROZOV, 2001)

Os modos de falha apresentados na Figura 17 possuem dobras nas fibras provocadas
por flambagem local. Ela provoca uma fragilizacdio na regiao e a consequente falha.
Para que esse modo de falha ocorra é necessario a plastificacao da matriz, portanto,
além das fibras também existe a influencia das propriedades da matriz para a ocorréncia
desse fendmeno. Uma propriedade utilizada na estimativa de resisténcia a compressao
€ a resisténcia ao cisalhamento da matriz, 7y,,. Outro fator é a média do angulo de
desalinhamento das fibras, Ad.

TYm

Op = — 4.8
v (48)

A equagao 4.8 pode ser utilizada para estimar a tensdo maxima em compressao supor-
tada pelo compésito (ARGON, 1972). Apesar da equagao apresentar uma boa correla¢ao

com dados empiricos ¢ dificil determinar o valor correto de A¢ em um laminado (HULL;
CLYNE, 1996).
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4.3 Resisténcia a tracao transversal

A resisténcia em laminados unidirecionais é, geralmente, anisotrépica. A adicao do
reforgo reduz a resisténcia transversal do material. A foto isocromatica na Figura 18 mos-
tra a concentracio de tensdo em um compdsito sobre carregamento transversal E possivel
observar que ocorre uma concentracao de tensdo ao redor da fibra. Ela provoca uma
fragilizacao do material, o que faz com que a resisténcia seja menor do que o material sem
reforgo. No final, as cargas aplicadas de forma perpendicular ao sentido da fibra provocam
a ruptura da matriz. I comum em laminados com camadas em direcdes perpendiculares
que surjam trincas nas laminas carregadas transversalmente antes das laminas carregadas

axialmente. O caso de carregamento transversal é considerado o mais critico em composto
unidirecionais (DANIEL; ISHAI, 2006).

=

Figura 18 — Foto isocromética mostrando a concentracao de tensdo em um laminado uni-
direcional durante um carregamento transversal (HULL; CLYNE, 1996).

Na Figura 19 é possivel comparar a resisténcia de um laminado sob carregamento
transversal em dois casos distintos. A Figura 19a apresenta o resultado para 3 resinas
de poliéster sem a adigdo de reforgos. Como é possivel observar as resinas A, B e
possuem um limite de 56 MPa, 64 MPa e 52 MPa, respectivamente. Entretanto, con-
forme demonstrado na Figura 19a, apds adi¢ao do reforgo a resisténcia ao carregamento
transversal para as resinas A, B e C' é de 18 MPa, 17 MPa e 16 MPa, respectivamente.

Existem trés possiveis modos de falha em uma lamina sob carregamento transversal,
falha de adesado, falha da matriz e falha do reforgo. Os dois modos de falha principais
sao o de ruptura da matriz e o descolamento matriz/fibra. O modo de falha da fibra
por carregamento transversal ocorre em fibras de aramida, pois ela possui uma baixa
resisténcia transversal (VASILIEV; MOROZOV, 2001).

Podemos afirmar que a falha por tracao transversal sofrerd grande influéncia das pro-

priedades mecanicas da matriz e da forma que os materiais foram unidos. Devido a
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Figura 19 — Grafico tensao x deformagao de resina poliéster (HULL; CLYNE, 1996).
dificuldade de se fazer uma estimativa simples para oo, ¢ necessario realizar uma sim-
plificacao. Nessa aproximagao, as fibras sdo consideradas como um conjunto de volumes

vazios. Isso provoca a redugao da éarea total do compédsito (HULL; CLYNE, 1996). En-

tao, podemos utilizar a seguinte equacao para definir o9, onde f é a relacao de fibras na

Tow = Oma {1 —2 <£>1/2] (4.9)

A Equagao 4.9 nos permite prever a resisténcia microestrutural de uma lamina sob

lamina

carregamento transversal. Como é possivel observar na Figura 20, os valores obtidos
pelo calculo aproximado ficam proximos aos resultados de teste. Esses valores, apesar de
nao serem exatos, podem ser utilizados como um guia para a fase de desenvolvimento.
Posteriormente sera necessarios realizar ensaios para avaliar a verdadeira resisténcia do

composito.
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Figura 20 — Grafico comparativo entre o valor estimado pela Equagao 4.9 e o valor obtido
em testes fisicos (HULL; CLYNE, 1996).

4.4 Cisalhamento

Falhas de cisalhamento dependem da direcao da fibra e podem ocorrer em trés pares
de planos (Figura 21). Os planos mais propicios para ocorrer falhas sdo 72, 713, T32 €
To3 (HULL; CLYNE, 1996). No caso de uma lamina fina no plano 1-2 a resisténcia ao
cisalhamento serd dada por 7i9,, que é o plano onde teremos a maior magnitude de tensao
de cisalhamento. Esse caso de tensao possui as mesmas caracteristicas apresentadas no
estudo de resisténcia ao carregamento transversal, as cargas de cisalhamento provocam
a concentracao de tensdo ao redor das fibras do reforgo, entretanto, diferentemente do
carregamento transversal, a concentracao de tensao ocorre de forma mais suave e possui

mais espaco para se acomodar.

T — T

21 L]}

Figura 21 — Planos de cisalhamento em uma lamina unidirecional. (HULL; CLYNE, 1996)
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Nao ha um método analitico para calcular a resisténcia ao cisalhamento de um la-
minado. Utilizando o método das diferencas finitas é possivel estimar como o fator de
concentracao de tensao de cisalhamento varia com o volume de fibras do reforgo, conforme

exibido na Figura 22.

10 rovep—y

Shear stress concentration factor

T - L

0 0.2 04 06 0.8 1
Fibre volume fraction, f

Figura 22 — Fator de concentragao de tensao em cisalhamento. (HULL; CLYNE, 1996)
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5 Critérios de Falha

Este capitulo apresenta dois critérios bastante difundidos nas andlises de estruturas
aeronauticas, o critério da Maxima Tensao Principal e o critério de Tsai-Hill. Ambos
podem ser utilizados quando o composito nao estd submetido ha carregamentos conjuga-
dos. A falha de um laminado pode ser definida pelos trés modos de falha apresentados no
capitulo 4, a saber, falha axial, transversal e de cisalhamento. Diversos critérios de falha
foram propostos para laminas sujeitas ao estado plano de tensao.

Um material isotropico possui, geralmente, dois parametros de resisténcia, tensao
normal e cisalhamento. Entretanto, em compdsitos, os parametros de falha sdo baseados
na direcao local, ja que esse tipo de material costuma ter um comportamento ortotropico,
ou seja, suas propriedades variam de acordo com o angulo considerado na anélise. As
teorias de falhas se baseiam em encontrar as tensoes locais no composito e posteriormente
compara-las com seus valores admissiveis, dessa forma ¢é possivel determinar se a falha

ocorrera.

5.1 Maxima Tensao Principal

Este critério ¢ um método simples e direto de prever se ocorrera uma falha no com-
posito. Ele nao considera a interacao entre os modos de falha. Nesse critério a falha
ocorre quando ao menos um dos componentes de tensao excede o seu valor maximo cor-
respondente, o1,, 0y, Ti2e (DANIEL; ISHAI, 2006; HULL; CLYNE, 1996). E necessario
obter as dire¢des principais da ldmina que estd sendo analisada a partir de o,, conforme

ilustrado na Figura 23.

-

NV

Figura 23 — Carregamento uniaxial na direcao fora do eixo do compdsito (DANIEL;

ISHAI, 2006).

Y
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Portanto, o critério de maxima tensdo principais diz que caso uma das condigoes

presentes na equagao 5.1 seja satisfeita haverd uma falha no material.

01 2 O1qy (51)
02 2 Oy
Ti2 2 Ti2u

Entretanto, para obtermos os valores de o, 09,712 é necesséario transformar as coor-
denadas globais do carregamento em coordenadas locais. Para transformar os valores de

tensao em relacao as coordenadas locais do laminado podemos utilizar a equacao

01 Oy
oy | = [ T } oy (5.2)
T12 Ty

sendo a matriz T definida como

cos? 0 sin? @ 2cosfsinf
[ T } = sin? @ cos? 0 —2cos#sinb (5.3)

—cosfsinf cos@sinf cos?h — sin® 0

No caso do carregamento uniaxial ilustrado na Figura 23, onde o, = 7, = 0, os
valores criticos de o,, para os modos de falha longitudinal, transversal e de cisalhamento

sao apresentados na equagao 5.4.

O1lu
Oy =——— 5.4
T cos2 f (5-4)
o o T2y
U T . 9 A
sin? @
o = T12u
U — .- A A
sin @ cos 0

E possivel plotar um grafico do valor de o,, de acordo com a variacao do angulo 6
entre o carregamento e a diregdo da fibra, como ilustrado na Figura 24. O grafico gerado
pelo critério da tensdo maxima principal nao é continuo, ocorrendo a alteracao de modo

de falha onde as curvas se sobrepdem.
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5.2 Tsai-Hill

O critério de Tsai-Hill considera a interacao entre os modos de falha. Uma de suas
vantagens sobre o critério de maxima tensdo principal é que ele é formado por uma
fungao continua (HARRIS, 1999). Ele é uma generalizacao do critério de von Mises para
metais dacteis (BAKER; KELLY, 2004). Esse critério assume que o escoamento de um
material ocorre quando a energia de distor¢ao atinge um determinado limite. A energia
de distor¢ao é a parte da energia total que causa uma deformacao no material ao invés
de uma alteragao no volume.

A densidade de energia de distor¢ao, considerando um elemento em um estado triaxial

de tensoes, pode ser escrita como

(1+v)

U, =
d 6L

(01— 02)* + (02 — 05)* + (01 — 03)?)] (5.5)

Com base em um ensaio de tragdo uniaxial podemos calcular a densidade de energia

de distor¢ao considerando oy = o, e 0o = 0y = 0, portanto

(1+v) [202} (L+v) ,

6E ~ 38 ¢

(5.6)

Utragéo =

Logo, nao ocorrera falha quando Uj = Utragao, dessa forma o critério de von Mises para

um estado triaxial de tensoes pode ser escrito como

(01 — 09)° + (02 — 03)* + (01 — 03)* < 207, (5.7)

Sendo o0, o limite de escoamento do material obtido a partir do ensaio de tracao. Se

considerarmos o estado plano de tensao temos que o3 = 0, portanto, podemos reescrever

2 2
<2> N <0_> I (5.8)
O'y O'y O'y

A equagao ¢é entao modificada para levar em conta a anisotropia e os diferentes modos

a equacao 5.7 como

de falha dos compésitos, o que resulta na equacgao 5.9, onde oy, 02 e 712 sS40 as tensoes
impostas pelo problema e oy, 09,, 03, € Ti2, sa0 as tensoes de escoamentos obtidas em

ensaios de tracao e de cisalhamento.
o\’ oo\ oo o0 o0 2\’
1 2 102 102 102 12
— |+ | S+ F =1 (5.9)
Oly O2y Oy T3y O3y Ti2y

32




Considerando compésitos unidirecionais e transversalmente isotropicos, (0s, = 03,),

obtemos a equagao 5.10, conhecida como o critério de Tsai-Hill.
o1 \? o2 \? o0 712 \ 2
<_1) n <_2) _ D, <_12) —1 (5.10)
O1u O2u Ol T12u

Esse critério nos permite criar um envelope de falha que em conjunto com os valores

para oy, 09 € Ti2 proporciona um método para analisar se ocorrera uma falha no compdsito
quando ele for submetido a um determinado carregamento. Ele é amplamente utilizado
em analises estruturais de componentes aeronauticos feitos com compdsitos e possui uma

boa correlacao com ensaios.
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6 Discussao

Nesse trabalho foram apresentados dois critérios de falha para compoésitos. Ambos sao
utilizados quando se deseja avaliar o desempenho de um composto sob um determinado
carregamento. Por exemplo, é possivel utilizar ambos os métodos em um modelo de
elementos finitos para avaliar se ocorrera uma falha em um componente estrutural. Essa
informagao possui um grande valor, pois torna possivel realizar melhorias no produto antes
de sua versao final, consequentemente existe uma redugao no custo de desenvolvimento.

O critério da Maxima Tensado Principal é relativamente simples e apresenta uma res-
posta direta. Entretanto, esse critério nao considera a interagao entre os modos de falha e
analisa cada um individualmente. Essa caracteristica pode acarretar a uma interpretacao
indevida dos resultados. Consequentemente, pode ser possivel que se obtenha um falso
positivo, ou seja, o critério indica que nao havera falha, quando na verdade a peca ira fa-
lhar durante um ensaio ou sua utilizacao. Portanto, o critério pode ser utilizado para uma
primeira andlise, mas é recomendado que outros critérios sejam usados em conjunto, prin-
cipalmente em areas criticas para garantir a confiabilidade do resultado e evitar prejuizos

durante a vida util do componente analisado.
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Figura 24 — Relagao do angulo ¢ com o modo de falha de um laminado de poliéster/fibra
de vidro (HULL; CLYNE, 1996).
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Na Figura 24 é apresentado o grafico de tensdo por angulo de carregamento. Ele
possui 3 curvas criadas a partir da equacio 5.4. E possivel observar que a falha axial do
composito ocorre quando o,, = 700 MPa e o dngulo de carregamento estd entre 0 e 5°.
A partir desse angulo, entre 5° e 22°, o modo de falha predominante é o de cisalhamento.
Apds 22° a falha ocorre predominantemente de modo transversal. A precisao desses
valores dependera dos valores de o1y, 09, € Ti2,, que devem ser obtidos através de célculos
analiticos ou de ensaios de caracterizagao do material.

Também é importante observar a necessidade de compositos formados por laminas
em diferentes diregoes. Conforme o angulo de entrada do carregamento ¢ se eleva a
resisténcia do material é reduzida de forma consideravel. Portanto, para preserva-la é
necessario camadas em outras dire¢des, de forma a garantir que o composito mantera sua
resisténcia de forma independente a direcdo do carregamento aplicado.

Outro critério apresentado foi o de Tsai-Hill, ele utiliza o mesmo conceito do critério
de von Mises para metais. Ele nos permite avaliar a interagao entre os modos de falha de
um composito e produz resultados proximos ao obtidos em ensaios. Assim como o critério
da Maxima Tensao Principal é necessario obter dados experimentais de resisténcia do
material que serd utilizado. Na Figura 25 temos uma comparacgao entre resultados tedricos
obtidos utilizando o critério de Tsai-Hill e dados experimentais, para dois compositos
diferentes de acordo com a variagdo do angulo 8. Em ambos os casos os resultados foram

satisfatorios e houve correlagao entre previsao e teste.
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Figura 25 — Comparacao entre os resultados obtidos utilizando o critério de Tsai-Hill e
resultados experimentais para dois compésitos diferentes (HARRIS, 1999).
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E possivel realizar uma comparacio entre os dois critérios. Na Figura 26 sio apresen-
tadas duas curvas e uma nuvem de pontos. A curva continua representa a tensao de falha
variando de acordo com o angulo ¢ considerando o critério da Maxima Tensao Principal.
A linha pontilhada apresenta a mesma informacao, mas considerando o critério de Tsai-
Hill. Finalmente, os pontos apresentam o resultado experimental da amostra. A partir
desse grafico é possivel concluir que ambos os critérios, considerando um carregamento de

tragao axial, apresentam resultados satisfatorios e proximos aos resultados obtidos através

do ensaio.
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Figura 26 — Comparacao entre resultados experimentais, o critério da Maxima Tensao

Principal e o critério de Tsai-Hill para o caso de carregamento de tragao
transversal (HULL; CLYNE, 1996).

Apesar da boa correlagio entre os critérios apresentados no caso de carregamento
transversal é possivel ocorrer divergéncia em outros casos de carga. A Figura 27 apresenta
os resultados para um carregamento de cisalhamento associado a tracao transversal. Os
eixos horizontal e vertical apresentam os valores de tensao onde a falha ocorrera, nos
modos de carregamento transversal e de cisalhamento, respectivamente. Esse envelope
nos mostra que o critério de Tsai-Hill possui uma boa correlagao com os resultados de
ensaio. Por outro lado, nesse caso, o critério da Maxima Tensao Principal diverge do

resultado de ensaio e apresenta valores menos conservativos.
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Figura 27 — Comparacao entre resultados experimentais, o critério da méaxima tensao
principal e o critério de Tsai-Hill para um caso de cisalhamento com tragao
transversal (HULL; CLYNE, 1996).
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7 Conclusao

Este trabalho apresentou a resisténcia mecanica na microestrutura de um compdsito
considerando os casos de carga longitudinal, cisalhamento e tragao transversal, conside-
rado o caso mais critico. A determinacao das tensoes limites do material permite avaliar
e estudar se um compdsito resiste aos carregamentos solicitados durante a sua vida ttil.

Cada modo de carregamento provoca uma distribuicdo de tensoes no laminado, que
pode provocar um modo de falha especifico. No caso de carregamento longitudinal em
tracao pode ocorrer a ruptura do refor¢co ou da matriz, dependendo de qual constituinte
falhe primeiro o comportamento do compoésito sera alterado. No carregamento longitu-
dinal em compressao o composito pode ter uma falha por cisalhamento, caso ele possua
uma alta resisténcia mecanica a compressao. Caso a resisténcia seja baixa pode ocorrer
uma separagao transversal entre as fibras.

O carregamento transversal apresenta o modo mais critico para compostos unidireci-
onais. A adi¢ao do reforgo cria uma regiao de concentracao de tensdo ao redor da fibra.
Ela provoca o enfraquecimento da matriz e colabora para sua ruptura. O reforco nao
é muito solicitado nesse carregamento, a sua colaboracao com a resisténcia depende da
interface de ligagao entre fibra/matriz.

A resisténcia mecanica, no caso de cisalhamento, nao possui uma aproximacao mate-
matica simples, portanto é necessario utilizar outros métodos para obter uma estimativa
que possa ser utilizada em andlises preliminares. A realizacao de testes para verificar
os resultados obtidos é fundamental para a validagao do modelo. Assim como no caso
de tracao transversal o cisalhamento provoca uma concentracao de tensao ao redor do
reforgo, de forma mais suave, mas que provoca o enfraquecimento do material.

As aproximagoes utilizadas nos modelos de andlises diretas podem introduzir erros
na avaliacao da resisténcia mecanica de materiais compdsitos. Portanto, é necessario a
realizacao de testes que comprovem os resultados obtidos ou a utilizagao de um critério
de falha.

Também foram apresentados dois critérios de falha para serem utilizados na avaliacao
de compdsitos. Eles permitem analisar os casos de carga combinados e criar um envelope
de cargas que descreve quais sao os carregamentos criticos para um determinado laminado.
Para ser possivel executar essa analise é necessario realizar ensaios preliminares para obter
uma amostra dos limites de resisténcia dos materiais que serao utilizados.

Para trabalhos futuros podem ser adicionados estudos sobre a resisténcia mecanica
considerando o carregamento transversal em compressao e a resisténcia a fadiga. Além
do mais, conforme apresentado nesse trabalho, diferentes critérios podem divergir entre
si. Portanto, é importante apresentar a aplicacao de outros critérios, como por exemplo,

o critério da Maxima Deformagao Principal ou o critério de Tsai-Wu.
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