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“Ever tried. Ever failed. No matter. Try Again. Fail again. Fail better”.
(Samuel Beckett)
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Resumo

Estruturas em material compdsito possuem excelentes propriedades mecanicas
especificas e sua aplicacdo em estruturas cresce exponencialmente. Entretanto,
por apresentarem alto grau de anisotropia aliado a complexos modos de falha, um
completo entendimento dessas estruturas ainda é um arduo desafio. A principal
motivacao do presente trabalho é avaliar o comportamento mecanico de estruturas
em material compodsito processadas por filament winding (FW), através de
abordagens analitica, numérica e experimental. Laminados de fibra de carbono
com resina ep6xi foram processados por FW com Vi= 72% em diferentes formatos.
Laminados planos foram submetidos a condicionamento higrotérmico e a
carregamentos trativos, compressivos e cisalhantes. Também se realizou um
estudo numérico focando na determinacao da capacidade de transferéncia de carga
do liner (selante) para vasos de pressdao (COPV) em compoésitos de carbono/epdxi
pressurizados internamente. Os vasos de pressao foram modelados considerando
variacao no angulo de enrolamento e acimulo de espessura nas zonas de contorno,
para selantes com diferentes materiais e espessura. Além disso, propos-se um
modelo de dano e avaliou-se experimentalmente a progressao da falha de tubos de
carbono/epéxi submetidos a pressao hidrostatica externa. Os resultados indicam
que o dano causado pelo condicionamento higrotérmico afetou a interface
fibra/matriz, onde um efeito plasticizante foi encontrado através de analise
fractografica. A superficie de falha no plano o0,, —1;,, determinada
analiticamente, indicou o dano causado apds o condicionamento. Ja os resultados
numéricos para um vaso de pressao pressurizado internamente indicaram que o
selante efetivamente transfere tensdo no seu regime elastico e sua contribuicao
diminui para maiores niveis de pressao. Por fim, o modelo de dano proposto para
avaliar tubos submetidos a pressio externa apresentou previsdoes numéricas nao
maiores que 8,4% em relacdo aos dados experimentais, além de ser capaz de

indicar precisamente o seu modo de falha.
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Abstract

Composite structures have excellent specific mechanical properties, and their
application in structures grows exponentially. Nonetheless, due to their high
anisotropy degree, and complex failure modes, a complete understanding of these
structures is still a tough challenge. The main motivation of the current work 1s
to investigate the mechanical behavior of composite structures manufactured by
filament winding (FW) through analytical, numerical and experimental
approaches. Carbon fiber reinforced epoxy composite laminates have been
manufactured by FW with a Vi = 72% in several shapes. Flat laminates were
submitted to hygrothermal conditioning and subjected to tensile, compressive and
shear loadings. Also, a numerical study focusing on the determination of the load
sharing ability of the liner for carbon/epoxy composite overwrapped pressure
vessel (COPV) under internal pressure has been performed. The COPV was
modeled accounting for winding angle variation and thickness built-up at the
turn-around zones, for liners with different raw materials and thicknesses.
Furthermore, a damage model has been proposed, and experiments were carried
out to study failure progression in carbon/epoxy composite tubes under hydrostatic
external pressure. The results of this research point out that the damage caused
by hygrothermal conditioning affected the fiber/matrix interface, where a
plasticizing effect was identified through fractographic analysis. The analytically
determined failure surface in the g,, — 7,1, plan pointed out the damage generated
after conditioning. The numerical results for internally pressurized COPV
indicated that the liner effectively shared stress on its elastic regime, and its
contribution decreased for higher pressure levels. Lastly, the proposed damage
model to evaluate composite tubes subjected to external pressure presented
numerical predictions not higher than 8.4% in comparison to the experimental

results, being able to indicate their failure modes.
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CAPITULO 1

1. Introducao

Muitas das aplicagbes e tecnologias recentes requerem materiais com
propriedades superiores as de materiais monoliticos convencionais. Os materiais
metalicos, em especial, sao largamente utilizados em aplicacbes de elevada
resposta mecanica, porém alguns fatores como alta susceptibilidade a corrosao e
alto peso especifico (comparado a materiais poliméricos, por exemplo) motivaram
a busca por novos materiais a fim de solucionar essas desvantagens. Neste cenario,
houve o advento de materiais compoésitos, inicialmente projetados para substituir
materiais metalicos, entretanto hoje sao utilizados pelos seus proprios méritos.

Esses compositos avangados tipicamente consistem em reforgos fibrosos (p. ex.
fibra de carbono) embebidas em uma matriz polimérica (p. ex. epoxi) e estao
progressivamente substituindo metais nas inddstrias aerondutica, espacial,
automobilistica e Petrdleo & Gas (especialmente em altas profundidades). Por esse
motivo, faz-se essencial entender e prever a falha nessas estruturas, sob qualquer
tipo de esforgo atuante.

Dentre os processos de fabricacdo para materiais compositos, a técnica de FW
(FW) representa apenas cerca de 3% [ALMACO, 2015] do consumo de matéria-
prima em materiais compdésitos no Brasil, devido principalmente ao elevado custo
de aquisi¢cao do equipamento. Mas o FW destaca-se, quando comparado a outros

processos de fabricacdo de materiais compodsitos, por fatores como alta precisao no
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posicionamento das fibras, elevada fracdo volumétrica de fibras, baixo teor de
vazios, processamento automatizado e consisténcia nas propriedades mecanicas
das pecas, que podem ter tamanhos diversos. Suas desvantagens incluem alto
investimento inicial, baixa produtividade (quando comparada a injecdo de
composito termoplasticos, por exemplo).

Uma larga variedade de pecas pode ser fabricada através do FW, como
estruturas planas (utilizando mandril retangular com posterior compactagao e
cura sob compressiao a quente), tubos, vasos de pressao, isogrids, tubeiras e
elbows. Para cada estrutura, ha a possibilidade de fabricacao de estruturas com
selante interno (tipicamente metalicos ou poliméricos) ou estruturas sem selante
(linerless), que propiciam uma maior reducao de peso para a estrutura. O processo
de falha nessas estruturas, quando em servico, depende fortemente de efeitos
ambientais, como por exemplo em aplica¢des no setor de Petrdoleo & Gas, onde a
peca pode atuar intermitente ou continuamente submersa em agua. Neste caso, a
estrutura pode apresentar danos intralaminares e/ou interlaminares que podem
causar falhas na interface fibra/matriz.

A falha em compoésitos estruturais pode ser determinada através de abordagens
numérico-experimental. A abordagem totalmente experimental tem duas
principais desvantagens: 1) elevados custo e tempo de execucao, particularmente
quando varios cenarios sao analisados, como diferentes condicoes de
carregamento, orientacdo e arquitetura do reforco, diferentes morfologias, entre
outros; e 11) dificuldade de avaliacdo da amostra em diferentes niveis de
carregamento em pontos especificos da estrutura a ser testada.

A capacidade de modelar numericamente a falha em compdsitos estruturais
permite realizar ensaios apenas para validacio dos resultados, além de fornecer
uma visao mais profunda acerca da falha do material e/ou da estrutura. Dentre as
diversas técnicas disponiveis para modelagem da falha, o método dos elementos
finitos é, seguramente, o mais disseminado. Entretanto, o processo de modelagem

¢é complexo, diversos fatores podem afetar diretamente os resultados obtidos, tais



como dependéncia da malha, distor¢ées em elementos, problemas de convergéncia,
entre outros.

O processo de falha em materiais compositos é comumente modelado através de
duas principais abordagens: falha da primeira camada (FPC) e analise progressiva
da falha (APF) ou falha da ultima camada (FUC). Na primeira, a falha global de
um laminado é dada assim que a primeira lamina falha. Enquanto no caso de falha
da ultima camada, ha um processo de danificacao das laminas com o carregamento
(experimental ou virtual), que pode ser de origem intralaminar ou interlaminar.
Em laminados, os modelos de dano consideram que ha uma energia de dissipacgao
associada com o modo de falha de uma camada em particular, caracterizando
assim os diferentes modos de falha sob diferentes carregamentos.
Consequentemente, a carga final de falha do compdsito pode ser prevista,
correspondendo a total perda de rigidez do laminado, definindo assim a APF.

Nesse cenario, faz-se imprescindivel determinar as propriedades mecanicas de
compoésitos laminados, seja ele plano ou cilindrico, através de técnicas
experimentals e numéricas. Adicionalmente, a quantificacdo do dano em
laminados sob efeito de intempérie é de extrema importancia, uma vez que
considerar um laminado sob condigdes hipotéticas e idealizadas pode levar a
projetos mecanicos subestimados, comprometendo assim a seguranca da

estrutura.

1.1 Motivacao

Compositos poliméricos avancados, usualmente fibra de carbono com resina
epoxi, possuem excelentes propriedades especificas, uma vez que com combinam
alta rigidez e resisténcia aliada a baixa massa especifica (1.6 g/cm3) [1], que
propiciam o desenvolvimento de estruturas leves e resistentes. Além disso, é
valido ressaltar a anisotropia de compdsitos laminados com reforgo disposto em

direcoes preferenciais, que permite a otimizacao das propriedades do material



aliados as caracteristicas geométricas, levando a projetos otimizados de
estruturas.

Entretanto, a anisotropia associada a heterogeneidade do material torna a
analise do material complexa, dificultando assim a previsao precisa da falha da
estrutura. Essa dificuldade vem sendo explorada por pesquisadores e projetistas,
que estdo constantemente desenvolvendo novos métodos experimentais e,
principalmente, numéricos para previsao e determinacgao da falha de compdésitos
laminados. Este fator é de suma importancia tratando-se de compdsitos de alta
responsabilidade estrutural, nos quais a combinacdo de danos por fatores
ambientais, impacto, fadiga, entre outros, pode causar falha catastrofica na
estrutura. Para tal, habitualmente, emprega-se altos coeficientes de seguranca, a
fim de “sobrepor” esses fatores que nio sao geralmente considerados nos projetos,
acarretando em uma nao-otimizagao das propriedades e potencialidades do
composito, gerando um maior peso e custo final da estrutura.

Outro aspecto altamente motivador é aumentar a confiabilidade e aplicagao de
estruturas fabricadas por FW, mais especificamente tubos e vasos de pressao.
Laminados planos fabricados por FW também sao pouco explorados devido ao fato
de ser o FW ser um processo tipico para fabricacao de sélidos de revolucio, assim
como a previsao da falha quando atuante sob efeitos ambientais. Esses laminados
possuem alto grau de tensionamento nas fibras, que possuem caracteristica
Iintrinseca de serem auto enrijecidas (self-stiffened).

Abordando de vasos de pressao processados por FW, é valido ressaltar que ha
raros relatos na literatura quantificando a capacidade de transferéncia de carga
do selante para a estrutura em compoésito. Essas estruturas sdo frequentemente
utilizadas para armazenamento de gases, onde o selante, além de possuir funcao
estrutural, atua também como uma barreira para a permeacio dos gases. Assim,
o material a ser empregado no selante é de suma importancia, assim como suas
propriedades geométricas, com o intuito principal de maximizar a relacido
resisténcia/peso. Outra aplicacao tipica sdo estruturas cilindricas utilizadas em

veiculos de operacgao remota (ROV), largamente utilizada no setor de Oleo & Gas,
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onde a busca por reducio de peso é constante pois o cilindro/vaso de pressao atua
sob elevada profundidade, e a pressao externa exercida sobre a parede da
estrutura é o principal parametro de projeto a ser avaliado.

Portanto, o panorama apresentado sugere maximizacdo da performance
mecanica da estrutura, e predicao com alta confiabilidade da falha do material.
Este dltimo, é extremamente dependente de técnicas experimentais e numéricas
para sua determinacgio de forma precisa.

Diante do contexto supracitado, a presente tese visa contribuir para o projeto
de estruturas em material compodsito fabricadas por FW. Para tal, os objetivos

apresentados na secao a seguir devem ser realizados.

1.2 Objetivos

O principal objetivo desta pesquisa é avaliar o comportamento mecanico de
laminados planos, tubos e vasos de pressao de fibra de carbono e resina epdxi
submetidos a diferentes carregamentos e condigoes através de abordagens
numérica e experimental. Objetivos especificos:

a) Avaliar o efeito do dano através envelhecimento acelerado, temperatura +
umidade, nas propriedades em tracao, compressao, cisalhamento no plano,
cisalhamento transversal, e no comportamento viscoelastico;

b) Determinar os envelopes de falha para os compoésitos ndo-danificados e
danificados por condicionamento ambiental;

c) Investigar a influéncia da espessura de selantes de liga de aluminio e ago-
inoxidavel na capacidade de transferéncia de carga do selante em vasos de
pressao enrolados com compodsito de carbono/epoxi submetidos a pressao
Iinterna;

d) Desenvolver uma nova técnica de modelagem de estruturas em compdsitos
fabricadas por FW, considerando precisamente a orientacdo da fibra e o

acumulo de espessura nas regioes de retorno (domos e calotas);



e) Desenvolver modelos numéricos para prever a resposta mecanica de
laminados submetidos a carregamento de pressdo hidrostatica externa:
Modelo nao-linear baseado no método do comprimento do arco utilizado, a fim
de prever o fenomeno de pods-flambagem, e modelo de dano para avaliar a

degradacao gradual da rigidez e falha global da estrutura.

1.3 Organizacao da tese

A presente tese esta dividida em 7 capitulos, organizados da seguinte maneira:

O Capitulo 1 apresenta uma Introducgao, contextualizando o atual cenario com
a proposta de tese apresentada, motivacao, objetivos e estrutura da tese.

O Capitulo 2 apresenta uma revisao bibliografica, onde é abordado o processo
de fabricacao de compoésitos FW, e as estruturas tipicas oriundas deste processo.
Além disso, sdo apresentados métodos numéricos reportados na literatura para
avaliacdo do comportamento mecanico de laminados planos, cilindros e vasos de
pressdo. Sao também abordados critérios de falha e dano e efeitos de degradacao
por envelhecimento em compositos laminados. Por fim, encontra-se uma literatura
envolvendo analise progressiva da falha, assim como sua teoria utilizada para
desenvolvimento de um modelo de dano.

No Capitulo 3, é apresentado o Artigo I, intitulado: “Carbon fiber reinforced
epoxy filament wound composite laminates exposed to hygrothermal conditioning”
[1]. Neste trabalho, avaliou-se as propriedades mecanicas de compdsitos
laminados unidirecionais de fibra de carbono com resina epéxi, fabricados por FW,
submetidos a envelhecimento acelerado (temperatura + umidade). Os compoésitos
nao-envelhecidos e envelhecidos foram submetidos a carregamentos de tracéo,
compressao, cisalhamento no plano e cisalhamento transversal. As propriedades
elasticas e de resisténcia avaliadas neste trabalho foram utilizadas nos artigos
subsequentes como dados de entrada nos modelos numéricos a fim de gerar
resultados tedricos confiaveis. O comportamento viscoelastico foi determinado

através de analises dinamico-mecanicas. Calculou-se também os envelopes de



falha para avaliar o efeito do dano causado pelo envelhecimento. Os resultados
obtidos neste artigo estdo associados aos objetivos especificos a) e b).

No Capitulo 4, apresenta-se o Artigo II, intitulado: “Load sharing ability of the
liner in type III composite pressure vessels under internal pressure” [2]. Neste
trabalho, apresentou-se uma avaliacdo da capacidade de transferéncia de carga do
selante para a estrutura em um vaso de pressdo pressurizado internamente.
Avaliou-se os seguintes efeitos geométricos: espessura (3 a 7 mm) e material do
selante (aluminio ou acgo-inoxidavel). Utilizou-se uma nova metodologia para
modelar o laminado compoésito depositado sobre o selante, variando a espessura e
o angulo de orientacao do reforgo nas areas de retorno da estrutura. Empregou-se
trés conceitos para avaliar a capacidade de transferéncia de carga do selante para
o vaso de pressao: i) razao de espessura; ii) fracdo de compartilhamento de tensao
do selante; e iii) fracdo de compartilhamento de deformacio do selante.

No Capitulo 5, apresenta-se o terceiro artigo, cujo titulo é: “Damage and failure
in carbon/epoxy filament wound composite tubes under external pressure:
Experimental and numerical approaches” [3]. Neste trabalho, apresenta-se o
modelo de dano empregado para prever o processo de danificagdo das laminas para
tubos de carbono/epéxi com diferentes espessuras e carregados com pressao
hidrostatica externa. Adicionalmente, empregou-se um aplicando o método do
comprimento do arco para prever o comportamento de pés-flambagem dos tubos.
Todos os resultados obtidos foram comparados com ensaios experimentais de
pressao externa.

No Capitulo 6, apresenta-se a integracao dos trés artigos citados.

No Capitulo 7, sdo apresentadas as conclusoes globais e as perspectivas para

trabalhos futuros.



CAPITULO 2

2. Revisao da literatura

Os compoésitos sao materiais que consistem na combinagiao de dois ou mais
constituintes, normalmente em escala macroscopica, sendo insoluveis entre si.
Usualmente, sao utilizados dois tipos de materiais, onde um é a fase dispersa (ou
reforcgo) e o outro é a fase continua (ou matriz). O reforco geralmente é um material
fibroso, como carbono, aramida ou vidro, e é distribuido continuamente na matriz,
usualmente polimérica, sendo as mais comuns: ep6xi, poliéster e estervinilica. As
matrizes poliméricas atuam como um agente ligante, mantendo as fibras na
orientacao desejada, protegendo-as contra abrasivos e efeitos ambientais, bem
como transferindo as tensoées as fibras.

Compésitos poliméricos reforgados por fibras (CPRF) tém um comportamento
particular que nao depende unicamente das propriedades de seus constituintes,
mas também de parametros e métodos de processamento, bem como angulo de
deposicdo e numero de camadas. O reforco fibroso, comumente, possui melhores
propriedades mecanicas (elasticas e de ruptura) que a matriz, e muitas das
propriedades do material final sdo fortemente dependentes da fibra. Entretanto,
via de regra, a deformacao na ruptura das matrizes é superior as das fibras.

Os compoésitos poliméricos podem ser classificados segundo o tipo de matriz,
podendo ser termoplasticos ou termorrigidos. Além disso, ha quem classifique os

materiais compoésitos em plasticos refor¢cados (baixo custo/baixa performance) ou
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compositos avancados (alto custo/alta performance). Os compdsitos avancados
(foco deste trabalho) utilizam reforcos continuos e materiais de elevada
performance. Pecas que atuam sob elevada solicitacdo mecanica requerem o uso
de compoésitos avancados em sua estrutura, além da necessidade de serem
produzidos em um processo adequado.

Para a fabricacao de pecas estruturais axissimétricas, o FW é ideal por ser um
processo automatizado e que possibilita a fabricagao de laminados com elevado
teor de fibra, entre outros fatores. Estruturas fabricadas por FW vém ao longo do
tempo em uma grande crescente no que tange ao aporte cientifico e tecnologico
para sua aplicagao sob elevada solicitagdo mecanica. Os setores de Petroéleo & Gas,
aeronautico e aeroespacial sdo os principais nichos, com uma vasta gama de
aplicagoes, tais como: armazenamento e transporte de fluidos, alocacdo de
componentes eletronicos para monitoramento de risers, equipamentos em altas
profundidades e veiculos de operacao remota (ROV), fuselagens, tubeiras, motores

foguete, entre inimeras outras.

2.1 Processamento de compositos poliméricos

A escolha do processo ideal para fabricacdo de materiais compdsitos depende
de varios fatores, como tipo de reforco (unidirecional, tecido, manta, roving,
prepreg) e matriz (termoplastica ou termorrigida), temperatura de operacao, nivel
de responsabilidade estrutural, geometria da peca, custo, produtividade, entre
outros. Apds esta triagem inicial, deve-se avaliar as caracteristicas fisicas dos
compositos, bem como fracdo volumétrica de reforco (Vy), densidade, orientagao do
reforco, ciclo de cura, etc. Cada técnica propicia caracteristicas particulares ao
compobsito, devendo-se considerar as vantagens do processo, o custo e suas
limitacoes.

H4a uma grande variedade de técnicas de fabricagcdo de compodsitos
termorrigidos, desde os mais simples e baratos, como o hand lay-up (laminagao

manual), até os mais caros e possiveis de fabricar pecas de revolucao, como o FW



e a trancagem (braiding). Outras técnicas bastante utilizadas incluem: spray-up
(laminagao por spray), compressao a quente, moldagem em bolsa de vacuo,
autoclave, moldagem por transferéncia de resina (RTM) e suas variantes (ex.
infusdo, moldagem por transferéncia de resina assistida a vacuo — VARTM, RTM
light), pultrusao, tape lay-up, sheet moulding compound (SMC) e bulk molding
compound (BMC).

2.1.1 Filament winding

O processo filament winding, utilizado para fabricar pecas de revolugao,
consiste em posicionar filamentos continuos com alta precisdo segundo um padrao
pré-determinado em um mandril, permanente ou nao, que pode ter secao
transversal de varias geometrias, como cilindrico, eliptico, esférico e até
retangular. Um determinado numero de rovings é puxado, onde passam por
tensionadores que controlam a tensdo nas fibras e, posteriormente, atravessam
um banho de resina, e sdo entdo enrolados no mandril giratério. Na saida do
reservatorio com resina, ha um dispositivo que puxa os rovings e retira o excesso
de resina dos mesmos. Apds, o material é curado e o compédsito é retirado do
mandril (exceto quando o mandril é um selante fixo). O processo como descrito
acima é denominado wet winding, uma das variantes do filament winding.

O FW possui vantagens frente a outras técnicas de processamento de
compositos como alta produtividade, alta repetitividade e precisdo no
posicionamento das fibras. O uso de fibras continuas no FW simplifica a fabricacao
de muitas pecas e aumenta a confiabilidade. A continuidade das fibras revela-se
particularmente importante para eliminar descontinuidades materiais nas
camadas do laminado, o que constituli uma limitacao severa em outros processos
avancados de manufatura (fiber placement, por exemplo). Adicionalmente, a
possibilidade de produzir pegas com varias espessuras de paredes e geometrias é

outra vantagem importante [4].
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A Figura 1 [5] apresenta um diagrama esquematico de uma maquina de FW
genérica. O FW representa apenas cerca de 3% do consumo de matéria-prima em
materiais compositos no Brasil [ALMACO, 2015], devido principalmente ao custo

de aquisicao relativamente elevado do equipamento.
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Figura 1. Diagrama esquematico de uma maquina de FW [5].

Outra vertente mais recente do filament winding, é o dry winding. O principio
é o mesmo do wet winding, porém, ao invés da impregnacio de filamentos de fibras
em um banho de resina, sio utilizados prepregs, nesse caso, towpregs, filamentos
continuos (feixes) pré-impregnados. Este sistema tem algumas vantagens frente
ao wet winding, tais como: reduc¢ao de tempo no processo, maior qualidade e maior
repetibilidade de pecas.

Os laminados planos, tubos e os vasos de pressdo comerciais sao
tradicionalmente fabricados por wet winding, devido ao menor custo de producao.
Mas apds a utilizacdo de towpregs, avancos foram identificados, como maior
controle no teor de resina, eliminacdo da necessidade de atencdo na

medicdo/mistura da resina, além da menor possibilidade de contaminacido da
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resina. O wet winding gera muitos residuos relacionados as perdas de resina,
enquanto o rendimento com o uso de fowpregs aumenta e o processo é mais limpo.
Além disso, a velocidade de enrolamento nao é limitada pela taxa de incorporacao
das fibras no banho de resina e o sistema de pré-impregnacao protege as fibras
contra o meio externo, aumentando a velocidade sem o risco de desgaste e danos.
Também, o processo de cura é mais simples, pois pecas fabricadas com towpreg
normalmente nao sdo recobertas com gel coat, e nao necessitam, obrigatoriamente,
de rotacdo do material durante a cura para prevenir ondulagao ou escorrimento
do excesso de resina [6]. A maior limitacdo do towpreg é sua necessidade de
armazenamento a baixas temperaturas, c.a. —18 °C, embora existam hoje towpregs
armazenaveis a temperatura ambiente.

A depender da estrutura a ser fabricada, o mandril podera ser: (i) solavel em
acido acético; (i1) selante em borracha nitrilica, usados principalmente em cascas
de motor de foguete e vasos de pressao; (ii1) de grafite com baixa expansao térmica,
para cura de resinas em altas temperaturas (na faixa de 300 °C); (iv) de aluminio,
usados principalmente como selante, permanecendo na estrutura da peca; (v)
metalico, colapsaveis, normalmente fabricados de aco, sendo utilizados para a
producido de pecas em grande escala e; (vi) metalico, inteirico, indicados também
para producgoes em grande escala. Nesse ultimo tipo de mandril, caso seja
necessario retira-lo da peca, é necessario o uso prévio de um desmoldante em sua
superficie [7,8].

Dentro de cada vertente, existem dois tipos basicos de maquinas de FW:
helicoidal e polar. Uma FW baseada somente no padrao helicoidal é similar a um
torno. O mandril rotaciona continuamente enquanto o cabecote de deposicao das
fibras move-se simetricamente. A velocidade rotacional do mandril e a velocidade
linear do cabecote podem ser ajustadas para produzir qualquer angulo de
deposicao entre 5° e 90°, onde o ultimo é chamado de enrolamento circunferencial
(hoop winding). Varias “passadas”, ou simplesmente ciclos, de ida e volta na
deposic¢ao das fibras sao necessarios para o recobrimento total de uma camada.

Assim, cada lamina fabricada por FW é balanceada e simétrica em relacido ao seu
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plano central da espessura, uma vez que o angulo de deposicao é angle-ply ¢ [9],
conforme apresenta a Figura 2. Em sistemas mais avancados, a velocidade de
rotacao do mandril, o deslocamento transversal e o cabecote de deposicdo das
fibras podem se mover em sincronia para contornar com eficiéncia partes criticas

da peca (e.g. extremidades do mandril).

Vi
//////////
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Figura 2. Ilustracdo de um ciclo de enrolamento sobre superficie cilindrica.

A velocidade transversal de transporte das fibras é sincronizada com a
velocidade giratéria do mandril, produzindo um angulo de orientacido das fibras
pré-determinado na etapa de programacao de enrolamento. Além destes, a largura
do roving (bandwidth - Figura 3) e o posicionamento correto dos filamentos nas
roldanas do alimentador sdo essenciais para uma alta precisdo no angulo de

enrolamento.
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Largura da banda 0 25 it e S

Figura 3. Largura da banda em uma estrutura fabricada por FW.
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2.1.1.1 Tipos de enrolamento

Os diferentes tipos de enrolamento variam de acordo com a geometria do
mandril e o angulo desejado. O enrolamento helicoidal permite a deposicao de
rovings de maneira que haja um balanco entre resisténcia circunferencial e
longitudinal da peca. Neste processo, as fibras nao ficam adjacentes, sendo
necessarias varias “passadas” para o total recobrimento da peca. Neste tipo de
enrolamento, angulos tipicos variam entre 5° e 80°. Esses reforgos sao depositados
sobre a superficie do mandril em orientagdes alternadas +¢ e —@, resultando em
uma camada +@ [10]. A Figura 4 [11] apresenta os diferentes tipos de tipos de
enrolamento [12].

Mandril

4

Filamento
B

Figura 4. Enrolamentos polar (a), helicoidal (b) e circunferencial (c) [11].

No enrolamento circunferencial, as fibras sdo depositadas na posicdo normal
em relacio ao eixo de rotacido do mandril, produzindo angulos préximos a 90°. Esse
tipo de enrolamento é também conhecido como enrolamento paralelo, ou hoop e,
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comumente, é utilizado em combinac¢do com os enrolamentos helicoidal ou polar
para produzir uma estrutura com tensodes e deformacoes equilibradas [13]. No
enrolamento polar, utilizado quando se deseja alta resisténcia na direcao axial, o
mandril gira em baixa rotacdo, enquanto o alimentador gira em um angulo pré-
estabelecido.

Existem diversos métodos para se determinar a trajetoria do filamento entre
dois pontos sobre o mandril. A trajetéria pode ser uma curva geodésica ou nao-
geodésica, porém ha algumas variacées dessas trajetorias, tais como: quase-
geodésica, delta axissimétrica ou “spline” [14]. Dentre essas, as terminologias mais
utilizadas e disseminadas sao as trajetorias geodésica e ndo-geodésica.

A trajetoria geodésica entre dois pontos sobre uma superficie é definida como a
curva inserida sobre a superficie de revolucio que conecta dois pontos através da
menor distancia [15]. Ao posicionar a fita sobre a superficie do mandril e
considerando nao haver nenhum atrito entre uma fita perfeitamente flexivel e o
mandril, a fita se coloca automaticamente em uma trajetoria geodésica. Ou seja,
aplicando uma leve tracado nas extremidades de uma banda sobre uma superficie,
esta escorrega, até se estabilizar no caminho geodésico. Esta caracteristica é o
motivo pelo qual superficies isotenséides fabricadas pelo processo FW tem o
minimo peso, uma vez que a fibra segue a trajetéria geodésica, consumindo menos
material [16].

Em situagoes onde ndo é possivel aplicar uma trajetéria geodésica [17], por
exemplo, em vasos de pressdo com aberturas de diferentes diametros nos polos,
sao aplicadas trajetérias nao-geodésicas [18]. O desvio da trajetoria geodésica no
processo FW somente é possivel se houver atrito, pois sem atrito a trajetéria sera
geodésica. Uma outra situacio é o uso de pinos nas extremidades. A Figura 5
demonstra a diferenca entre uma trajetoria geodésica e uma niao-geodésica sobre
uma superficie quase-conica [19].

Para os casos de trajetéria nao-geodésica, pode haver deslizamento da fibra
sobre o mandril [20]. A diferenca entre a trajetoria geodésica [21] e a configuragao

realizada para diminuir a tendéncia ao escorregamento nesses pontos criticos é
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conhecida como angulo de deslizamento (slippage angle) [22], caracterizando a
trajetoria ndo-geodésica. Corroborando esta teoria, Carvalho et al. [23] mencionou
que para obter uma trajetoria estavel do filamento ao longo do enrolamento a fibra
néao deve escorregar na superficie do mandril. Isso significa que a for¢a transversal
que age sobre a fibra deve ser obrigatoriamente menor que a for¢a de atrito entre

o filamento e a superficie de deposicao das fibras.

0 0,1 0.2

Figura 5. Trajetoria geodésica (A= 0) e trajetorias ndo-geodésicas A =0,1, 0,2 e
0,4) sobre uma superficie em forma de sino (bell shape) [19].

A tendéncia de deslizamento dos filamentos pode ser analiticamente medida
através da relagao entre as forcas transversal e normal (tangencial), como mostra

a Equacao (1):

)
A—fn (1)

onde f; e f,, s@o as componentes das forgas transversal e normal, respectivamente.

Se a forma do mandril permite que as trajetoérias geodésicas coincidam com a
resultante das forgas circunferenciais e normais (meridionais), esta forma é
conhecida como domo geodésico (geodesic dome). Estas caracteristicas sao tipicas

de vasos de pressao, que possuem domos de diversas formas em suas extremidades
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(esféricos, elipticos, cilindricos) e por isso as trajetorias geodésicas sao ideais para
estas pecas.

Wang et al. [24] estudaram o coeficiente de deslizamento (slippage coefficient)
em trajetorias nao-geodésicas no processo de FW (Figura 6). O coeficiente de
deslizamento difere um pouco da definicao de angulo de deslizamento, pois o
coeficiente representa a forca de atrito entre o filamento e a superficie do mandril.
Como mencionado, as trajetérias geodésicas nao necessitam de nenhum atrito
para tornar o processo de fabricacio estavel, ou seja, estao livres do atrito entre o
filamento e o mandril. Porém, ha necessidade de adaptacao dos pontos criticos do
processo para que nao haja desvios de trajetéria no padrao geodésico, que seria
algo como realizar uma suavizag¢ao nos pontos criticos, ligando pontos helicoidais
e circunferenciais (hoop). Estes problemas sio solucionados com as trajetérias nao-
geodésicas, pois o filamento ndo deve escorregar durante o enrolamento nao-
geodésico, e a criacdo dessas trajetérias requer conhecimento do coeficiente de
atrito ideal, que é inserido na programacao do enrolamento, tornando ideal o atrito
entre o filamento e a superficie do mandril.

Em geral, as formas de pecas fabricadas por FW sao tubos ou podem ser
aproximadas como uma superficie de revolucao fechada. Para uma superficie de
revolucdo, a equacao geodésica pode ser expressa pela Equacao de Clairaut [25],

como segue:
rseng = constante (2)

onde r é o raio e ¢ é o angulo entre o filamento e a linha meridional em um ponto
da superficie (mandril).

Posteriormente, a equacao de Clairaut for adaptada através de uma equacao
diferencial de segunda ordem para trajetérias nado-geodésicas, conforme descrito
por Leh et al. [26] e detalhado por Youdong et al. [25] (Equacgao (3)). Porém,

percebe-se claramente que esta mesma equacao pode ser utilizada para trajetorias

geodésicas, anulando-se o coeficiente de deslizamento (A = é)
n
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Eixo de Simetria

&

Figura 6. Segmentos de tensoes unitarias e momentos resultantes em um
elemento de casca axissimétrico [9].

da sena.tana r ritana
—=/1[ — —.cosa| — (3)
dz r 1+r r

onde r e z sdo as coordenadas radiais e axiais, respectivamente.

A Figura 7 apresenta um grafico do angulo de deposi¢ao pelo deslocamento axial
para trés cenarios: enrolamento geodésico (L= 0), ndo-geodésico negativo
(A =-0,2) e ndo-geodésico positivo (A = 0,2). Como pode-se observar, as trajetorias
nao-geodésicas se completam, ou seja, os pontos de retorno do filamento (turn-

around points) sao situados simetricamente em cada lado da trajetoria geodésica.

0 5 10 15 20 25 a0 11tas
A z (mm) Turn-around positions
Figura 7. Angulo de enrolamento e posi¢ées de retorno para enrolamento

geodésico e ndo-geodésico (positivo e negativo) [14].

18



2.1.1.2 Vasos de pressdo cilindricos

Considerando uma casca cilindrica com parede fina e com raio r pressurizado
internamente (p) e forgas axiais ¢ uniformemente distribuidas no contorno na
estrutura, tem-se que as forgas (q) simulam a interface entre a parte cilindrica de
um vaso de pressao e seus domos, que fecham o vaso (Figura 8). Este caso é
perfeitamente aplicavel a vasos de pressao cilindricos com domos também
cilindricos, que caracterizam um cilindro (ou tubo). Ou seja, um tubo cilindrico
nada mais é que um vaso de pressiao com domos estendidos da sec¢do cilindrica do
vaso de pressao [27]. E valido ressaltar que na transi¢ao da secao cilindrica de um

vaso para o domo, ha uma descontinuidade nas tensoes meridionais. Por exemplo,
em um domo esférico, a tensdo axial (o,) passa de PT/Zt para pr/t (Equacao 6).

Aplicando a condicao de equilibrio na direcao axial da estrutura, tem-se que:

nrip = 2nrq (4)
Simplificando,
_Pr
q="2 (5)
Pt
q R 4
i e, H‘\ _____ a0 v lé_R_
PR
2
PR
| L B

Figura 8. Secao de um vaso cilindro pressurizado internamente [27].

As tensbes que agem na parede interna do vaso de pressao podem ser calculadas

em funcio das tensées axiais (0,) e circunferenciais (o) agindo no cilindro, como
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mostra a Equacado 6. Neste caso, . = 20,20 contrario para o caso de um domo

esférico, em que o, = g, [9].

PR PR
Oc =— e Oq = 2t (6)

onde t é a espessura de parede do cilindro. Considerando p como sendo a pressao
de explosao e g; a resisténcia a tragao do vaso, entao:

t =28 (7)

ar

Considerando agora uma casca cilindrica reforcada por dois sistemas de fibras
realizando angulos +¢ e —¢ (Figura 9), as forcas resultantes devido a pressao
interna é equilibrada pelas forcas (F) agindo sobre as fibras, entdo as equacoes de

equilibrio para o elemento de casca com dimensées a e b podem ser definidas como:
%prb =npF cos¢ pra = ngF sin g (8)

onde, n, e 1, sao o numero de fibras cruzando os correspondentes lados do

elemento na Figura 9(b). Sendo que n é o numero de filamentos na secdo

transversal da casca. Como apresentado na Figura 9,n, =n, e b/a = tan ¢. Entao,

Ny = 9)

- 2nr

Reescrevendo, entao, a Equacao (8), tem-se:

1R =1F — NF sin®
ZpR ~ 2nr cos ¢ pR ~ 2nr cos @ (10)

Resolvendo essas equagoes em funcao de ¢ e F, tem-se que:
tan @ = tan @, = V2 ou @, =54,7° (11)

__ V3PR?
=

F

(12)
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Figura 9. Casca cilindrica fabricada por FW (a) e for¢as atuantes sobre a casca
[16].

Cascas com angulo ¢ > ¢, apresentam alongamento axial quando
pressurizadas internamente, enquanto que cascas com angulo ¢ < ¢, apresentam
contracdo axial e aumento no seu diametro. O angulo ¢, é conhecido na
engenharia com sendo o angulo de maior eficiéncia para o cilindro que atua sob
pressao interna, para o estado de tensao no qual o, = 2g,.

Gning et al. [28] estudaram experimentalmente a resisténcia ao colapso de
tubos de vidro/epdxi antes e apds ensaios de impacto transversal com martelos a
alta velocidade. Maiores energias de impacto geraram maiores danos no tubo,
inclusive por flambagem devido as imperfeicoes geradas. Estes danos foram
observados apds o ensaio de impacto e apdés a implosao, onde impactos de maior
energia geraram trincas maiores e uma area maior de deformacao.

Ja Velosa et al. [29] desenvolveram vasos de pressao com selante polimérico de
PEAD (polietileno de alta densidade) e compoésito de vidro/epoxi fabricados por
wet-filament winding, e o estudaram por MEF. Os autores constataram que a
falha ocorreu em algumas camadas internas com orientagao de +20°. Os autores
concluiram que a analise por MEF dos COPVs previu que a falha ocorria na
camada 15 do laminado, a uma pressao interna de 19 bar. O COPV em questao foi
considerado apropriado para armazenamento de fluidos onde a pressdo de

operacao é de 6 bar.
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Xing et al. [30] realizaram uma comparacao analitica e numérica acerca das
tensoes e deformacgoes em tubos espessos submetidos a carregamentos de pressoes
interna e externa. Os autores concluiram que o aumento gradual do angulo de
enrolamento da camada mais interna para a externa gera um aumento constante
na tensao do tubo sob pressao interna, onde os resultados analiticos e numéricos
apresentaram valores similares.

Francescato et al. [31] desenvolveram dois modelos por EF comparando trés
diferentes métodos para projetar vasos de pressao tipo III para armazenamento
de gas. Os autores reportaram resultados utilizando a 1) teoria classica de placas,
11) modelo com dano e 1i1) dano com otimizacao utilizando algoritmo genético. Eles
concluiram que, apesar dos resultados provenientes do modelo com dano
utilizando otimizacao, estes geram um custo computacional extremamente alto, e
os resultados foram razoaveis.

Ja Leh et al. [32], do mesmo grupo de pesquisa de Francescato [31], realizaram
analise progressiva da falha em vasos de pressao tipo IV para armazenamento de
hidrogénio utilizando modelos numéricos similares ao de Francescato et al. [31].
As duas abordagens, considerando 1) geragdo automatica da malha a ser adaptado
para futura otimizacao e i1) utilizando modelo s6lido, ambos por EF, onde ambos
reproduziram satisfatoriamente os resultados experimentais.

Entretanto, conforme observa-se nos trabalhos recentemente publicados na
literatura, ha indicacao de raros estudos onde a variacao da espessura e do angulo
de enrolamento sao consideradas analiticamente ou numericamente na analise de
tensoes, deformacoes ou falha em COPVs. Esta é uma das principais motivacoes

dessa pesquisa, como previamente mencionado.

2.2 Analise de cascas processadas por FW
2.2.1 Estruturas FW com camadas angle-ply ¢

Compositos cilindricos multicamada processados por FW usualmente consistem

em um numero n de ciclos (também conhecidos por circuitos), que formam
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camadas compostas por angulos angle-ply +¢ através de um padrdo de
enrolamento helicoidal sobre um mandril/selante. Cada camada é uma
combinacao de 2 camadas alternadas com angulos de orientacdo +¢ e —¢ em
relacdo ao plano meridional da casca, como mostra a Figura 10 [16]. O arranjo com
camadas +¢ e —, adjacentes, inibe o acoplamento extensao-cisalhamento, onde
essas camadas estirariam, caso sejam individualmente isoladas entre si. Essas
camadas sao entrelacadas entre si no processo de FW de maneira que a camada
resultante possul um mosaico especifico que consiste de losangos, que sao
unidades repetitivas em torno da circunferéncia da estrutura e na direcao
meridional da casca (ao longo do eixo de rotacdo). Este padrao particular de
entrelacamento é conhecido como pattern. Cada unidade consiste de duas camadas
individuais [+@/—¢] ou [-@/+¢] e estas ndo sdo entrelagados na area da “unidade”.
Se, por exemplo, uma unidade que consiste em uma camada +¢, e a outra camada
orientada a —, entdo a unidade adjacente possul uma estrutura inversa, ou seja,
a unidade superior, que seria orientada a +¢, agora sera orientada a —, e vice-
versa. KEssas unidades alternadas nas direcoes circunferenciais e meridionais
criam o pattern da camada. O tamanho e a forma de cada unidade gerada em uma
camada particular +¢ é previamente controlada e determinada durante a geracao

do codigo de enrolamento de cada camada [33].

Figura 10. Duas camadas +¢ e —p formando uma lamina angle-ply [33].

O processo de FW para cascas cilindricas com diferentes patterns foi ilustrado

e demonstrado por Uddin et al. [34], conforme apresenta a Figura 11. O nimero
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de sequéncias de bandas de fibra depositadas no mandril é apresentado com casos
de pattern utilizando 2, 4, 8 e 16 unidades para tubos com os respectivos patterns.
Os circulos preto e branco apresentados na Figura 11 correspondem a segao
transversal da banda de fibra depositada uma-a-uma como numeradas na
superficie do mandril em um pattern espiral em torno do mandril. As cores preta
e branca dizem respeito as dire¢es opostas da deposi¢cao da banda ao longo do eixo
de rotagao do mandril. Uma camada somente é finalizada apds formadas todas as
unidades, onde a camada resultante possuira o dobro da espessura de uma lamina

unidirecional + ¢ ou —.

1’57

R oo

8¢ "7

2-unit cylinder

8—unit cylinder 16—unit cylinder
(a) (b)

Figura 11. Esquema ilustrativo do processo de FW focando na geracao do
pattern (a) e tubos enrolados (b) com os patterns apresentados em (a) [33].

Nesse contexto, Hernandez-Moreno et al. [35] investigaram o efeito de
diferentes patterns na resisténcia a pressao externa de tubos de fibra de vidro com
resina epoéxi fabricados por wet-filament winding. Foram produzidos tubos com
diferentes patterns e estudada sua influéncia na resisténcia ao colapso e,
consequentemente, seu comportamento em flambagem de tubos com diferentes
espessuras de parede, onde os tubos foram orientados a +55° (pois o, = 20,) em
relacdo ao eixo de rotacdo do mandril. Nao se observou diferenca significativa dos
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diferentes patterns helicoidais na resisténcia ao colapso, e os tubos pouco espessos
(4,4 mm) colapsaram entre 65-70 bar e os tubos espessos (12,6 mm), colapsaram
em 480 bar. Nos tubos pouco espessos, observou-se flambagem entre 50 e 60 bar,
o que nao foi constatado para os tubos mais espessos. Os autores também
concluiram que os tubos com 4,4 mm de espessura falharam por flambagem, com
“l6bulos” na zona central do tubo, enquanto que nao se notou flambagem nos tubos
com maior espessura de parede, onde os tubos falharam em varias zonas do tubo,
havendo praticamente ruptura total do compédsito. Por fim, os autores concluiram
que o modo de falha de tubos de compoésito é altamente dependente da espessura

de parede.

2.2.1.1 Modelagem de camada angle-ply ¢

Diante do contexto supracitado, existem duas abordagens principais para
modelar uma camada +¢, normalmente aplicado para determinar o
comportamento mecanico do compoésito. Ambos os modelos sao largamente
utilizados para analise de tensoes de placas e cascas laminadas. Na primeira
abordagem, a camada é considerada homogénea e ortotropica, e a segunda
considera o laminado antissimétrico e balanceado [36].

Pode-se relacionar as tensées com as deformacoes da lamina através da matriz

de rigidez [Q], conforme pode ser observado na Equacgao 13:
Ox Qll QlZ 0 &
Oy | =021 Q2 0118 (13)
Qeel LYxy

Txy 0 0
Paralelamente, as forcas em um laminado podem ser relacionadas com as

deformacoes normais e angulares, (Equaciao 14) enquanto que os momentos sdo
relacionados com as deformacées por curvatura (Equacido 15). Assumindo que a
deformacio ao longo da espessura da lamina é uniforme, as deformacées do

laminado podem ser relacionadas com as distancias do plano médio da espessura.
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onde a matriz [A] é a matriz de rigidez extensional, [B] é a matriz de acoplamento

e [D] é a matriz de rigidez de flexdo. Também, N, e N, sdo forcas normais, e Ny,

forca cisalhante. M, e M, sio momentos fletores e M,, é o momento torcor. A

Figura 12 apresenta uma placa sob carregamentos no plano, como forcas axiais e

cisalhantes, e momentos fletores e torcores [37].

-

=

y< T 7 N
N"-"

VX

Figura 12. Momentos e forgas resultantes em um laminado [37].

(a) Camada =@ homogénea e ortotropica: Assume-se que uma casca FW é composta

por camadas +¢, e cada camada + ¢ é tratada como homogénea e ortotropica. Nessa

abordagem, a camada + ¢ pode ser modelada seguindo as seguintes equagoes

constitutivas [16]:
Ox = Q11&x + Q128 e
Tyz = Us5Vxz €

Txy = Q44ny >

onde os coeficientes de rigidez Q,,, sdo:

Q1 = Exc* + E;s? + 2E;pc%s?

Oy = Q18 + Q22€y

Tyz = Q66yyz

(16)

(17)

(18)
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Q12 = Q21 = E_1V12 + (E_1 + E_z + 2E12)C252 (19)

Q22 = E;s* + Eyc* + 2E,c%s? (20)
Qas = (E1 + E; — 2E1v15)c?s? + Gpp(c? — 5%)? (21)
Qss = G12¢% + G357 (22)
Qo6 = G135% + Gp3c? (23)
e,
E1,2 = 1_51'221/21 e E\, = Eyviy + 2Gy, (24)
C=Ccos@ e s=seng (25)

sendo: E; e E2 0s médulos de elasticidade longitudinal e transversal no plano (1,2),
vi2 e ve1 sdo os coeficientes de Poisson maior e menor, e G2, Gi3 e G23 os modulos
de cisalhamento no plano e transversais, respectivamente.

Inicialmente, considera-se a espessura (f) de uma lamina ortotropica
homogénea como sendo o dobro de uma lamina unidirecional. Um laminado que
consiste de laminas com propriedades mecanicas idénticas é considerado
homogéneo, e as laminas ortotrdpicas, sob consideracgao das equacgoes constitutivas
que conectam as tensdes resultantes e acoplamentos com as deformacoes e
curvaturas correspondentes da superficie referéncia [27,33,39], podem ser
descritas matematicamente através da forma simplificada, pelas seguintes

formulas:
M, = Di1kx + Dyzky, My, = Dy1ky + Dy, e M,y = Dygkyy (26)
Ny = Bi1& + Byyey, Ny, = By1€9 + Bye) e Nyy = ByaViy (27)
Ve = Ss5Vx € Vy = SeeVy (28)

onde as tensoes resultantes e acoplamentos podem ser escritos como:

t ¢ t
M, = f_{?z 0,z dz, M, = f_{;z oyzdz e M, = f_é?z TyyZdz (29)
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t t t
N, = f_{z o, dz, N, = f_{;z o,dz e Ny = f_{;z Tyy dz (30)

t t
Ve = f_gz Tyz AZ € Vy = f_{;z Tyz dz (31)

Os coeficientes de rigidez podem ser calculados através das seguintes relagoes:

t3

Binn = Qmnt, Dpn = anﬁ € Smn = Qmnt (32)

As deformacoes generalizadas do plano médio do laminado correspondem as
intes def oes basicas da lamina: tensa a 1 9¢ gl

seguintes deformacdes basicas da lamina: tensdo ou compressao no plano (g5 e &),

cisalhamento no plano (y,?y), curvaturas de flexdo nos planos xz e yz (ke k,), e

curvatura de torcao (ky,) e cisalhamento transversal (y, e ).

(b) Lamina +@ antissimétrica e balanceada: Assume-se que a casca FW tem
camadas angle-ply que produzem um laminado nao-simétrico e balanceado.
Considerando a deformacéao constante ao longo da espessura do laminado e nao ha
acoplamento perfeito entre as camadas [38], conforme mostra a Figura 13. Assim,
considera-se duas laminas unidirecionals com a mesma espessura (6 = t/z) e
orientacao +@ e —p. Se a superficie de acoplamento das camadas (plano médio do
laminado) é selecionada como superficie de referéncia, entdo as equacgtes

constitutivas para uma camada podem ser descritas como [33,34]:

M, = C14¥5y + D11y + Dizk, (33)
M, = 624)’9%/ + Dyyky + Dyzky (34)
Myy = Ca189 + Cyz€) + Dygkyy (35)
Ny = By1€7 + Byy€) + Ciakyy (36)
Ny, = By1€9 + Byae) + Coakiyy 37)
Nyy = B44V3?y + Cyrkx + Cazky (38)
Ve = SssVx + SseVy e Vy = SeeVx + SeeVy (39)

28



onde os coeficientes de rigidez sio:
t? t3
=Qunt,  Con=-5Qun € Dun="0um (40)
Os coeficientes de cisalhamento (Sss, Sg6, € Ss6 = Ses) sao calculados em termos
dos coeficientes de rigidez Qss, Qs (Equagdes 18-23) e Qsg = Qg5 = (G13 — Go3)CS
[16]. Os coeficientes de rigidez devem ser expandidas e os seguintes coeficientes

devem ser inseridos:

1

..._\Q\ N

] 41/2

y

Figura 13. [lustracao de uma lamina nao-simétrica e sem acoplamento entre as
camadas [33].

Q14 = Qa1 = [E1¢?* — E;5% — E15(c® — s%)]cs (41)

Q24 = Quz = [E15* — E3s¢? + Eq5(c® — 5%)]cs (42)

Como pode-se ver, a camada é considerada ortotropica, uma vez que as camadas
+¢ e —¢@ estdo localizadas em diferentes planos em relagao a superficie de
referéncia (plano médio). Pode-se apontar que as deformacoes generalizadas no
plano médio (plano de referéncia) do laminado correspondem as deformacgées
basicas do laminado: tensdo ou compressio no plano (£2 e ey) e cisalhamento (yxy)

curvatura de flexdo (¢ e yy) e curvatura de torcao (yxy) [39].
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2.3 Mecanica do dano em compositos

Componentes estruturais sdo dimensionados de acordo com os eventos que eles
terao que suportar durante seu tempo de servico — atuando sob carregamento
estatico ou dinamico, condi¢gbes ambientais, iniciacao e propagacao de dano, entre
outros. Todos esses eventos podem causar degradacao do material, afetando assim
a capacidade da estrutura de atender seu objetivo. Essa degradacdo tem um
significado particular tratando-se de estruturas em material compoésito.

Em termos gerais, o dano se refere a mudangas irreversiveis no material devido
a dissipacgao de energia mecanica, em que o crescimento de uma trinca pode ser
tomado como exemplo. Essas mudancgas sdo normalmente distribuidas ao longo da
estrutura. A mecanica do dano lida com a previsao da resposta de um material na
presenca de dano, que inicia em um estado de tensao qualquer e geralmente
aumenta com o aumento da tensdo até a iniciacido de trincas macroscopicas ou até
a falha. A previsdo das condi¢ées para a falha é outra tarefa fundamental da
mecanica do dano. Em geral, o dano pode ser pensado em termos de superficies
descontinuas (micro trincas) e volumes descontinuos (micro vazios). Em termos
gerais, todos os materiais exibem trincas e vazios em alguma escala, entdao, um
estado livre de dano é uma funcao da escala do fenémeno sob consideracao [40].

De fato, o dano pode ser estudado em diferentes escalas. Em geral, existe uma
iniciacdo do dano local em uma lamina, que ndo leva a falha catastroéfica, e é
distante da falha final do laminado. Usualmente, a progressido do dano é
interrompida por camadas adjacentes do material com diferentes orientacoes.
Porém, o surgimento do dano no nivel da lamina é, basicamente, devido a fatores
ligados aos compdsitos a niveis menores de escala. Diante dessa abordagem, o
dano em materiais compodsitos pode ser avaliado sob trés niveis de escala: micro,

meso e macro [41], conforme apresenta a Figura 14.
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Figura 14. Diferentes escalas para analise mecanica em materiais compositos
[37].

2.3.1 Escala micro

Quando analisado em um nivel de escala microscopico, materiais compositos
laminados podem apresentar um alto grau de anisotropia, aleatoriedade de
distribuig¢ao da fibra e heterogeneidade dos constituintes. Isso acarreta em uma
vasta gama de mecanismos de dano que podem surgir em um laminado. Cada
mecanismo de dano tem seu particular evento de acionamento e diversos
mecanismos podem agir simultaneamente ou ainda ser influenciado por outro
mecanismo de dano [42,43,44].

A abordagem micromecanica visa analisar o compésito que, comumente, é
constituido por: matriz, reforco e interface fibra/matriz. Apesar do laminado ser
considerado ortotrépico e heterogéneo, diversos pesquisadores consideram a fibra
e a resina materiais isotropicos e homogéneos, facilitando a analise. Entretanto, o
fato de considerar qualquer fibra como sendo isotrdpica pode gerar

Iinconsisténcias, pois, por exemplo, a fibra de vidro é isotropica, mas a fibra de
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carbono é anisotropica. No entanto, ha também pesquisas que os consideram

materiais heterogéneos e ortotropicos (ou anisotrépicos) [45].

2.3.2 Escala macro

Diversos autores preferem especificar uma falha da primeira camada e uma
falha final, distinguindo, assim, o final do regime elastico da resisténcia maxima
que o laminado pode suportar [46]. Entretanto, a determinagao da resisténcia
maxima de uma lamina com reforco unidirecional nao é uma tarefa trivial devido
a sua natureza nao-isotropica, como mencionado anteriormente. Diversas teorias
de falha foram propostas a nivel macroscopico, onde as mais aplicadas e

disseminadas sao listadas a seguir.

a) Maxima tensao:

O critério de falha de maxima tensao dita que ao serem alcancadas as tensoes
maximas normais (0) e cisalhantes (t), ocorre a falha do material. Estas tensoes
de falha correspondem as propriedades de engenharia em uma lamina com reforco
unidirecional na dire¢ao principal. Quando o material atinge qualquer um destes
limites, ocorre a falha. Essa condigao pode ser matematicamente escrita por seis

equacoes independentes:
Xe <o <Xr
Ye <0y, <Yr
Ze <033 <Zrp (43)
T2l < S
T3] < Q
|T23] <R

Onde os subscritos 7' e C representam tracao e compressao respectivamente, e X,

Y e Z sdo a maxima tensdo normal a direcdo da fibra e as duas tensoes na direc¢ao
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transversal da fibra, e @, R e S representam as tensoes maximas de cisalhamento

no plano (7;,) e transversais (7,3 € Ty3).

b) Maxima deformacao:

O critério de falha de maxima deformacio determina que a falha do compdsito,
com reforco unidirecional na diregao principal, ocorrera no constituinte que atingir
primeiro sua deformacao de ruptura. Neste caso, duas opcgoes sdo possiveis: a
matriz possui deformacao de ruptura menor que a fibra, ou o inverso. Quando a
deformacao de falha da fibra é menor que a da matriz, assim que o laminado
atingir uma deformacéo igual a da fibra, o compésito ira falhar, sendo este o caso
mais comum de falha. O critério de maxima deformacao, de fato, representa a
deformacgao equivalente a maxima tensdo, mas substituindo as tensdes pelas

deformacoes, obtém-se seis Equacoes independentes:
ef1 < 11 < &y
€5, < £ < €3,
£33 < £33 < £33 (44)
V12| < Tz
[v13] < T3

ly23l < T3

c) Tsai-Hill:

O critério de Tsai-Hill [47] para fratura é uma adaptac¢ao da forma matematica
do critério de escoamento de von Mises, que parte do principio que uma tensao
aplicada a um elemento do material pode ser decomposta em uma componente de
pressdo hidrostatica, somada a uma componente de tensao desviadora. Este
critério é uma tentativa de desenvolver um critério interativo quadratico que

ajustaria melhor os resultados experimentais. Esta teoria utiliza a teoria da

33



plasticidade anisotropica de Hill [38] e a aplica para falha fragil de materiais

homogéneos e anisotropicos. A superficie de falha deste critério é dada por:

(G+H)ol, + (F+H)oz + (F + G)ok — 2Ho,,0,, — 26041033 — 2F 05,035 + 2LT5; +
2Mti; + 2Nt4, =1 (45)

onde a descricao completa dos coeficientes F, G, H, L, M e N pode ser encontrada
em Hill [38]. E valido ressaltar que no critério de von Mises o limiar da falha é o
escoamento do material, ao passo que no Tsai-Hill é a fratura fragil de uma lamina

ortotrdpica.

d) Tensor polinomial:

Tendo em vista que os critérios de falha anteriores tinham limitacées quando
aplicado para materiais anisotropicos, devido ao fato de serem originalmente
desenvolvidos para materiais isotropicos, Tsai e Wu [48] desenvolveram um
modelo alternativo para solucionar isto. O critério de falha de Tsai-Wu é
considerado uma simplificacdo da teoria criada por Gol’denblat e Kapnov [49],
direcionada a materiais ortotrdopicos. A Equacdo (46) apresenta o modelo

desenvolvido por Gol’denblat e Kapnov:

(Fio)® + (fijo107)” + (Fipaigion) + - =1 (46)

Onde os termos apresentados na Equacao 46 sao tensores de 2%, 4" e 6° ordens.
Tsai e Wu assumiram a existéncia de uma superficie de falha em um estado de

tensdes, que segue a seguinte forma escalar:
f(oy) = Fio; + Fjoi0; = 1 (47)

onde a notagao apresentada na Equacao 47 é a contraida; e i,j, k=1, 2, ...6; e F;

Fj; s@o tensores de resisténcia de segunda e quarta ordem, respectivamente.

O critério pode ser reescrito para um estado bidimensional de tensodes,

simplificadamente, para:

f101 + 20, + feTe + f11012 + fzzaz2 + f66T62 + 2f12010, + 2f1601T6 + 2f260,74 = 1 (48)
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Para laminados transversalmente isotrépicos, essa relagdo pode ser reescrita

como [50,51]:

f101 + 202 + f[1101% + [220,% + fesTe® + 2f12010, = 1 (49)

A demonstracao completa das constantes pode ser encontrada em [48].

e) Hashin:

Hashin foi o primeiro pesquisador a estabelecer a necessidade de um critério de
falha baseado em fenomenos fisicos. Diante disso, Hashin e Rotem [52]
propuseram dois diferentes critérios, um para falha na fibra e outro para falha na
matriz. Posteriormente, Hashin [53] atualizou seu préprio critério a fim de
distinguir falhas trativas de compressivas. O critério para um estado plano de
tensoes é descrito por:

e Falha na matriz:
o Tragao na matriz (g,, = 0):

Fly = (%)2 + (’ﬁ)2 (50)

Yt SL
o Compressao na matriz (o,, < 0):
2 2 2
Fl,, = (;%i) + [(:TCT) - 1]‘;—2; + (TSLLZ) (51)
e Falha na fibra:

o Tragao na fibra (o;; = 0):

_ (911 2 T12 2
o= (3) + () (52)
o Compressao na fibra (o;; < 0):
_ o
Flp = X (53)

onde FI denota o indice de falha, os subscritos M e F indicam matriz e fibra,
respectivamente, e SL e St sdo as resisténcias ao cisalhamento no plano e

transversal. Se FI é maior ou igual a 1, entdo o critério de falha é ativado.
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f) Puck:

Apesar de o critério de falha de Hashin ter sido inovador, na época, ao
considerar diferentes modos de falha, o critério possuia diversas limitacoes,
especialmente em casos de compressao na matriz ou na fibra, e as tensoes de
Interacao propostas nem sempre se ajustavam os resultados experimentais. A fim
de solucionar essas limitacgbes, diversos autores propuseram modifica¢cdes no
critério de Hashin. Dentre eles, o mais notoério e conciso foi desenvolvido por Puck
e Schiirmann [54], que propuseram um critério de falha baseado no plano de agéao
— o plano da falha da matriz sob compressao transversal.

Os critérios de falha da matriz sdo baseados no comportamento de falha fragil
de compodsitos poliméricos. A influéncia benéfica da compressao transversal na
resisténcia ao cisalhamento da matriz é representada por um termo que é
proporcional as tensées normais atuantes neste plano, como pode ser observado
na Figura 15. Entao, o critério de falha para a matriz sob compressao transversal,

de maneira bastante simplificada, é dado por:

(ST—T;Ton)Z + (sL—T;Lan)z =1 (54)

onde 77 e 7, sdo as tensdes de cisalhamento atuantes no plano fractal e g, é a

tensdo normal ao plano fractal (Figura 15). O atrito interno do material é dado
pelos coeficientes 1, e ny, que sdo determinados experimentalmente. O angulo de
fratura a é determinado pela razao entre a tensido de compressao e a tensao de
cisalhamento no plano. Para falhas dominadas por cisalhamento no plano, o
angulo da fratura é de ~40°, e que para carregamento de compressao transversal

pura aumenta para ~53° [55].

Fiberorientatiy’

Figura 15. Plano de acao do critério de falha de Puck [54].
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2.3.3 Escala meso

Neste nivel de escala intermediario de analise, a nivel da lamina, esta é vista
como homogénea continua. Isto acarreta em diferentes interpretacoes da iniciacao
e propagacao do dano [56]. Usualmente, duas abordagens sao utilizadas para
analise da falha de laminados. A primeira considera a teoria de falha da primeira
camada em que o laminado falha quando o dano é ativado em qualquer camada,
necessitando apenas de um critério de falha [57]. Esta abordagem é razoavel para
cascas de parede fina e com poucas camadas, porém para laminados espessos ou
multicamadas essa abordagem ¢é distante da realidade, uma vez que o laminado
pode apresentar diversos tipos de falha e trinca ao longo da espessura apds a
primeira falha ser detectada, longitudinais e/ou transversais, que surgem em
laminas internas, que podem nao ser orientadas na dire¢do do carregamento
(trincas transversais) antes da resisténcia ultima do laminado ser atingida
[68,59]. A outra abordagem, definida como falha da dltima camada, é mais
complexa e realistica, uma vez que considera que o laminado falha somente
quando a ultima camada falha [60]. A abordagem da falha da ultima camada
requer nao somente um critério de falha, mas também uma lei de degradacao a
ser aplicada para atualizacio (degradacio) das propriedades elasticas do material.
Neste caso, as cargas de uma camada fraturada serdo redistribuidas para as
outras camadas do laminado [61].

Os tipos de dano mais comuns em compositos sdo: fratura da fibra,
descolamento fibra/matriz, trincas na matriz, dobramento da fibra (kinking),
flambagem da fibra, delaminacao [62] e trincas radiais nas fibras (para fibras de
elevado diametro), como mostra a Figura 16. Na presente abordagem, o dano

somente aumenta ou mantem-se constante ao longo do tempo, evitando auto-cura

[63].
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a) Falha na fibra b) Pullout na fibva ) Trincamento na mizt'n'z

Interface

Dhosdo
da fibra
Trinca

interfacial

d) Descolamento e) Dobramento da fibra fl Trincas radiais
fibraSmatriz
Figura 16. Tipos de falha caracteristicos em compoésitos laminados [63].

A evolugao do dano é resultante da deterioracao progressiva da rigidez, da nao-
linearidade geométrica e da resposta inelastica (Figura 17). Nesta figura, E; é o
modulo inicial e d é o parametro de dano que representa o percentual de perda de
modulo de elasticidade. Uma vez que ocorra o dano, o material perde rigidez e
passa a apresentar um comportamento nio-linear, com deformacio permanente
ap6és o aliviamento da carga aplicada. Sendo assim, o processo torna-se

irreversivel, entdo uma analise ndo-linear deve ser empregada para este caso [64].

-
g

Figura 17. Resposta inelastica de um compédsito com comportamento nao-linear
— com dano [63].

A teoria geral do dano que atua como base para o modelo de dano utilizado na

presente tese foi originalmente proposta por Ladeveze [65]. A teoria foi
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desenvolvida a fim de proporcionar um modelo robusto para previsdo da resposta
ao dano em compoésitos sob uma larga variedade de condi¢bes de aplicacao de
carga. Seu modelo é baseado no método de estado local expresso em termos de
variaveis de estado e forcas termodinamicas associadas. De acordo com Lemaitre
e Chaboche [66], 0 método de estado local postula que o estado termodinamico de
um material, em um certo ponto e instante, é totalmente definido pelo
conhecimento dos valores de um certo nimero de variaveis em um determinado
instante, este que depende somente do ponto considerado do material. Uma vez
que as derivadas do tempo dessas variaveis nao se envolvem na definicdo do
estado, essa hipétese implica que qualquer evolucio pode ser considerada como
uma sucessao de estados de equilibrio.

A teoria de Ladeveze é chamada de teoria do dano para compodsitos em
mesoescala, devido ao fato de ser baseado na suposi¢cao de que o dano é uniforme
ao longo da espessura do laminado. Sintetizando, o termo mesoescala indica que
a analise esta entre a micromecanica e a macromecanica. Ou seja, o modelo é
baseado a nivel da lamina (mesomecanica) [67]. Desenvolvimentos adicionais do
modelo de Ladeveze foram realizados focando no calculo das intensidades dos
diferentes mecanismos de dano até a falha final [68] e extensdo do seu modelo

para faixas variaveis de temperatura [69].

2.8.3.1 Tensdo efetiva

O ponto inicial para aplicacdo da mecanica continua do dano (MCD) para
laminados é considerar as laminas em estado plano de tensoes e definir as tensées
efetivas {G} por:

(011)+
(-dy) + {011)-

(6} = { {225 + (020)- (55)

k (1T—1;6) J
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As tensoOes efetivas sdo as tensOes atuantes sobre a area danificada que
efetivamente resistem aos esforgos. Os parametros (di, dz2 e ds) definem o estado
de dano para trés tipos de carregamentos (tracao, compressao e cisalhamento no
plano), com divariando de O (sem dano) até 0.99 (falha). A medida que di aumenta
(i.e., micro trincas e micro vazios aumentam em area e volume, respectivamente),
as tensoes normais de tracdo correspondentes também aumentam. Para tensoes
normais compressivas, as micro trincas e os micro vazios estdo “fechados”, e,
consequentemente, ndo ha aumento na tensao efetiva. Sendo assim, a notacao

entre colchetes deve ser utilizada, como segue:
(a), = asea = 0;caso contrario,{a), =0 (56)
(a)_ = asea < 0;caso contrario,{a)_ =0 (57)

Dadas essas condi¢ées, somente um termo entre colchetes, associados com cada
componente das tensées normais (g;; e g,,), sera diferente de zero em qualquer
ponto do carregamento. As tensoes cisalhantes efetivas sdo independentes do sinal

das tensoes cisalhantes.

2.3.3.2 Resposta efetiva

A equacao constitutiva linear-elastica para o material danificado é escrita
baseada no principio da deformacio equivalente [70], que postula que qualquer
deformacao, seja ela uniaxial ou multiaxial, de um material danificado é
representada pelas leis constitutivas do material virgem, em que a tensio usual é
substituida pela tensdo efetiva. Entao, as equacées constitutivas elasticas para

um material ortotrépico danificado com tensdes no plano podem ser descritas

comao:
E (011)+ {011)- V(1)2
&1 = — —=0
11 E{)(l—dl) + E{) E? 22 (58)
E (022)+ (022)- V(1)2
Eyy = — —=0-
22 Eg(l—dz) Eg Ef 11 (59)
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E __ 012
€12 = 2G69,(1-dg) (60)

0 0
Y v v -
onde, a relacdo "2/, = "1? 5O = 21/ o bermanece constante ao longo da evolucao
1 1 2

do dano. A partir das Equacgées (58-60), tem-se que a resposta pode ser expressa
em termos dos moédulos de elasticidade da lamina danificada, definida em termos

dos parametros de dano e dos médulos originais (sem dano) E?, EY e GY,, como

segue:
E,=EX1-dy) (61)
E; = E3(1— dy) (62)
Gz = G, (1 — dg) (63)

A partir das Equacgoes (61-63), tem-se que as variaveis de dano d; sdo variaveis
internas que representam a porcentagem de degradacao dos respectivos médulos

elasticos [63].

2.8.3.3 Forgas termodinamicas

As forgas termodinamicas (Y;,Y; e ;) associadas com as variaveis internas de
dano d; sdo relacionadas com a densidade p e o valor médio (ao longo da espessura
do laminado) do potencial termodinamico ¥ (média da densidade de energia de

deformacao Ep) no estado atual de tensio e dano:

oy __0Ep
Y =P34 =34 (64)
11G,d,,dg:constante 114,d,,dg:constante
Y JEp
Y, =P34l = %d |- (65)
2'g,d1,dg:constante 2'g,d1,dg:constante
oy __0Ep
Yo =P 3adl = aa.) (66)
6'gd 6'6,d,dy:constante

O valor médio da densidade de energia de deformacido da lamina danificada
pode ser reescrito em termos da média das tensdes efetivas, com a energia

associada com as tensoes normais trativas, distinguidas daquela associada com as
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tensdes normais compressivas [64,65], que pode ser matematicamente descrita
por:

0

ED _ 1 (o1} (011)2 -2 Vi (022)% + (022)2 ois ] (67)

=- —5 011022 +
2lEf(1-a) T B} E) C11°22 T pd(1-ay) B 62,(1-de)

Combinando as Equacgoes (64-66) com a Equacao (67), as for¢cas termodinamicas

podem sem expressas em termos dos componentes de tensao e variaveis de dano,

como:
hi= p;—i &d,,dg:constante N ZE;)((Tfl‘)gl)z (68)
=r ‘;?TwZ &,d,,dg:constante - ZEg)(fz_);Z)z (69)
Yo=pie| =it (70)

Essas forgas termodinamicas governam o desenvolvimento do dano no sentido
de que o maximo valor anterior de alguma funcao das forgas termodinamicas deve

ser excedido para que dano subsequente ocorra [71].

2.3.3.4 Determinagdo dos parametros de dano

Através de resultados experimentais para laminados unidirecionais de
carbono/epéxi, que é o tipo de laminado para o qual o presente modelo melhor se
ajusta [72], observou-se que para dano por rompimento da fibra nao ha degradacao
gradual do médulo na direcdo da fibra (E;), ou seja, uma vez que a primeira falha
na fibra é identificada, o dano atinge o valor maximo; entretanto, na auséncia de
rompimento da fibra, d; é nulo ao longo do carregamento, e somente as forcas
termodinamicas Yz e Ys s@o consideradas.

Para alimentacdo do modelo de dano, faz-se necessario determinar os
parametros de dano, que apresentam valores diferentes para um material
particular. Estes sao determinados experimentalmente através de ensaios simples

de tracdo, compressao e cisalhamento no plano. Para compdsitos altamente
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ortotropicos, os parametros de dano podem ser determinados a partir de ensaios
ciclicos dos testes citados sob orientacbes especificas, conforme descrito em
detalhes em Herakovic [63] e em Ladeveze e Le Dantec [67]. Os seguintes ensaios
ciclicos devem ser realizados: Tracao em amostras [£67,5°]s e cisalhamento no
plano.

Ribeiro [61] desenvolveu um modelo de dano para compoésitos laminados,
baseando-se também na Mecanica Continua do Dano (CDM) e modificou o modelo
originalmente proposto por Ladeveze a fim de melhor ajustar as previsdes de
progressao da falha nas laminas com resultados experimentais. Por exemplo,
apesar dos parametros de acoplamento terem sido determinados por Allix et al.
[73], o modelo do material de Ribeiro [61] considera que as variaveis de dano dz e
dé sao escritas em funcao da orientacao da fibra (¢) e das forcas termodinamicas
(Y). Além disso, essas variaveis de dano envolvem relagbes lineares, e os

parametros A(p), B(p), C(p) e D(p) sdo identificados experimentalmente.

d, = A(p)Y; + B(g) e de = C(p)Ys+ D(9) (71)

De acordo com Kachanov [74], a iniciacao do dano resulta na deterioracao da
rigidez do material, que nesse caso é a ocorréncia da primeira trinca, que
caracteriza a primeira falha. A degradacdo das propriedades elasticas pode
também ser determinada por ensaios ciclicos quase-estaticos de tracdo e/ou
compressao. No modelo de Ribeiro [61], a superficie da iniciacdo do dano da-se por

uma superficie de falha, que pode ser vista na Equacao (69).

|022|
6220

28
f=+ 022 + T12 l =2 S12y (72)

onde S;,, representa o limite linear-elastico da tensdo de cisalhamento e 0;;, o
limite da tensao linear-elastica transversal.

A Figura 18 apresenta a superficie do limite linear-elastico calculado através
da Equacao (72), incluindo valores experimentais para o,, e T,,. Neste caso, o

1nicio do comportamento nao-linear ocorre quando o estado de tensao leva a funcao
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f =0 (superficie de falha). Sob tensdo de compressdo, um moddulo secante
(Equacao 72) é utilizado para modelar o comportamento nao-linear na direcao

transversal, como apresentado na Figura 18 [75].

70 .50 30 10 10 30 50 70

« Experimental data
- - -Damage threshold surface

Figura 18. Superficie limiar do dano para um compoésito off-axis de
carbono/epo6xi [61].

a:

222: (1 - 9(522)) + g(e22)E7,, (73)

&

Eyy =

onde o parametro g(&,,) é obtido através do ajuste de curvas tensio X deformacéo
para amostras orientadas a 90° sob carregamento compressivo, €,, € a componente
da deformacéo na dire¢do transversal e E;, € o médulo elastico inicial.

Este método para considerar os efeitos de compressdo na matriz do laminado é
também diferente, quando comparado aos métodos supracitados. Além disso, o
modelo do material considera a camada como possuindo fratura fragil, utilizando
a densidade de energia (Equacao 67) até a energia atingir um valor critico. Ou
seja, quando Ep for maior que um valor limite (Epc), entdo dz é igual a 0.99 e ds é
também igual a 0.99.

Resumindo, o modelo de Ribeiro pode ser apresentado conforme a Tabela 1.
Diferentemente do modelo de Ladeveze, os parametros para alimentar o modelo

de Ribeiro [61] sao apresentados na Tabela 2.
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Tabela 1. Modelo do material proposto por Ribeiro [61].

Critério de falha Modo de falha Lei de degradacgdo
011/ Xy <1 Tracéo na fibra E;=0
|011|/XCO <1 Compressao na fibra Ei = (XC°/|811|> (1- f(sll)) + f(&11)E1q,
f=0 Tra¢ido na matriz d, = A(p)Y; + B(9)
f=0 Compressdo na matriz E;p = % (1 - g(Ezz)) + g(&22)E72,
=0 Cisalhamento de = C()Ys + D(@)

Tabela 2. Ensaios experimentais para determinacao dos parametros do modelo.

Ensaio Norma Propriedades e
(ASTM) pardametros
Tracao a 0° Ei1,v12, X7
Tracao a 90° E;,dy, Yy
D3039
Tracéo a +67,5°
d, e dg
Tracao a 5°
Compressido a 0° G12,S12,de € S12,
D3410 ou 6624
Compressao a 90° Xc, Xc, € 011,
Cisalhamento no plano | D3518 ou 7078 Y¢, 022, € Ep,

Outra contribuicio ao estudo do dano em materiais compdsitos estruturais foi
proposta por Tita [76], que propés um novo modelo de dano para laminados
utilizando laminados de carbono/epéxi com Vi =70%, sendo que o modelo foi
calibrado e validado para carregamentos de flexdo em 3-pontos e impacto. Tita
propés uma modificagdo do modelo de Chang e Chang [77],originalmente
desenvolvido por Hashin [53]. Tita [76], assim como Ribeiro [61], implementou
seus modelos em forma de sub-rotinas FORTRAN, compiladas no software de EF
Abaqus. O autor concluiu que o seu modelo avalia melhor os modos de falha e a
taxa de degradacao da matriz de rigidez no decorrer da simulacao, representando

com mais fidelidade os resultados experimentais. Isto foi justificado pelo fato que
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o modelo de Chang e Chang ndo contempla falhas interlaminares, e também
devido ao fato de a lei de degradacdo das propriedades ser muito rigorosa,
reduzindo drasticamente a rigidez da estrutura em um curto intervalo de tempo.

A metodologia proposta em Tita [76] pode ser vista na Figura 19.
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Figura 19. Metodologia proposta por Tita [76] para implementar seu modelo de
dano no software Abaqus.

Por outro lado, Martins et al. [78] realizaram uma comparacao experimental e
numérica de tubos de vidro/poliéster submetidos a pressao interna, com e sem
selante, utilizando um modelo do dano baseado nas deformacoes do material,
modelo este disponivel na biblioteca do software Abaqus e que foi, originalmente,
desenvolvido por Linde et al. [79]. Os autores relataram uma boa relacéo
experimental/numérica para os tubos com selante, porém resultados numéricos
conservadores para os tubos sem selante foram encontrados.

Ja Gupta et al. [80] desenvolveram um modelo numérico baseado no MEF,
incorporando evolucdo do dano e nao-linearidade geométrica em compdsitos

cilindricos e conicos submetidos a pressao lateral externa/interna. Como esperado,
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os autores concluiram que a deflexado dos painéis conicos é menor para os modelos
sem dano, e os modelos com nao-linearidade geométrica apresentam resultados
bastante distintos para os painéis carregados internamente e externamente, onde
os modelos sem dano apresentam resultados similares. Os autores atribuiram este
comportamento aos efeitos de cisalhamento transversal, que sao mais realisticos
apos a falha da primeira camada.

Ellul e Camilleri [81] desenvolveram um modelo de APF aplicado a tubos
processados por FW submetidos a pressao interna. Os autores utilizaram a teoria
de falha de Tsai-Wu como critério de falha e inseriram no algoritmo os indices de
falha propostos por Hashin para distinguir os diferentes modos de falha. No
modelo desenvolvido, um procedimento de degradacdo da matriz de rigidez é
utilizado seguindo a regra de que assim que a primeira camada falha (Tsai-Wu),
o modo de falha é, entao, identificado (Hashin), entdo inicia-se a degradacio da
matriz de rigidez. Os autores concluiram que apesar de a falha da primeira
camada ter sido prevista com precisao, a progressao da falha nao foi tdo precisa
assim. Os autores atribuiram ao fato de o modelo nao incorporar nao-linearidade
geométrica, uma vez que o comportamento do tubo nao é linear, principalmente
apos a primeira falha.

Por outro lado, Martins et al. [82] realizaram um estudo paramétrico de tubos
de vidro/epéxi submetidos a pressio interna através da APF. Uma vez que os
autores identificaram instabilidade a medida que se aumenta a carga aplicada
e/lou deslocamento aumentam. Com isso, eles empregaram o método do
comprimento do arco para obtencdo de solugbes nao-lineares estaticas de
equilibrio. O método do comprimento do arco foi inicialmente desenvolvido por
Riks [83] e Wempner [84], com o principal intuito de melhorar a convergéncia de
solucoes para estruturas que exibam comportamento snap-through ou snap-back
[85].

O método do comprimento do arco ¢é aplicado para prever colapso
geometricamente nao-linear de estruturas, e podem também ser aplicadas para

problemas snap-through que nao exibam instabilidade. Casos de estruturas
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geometricamente nao-lineares quase sempre envolvem flambagem e/ou colapso,
onde a resposta de carga/deslocamento apresenta rigidez negativa, onde a
estrutura deve liberar energia de deformacdo para permanecer em equilibrio.
Nesse caso, o método de Riks é aplicavel nos casos em que a carga aplicada é
proporcional, ou seja, onde as magnitudes da carga sao governadas por um
parametro escalar simples [83]. O método propde solucoes até para casos de alta
instabilidade, com observa-se na Figura 20.

Uma vez que a carga é sempre proporcional, a magnitude da carga “atual” de

cada incremento pode ser definida por:
Piotar = Po +/1(Pref _PO) (74)

onde, P, é a “carga morta” (Gltimo incremento de carga), P..r é a carga de

referéncia e A é o fator de proporcionalidade da carga, este que é parte da solucao.

o

Deslocamento

Figura 20. Exemplo de um carregamento proporcional sob resposta instavel
[83].

O método do comprimento do arco [83,84,85] implementado no software

comercial Abaqus® é um modificado do originalmente proposto por Riks [83], como

pode ser observado na Figura 21.
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Figura 21. Método do comprimento do arco implementado no
representacio original do método (b) [83].

Abaqus (a) e

Como percebe-se, apesar de diversos estudos terem sidos realizados, estes

continuam a ser estudados continuamente, uma vez que um critério de falha e/ou

dano ainda nao foi universalmente aceito pelas comunidades cientifica e

industrial.
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CAPITULO 3

3. Artigo I: Carbon fiber reinforced epoxy filament
wound composite laminates exposed to hygrothermal

conditioning

Referéncia: Journal of Materials Science, v. 51, n. 9, pp. 4697-4708, 2016.
Doi: http://dx.doi.org/10.1007/s10853-016-9787-9
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Abstract

This study focuses on the evaluation of the effect of hygrothermal conditioning on
tensile, compressive, in-plane and interlaminar shear properties, and also on the
viscoelastic characteristics of carbon fiber/epoxy laminates. Flat unidirectional
laminates were manufactured by dry filament winding and cured under hot
compression. The laminates were later exposed to hygrothermal conditioning in a
chamber, following the recommendations of ASTM D5229M. All composite
coupons were tested before and after conditioning. An analytical Fickian model
was used to fit experimental data, showing very good estimates. Shear strength
and modulus reduced in about 30% and 38%, respectively. All specimens
presented acceptable failure modes, shear specimens failed at the gage section
with delaminations and fiber/matrix debonding, whereas short-beam specimens
failed via delaminations at the specimen mid-plane. Moisture penetration through
the carbon/epoxy surface lead to interfacial debonding and matrix plasticization.
Puck’s failure envelope accurately predicted failure under compressive and shear

loading.
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3.1 Introduction

Carbon fiber reinforced epoxy composites are commonly used in applications
with high structural demand, such as marine, aeronautical and aerospace sectors
[1]. Among the manufacturing processes available for advanced polymer
composites, filament winding (FW) stands out, being able to produce from flat
laminates to elbows and curved-surface structures. The high fiber volumetric
fraction and precision in angle deposition, along with the use of a tensioned and
continuous reinforcement are the main features of FW.

The Oil & Gas sector, in particular, is increasingly replacing metallic-based
structures with composites based on the need to increase payload in marine
structures by reducing weight and increasing corrosion resistance. Indeed,
pipelines, subsea systems and submersible structures operate under aggressive
environments, which modify the mechanical response of the composite, decreasing
damage tolerance and sometimes leading to premature failure [2].

Prediction of failure and damage in composites is typically complex mainly due
to their orthotropic characteristic, and this becomes even more complex when the
material 1s under extreme weathering conditions. When under these
environments, composites can absorb moisture, which affects their long-term
durability and properties [3]. Since high-performance carbon fibers absorb
virtually no moisture, absorption is largely matrix-dominated [4], suggesting that
matrix-dominated failure mechanisms will be more significantly affected. Also, if
the matrix content is high or if a fiber more prone to absorption is being used (e.g.
polyaramid), the greater the expected water absorption.

Moisture permeation is dominated by diffusion, capillarity and/or transport by
micro-cracks, and the rate of moisture uptake varies with the type of matrix, fiber

orientation, water temperature, moisture [5] and fiber content (V7). Moisture
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wicking can promote changes in mechanical, thermo-mechanical and thermo-
physical characteristics of the matrix by plasticization, swelling, cracking and
hydrolysis, and it can also degrade fiber-matrix bonding [3,6]. When combined to
high temperatures, it may induce irreversible structural changes in the polymer
network. The extent of damage may change swelling, since cracking and blistering
cause higher uptake, whereas the leaching of small molecule components results
in gradual decrease in weight gain [7].

Ultraviolet radiation (UV) can also degrade the matrix and cause irreversible
structural changes. UV radiation can trigger photolytic, photo-oxidative and
thermo-oxidative reactions within the matrix. Degradation can cause from simple
discoloration to substantial loss of mechanical properties as a result of C-C
polymer chair scission [8] due to photo-oxidation [9]. Another effect is the cross-
linking, which restricts molecular mobility and reduces the ability of the material
to accommodate externally applied strain [10].

Marine structures sometimes operate under combined UV and seawater
influence being both detrimental to polymeric composites. Botelho et al. [11]
evaluated the effect of different hygrothermal conditioning on the shear behavior
of carbon/epoxy composites and Mouzakis et al. [9] studied accelerated
environmental aging of glass/polyester composites, reporting a significant
decrease in compression and shear strength. Thus, this paper addresses the effect
of environmental conditioning (accelerated water immersion) on the tensile,
compressive, in-plane shear and viscoelastic properties of flat filament-wound

carbon fiber/epoxy laminates.

3.2 Experimental

3.2.1 Materials & manufacturing

Carbon fiber/epoxy prepreg tow (towpreg) from TCR Composites, with Toray
T700-12K-50C carbon fiber and UF3369 epoxy resin system, was used in this

work. The flat laminates were manufactured using a rectangular stainless steel
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mandrel (327 mm X 228 mm X 12 mm) and a KUKA robot KR 140 L100 with
control and peripheral devices from MFTech, with an achievable tolerance in the
winding angle lower than 0.5%. Hoop flat laminates were produced on the
designed mandrel, as presented in Figure 22. Two simultaneous rovings
(towpregs) were used to produce the laminates. The towpregs were then wound
onto the mandrel. After winding, a polyester-based shrink tape was used to wrap
and help consolidating the laminate during the curing process that followed. The
tape begins to shrink around 70 °C and reaches a maximum shrink force at 150
°C. This aids ply compaction and the elimination of voids, yielding a resin-rich

part surface.

Figure 22. Manufacturing of a flat unidirectional laminate by filament winding.

The laminates were cured by hot compression under 6 ton for 4 h at 130 °C. The
final fiber volume fraction was =72% (measured by acid digestion following ASTM
D3171-11) and mean ply thickness was 0.35 mm in the 4-layer laminate (overall
thickness of 1.40 mm).
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3.2.2 Weathering

The carbon fiber/epoxy specimens were exposed to a combination of
temperature and humidity for 60 days at 80 °C under a relative humidity of 90%
inside a hygrothermal climatic chamber Marconi, model MAS835/UR. The
hygrothermal exposure was carried out following the recommendations of ASTM
D5229M-14. The samples went through a drying procedure to guarantee that they
were dry and in mass equilibrium before ageing, preventing that initial and
atmosphere humidity affected water uptake values [12,13]. The drying cycle can
be summarized as: the sample was weighed, placed in an oven at 110 °C for 24 h,
removed from the oven and placed in a desiccator, weighed again, and placed in
an oven at 110 °C for 3 h. These stages were repeated until the specimen reached
mass equilibrium, and only then, they were placed in the hygrothermal chamber
for 60 days at 80 °C and 90% humidity. The sample mass was periodically
monitored, and moisture absorption (M) was calculated using M = (Mw-Ma)/Ma,
where My and Ma are the wet and dry masses, respectively.

In order to better understand moisture absorption and diffusion response of the
composites herein analyzed, Fick’s analytical model [14], shown in Eq. (75), was

applied to the data.

M, = M, {1 — exp [—7.3 (ﬁ)m]} (75)

where M, is water uptake at a particular time t, M, is the mass at a quasi-
equilibrium state, D is the diffusion coefficient, and h is the specimen thickness.
The diffusion coefficient is calculated from the absorption curve, as shown in Eq.

(76):

b=n(a) () (76)

where the subscripts in M and t refer to a particular mass and time, respectively.
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3.2.3 Characterization

The unidirectional composites were cut longitudinally and transversely to the
fiber direction. Mechanical testing was carried out using an Instron 3382
universal testing machine, with 100 kN and 5 kN load cells, in samples before and
after the environmental conditioning. The test were:

e Tensile: This test was performed at a crosshead speed of 2 mm/min in five
tabbed coupons of controlled geometry dimensions following ASTM D3039-14.
From this test, the elastic moduli, tensile strengths and Poisson’s ratio were
obtained. Two extensometers, one longitudinal and another transversal, were
coupled to the specimens for testing and later removed just prior to rupture.

e Compression: The compressive strength was obtained with the combined
loading compression (CLC) test according to ASTM D6641-09 in five tabbed
specimens. The size of the specimens was 140 mm X 12 mm X 1.4 mm, the gage
length was 12 mm and the speed rate was 1.3 mm/min.

e In-plane shear: The V-notched rail shear method (ASTM D7078-12) test was
chosen. The specimen (dimensions: 76 mm X 56 mm X 2.8 mm) was centrally V-
notched on both sides. The notch angle is 90° and the radius is 1.3 mm. Cross-
head speed was 1.5 mm/min and the shear modulus was determined on six
samples by using a strain gage rosette aligned at £45° at the mid-section of the

sample (as seen in Figure 23).

Figure 23. V-notched shear test with a bonded rosette.
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e Short-beam: Interlaminar shear strength was evaluated through short-beam
tests, following ASTM D2344-13, using a span-to-depth thickness (s:f) ratio of 4:1.
Length and width of the samples followed the recommendations of the standard
(6 X t and 2 X t, respectively).

e Dynamic mechanical analysis (DMA). DMA was used to evaluate the glass
transition temperature (7%) of the polymeric matrix. Analysis was carried out in a
TA Instruments 2980 DMA Dynamic Mechanical Analyzer under single-
cantilever bending mode at 1 Hz frequency, for a maximum displacement of 10
mm, under N2 atmosphere, with a heating rate of 3 °C/min and using 20 X 10 X
2.8 mm?3 specimens.

e Failure analysis: Fractographic studies were carried out using optical
micrographs in a Carl Zeiss Axioscope and scanning electron microscopy (SEM),

in a Phenom ProX equipment.

3.2.4 Failure envelope

Classical failure criteria (Maximum stress, Tsai-Wu [15], Tsai-Hill [16], Hashin
[17], Christensen [18] and Puck [19]) were used to predict failure envelope in the
0,, — Tipplane, assuming the stress in fiber direction being o,, stress in the

transverse g, and 1,, the shear stress.

3.3 Results and Discussion

3.3.1 Moisture uptake

Figure 24 presents the mass uptake for the 0° unidirectional carbon fiber/epoxy
coupons (average of 5 coupons) after hygrothermal conditioning. Water uptake is
influenced by: (1) the hydrophilic character of the matrix and fibers, (i)
fiber/matrix adhesion, (ii1) micro-cracks and (iv) voids. The resin network controls

water uptake and, in turn, the absorption of water influences the network.
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Formation of voids and micro-cracks is induced by water absorption, becoming

more important as the saturation level increases [14].
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Figure 24. Mass gain obtained from experimental measurements and Fickian

diffusion prediction.

Hot/wet environment accelerates the deterioration process of an epoxy-based
composite. Reproducibility of the experimental data is well predicted by the
Fickian model, being both experimental and analytical data representative in
terms of water content of the material. The initial stage till pseudo-equilibrium is
typical of a thermally activated Fickian response, whereas, at longer times, the
uptake occurs at a lower rate mainly due to a combination of mechanisms such as
relaxation of the glassy epoxy network, filling of micro-voids and debonded zones
with water by wicking [20]. Thus, moisture absorption is expected to take place
via diffusion.

Kinetics of the diffusion process depends on temperature and relative moisture
absorption. The higher the relative moisture absorption the greater the absorption
rate. Water saturation (= 0.37%) was reached at around 30 days, and maximum
mass uptake, about 0.40%, was noticed after 42 days of conditioning, being typical

of epoxy resins. Moreover, mass uptake values were relatively low compared to
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literature data for the same matrix and fiber [8,13,14,21], what can be justified by

the high fiber volumetric fraction and good compaction of the layers.

3.3.2 Viscoelastic properties

Figure 25 shows the storage modulus (E') for the unconditioned and conditioned
composites studied. As expected, storage modulus for 0° specimens was higher
than for 90° in all states (glassy, elastomeric and rubbery). This particular DMA
analysis was performed under bending mode, which is markedly dependent on
fiber orientation, being stiffer for fibers aligned along the length of the specimen.
Unconditioned specimens showed higher storage modulus compared to the
weathered ones, which is related to the plasticizing effect promoted by moisture

uptake.
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Figure 25. Storage modulus of the unconditioned and weathered specimens.

The aged composites showed similar behavior at the glassy state, perhaps due
to a post-curing that may take place during ageing. The relatively high
temperatures involved, although not severe enough to break chemical bonds of the
polymer [8], may contributed to the appearance of free radicals in the epoxy

molecules, leading to further cross-linking [9].
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The loss modulus (E”) is related to energy dissipation in the material, and
composites with poor interfacial bonding are prone to dissipate more energy. Some
specimens presented a more flattened loss peak, where the hygrothermally
conditioned specimens had lower loss modulus, as seen in Figure 26. Analysis of
the curves shows that the behavior was more affected by fiber orientation than by
weathering, and the specimens with fibers at 0° presented much higher peaks. For
the 90° specimens, the aged laminate dissipated slightly less energy. This can be
attributed to the inhibition of relaxation processes in the composites, decreasing

mobility at the fiber/matrix interface.
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Figure 26. Loss modulus of the unconditioned and weathered composites.

Tan 6 curves are shown in Figure 27. The unconditioned specimens showed
similar temperature at the peak (i.e. Tg), and the conditioned samples showed
similar and lower Ty values. The weathering effect on the composites is more
clearly observed in this figure, i.e. the conditioned specimens show larger areas
under the peak and lower T, suggesting matrix degradation [22].

Table 3 presents the 7Tg extracted from: (1) intersection between the
extrapolation of the elastomeric plateau and the glass state from the storage
modulus curve, (1) the loss modulus peak, and (111) the tan 6 peak. The
unconditioned 0° specimen showed the highest Tg, but the aged 0° specimen
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showed the lowest value in all methods, thus this specimen is more damaged by
aging, confirming that fiber orientation has little effect on the glass transition of

the polymer.
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Figure 27. Tan delta of the unconditioned and weathered specimens.

Table 3. T; determined by different methods.
T (°C) from T (°C) from Ts (°C) from

Specimen onset E” drop E” peak Tan 6 peak
non-aged_[0]4 78.3 91.0 98.1

aged_[0]4 35.2 47.7 57.9
non-aged_[90] 4 68.9 84.8 94.7

aged_[90]+ 44.7 57.8 67.4

3.3.3 Mechanical properties

Figure 28 presents the typical load vs. displacement curves for all samples.
Based on the mean results of five specimens with acceptable failure, conditioning
reduced tensile strength of the laminates from 1409 + 131 MPa to 1091 + 114 MPa,
around 29%. Although the 0°-oriented specimens presented a slight flattening

near the failure, these specimens presented a brittle behavior, typical for this type

61



of loading/sample.
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Figure 28. Typical load x displacement tensile curves for the studied families of
unidirectional laminates.

Figure 28 also shows tensile behavior of the 90°-oriented composites. Brittle
behavior was dominant for both non-aged_[90]4 and aged_[90]4 specimens and the
ultimate load was significantly low compared to longitudinally oriented laminates.
In addition, aging reduced in about 25% their tensile strength.

Even though the load vs. displacement curves somewhat differ for the various
longitudinally oriented specimens, all coupons showed similar failure mode (see
Figure 29a), with a sudden failure of the fibers. All 10 fractures (5 for aged and 5
non-aged) were characterized as explosive gage middle (XGM). The failure mode
for all 90° samples, conditioned and non-conditioned, was also similar - lateral
gage middle (LGM) failure (see Figure 29a), with only one lateral at the top tab
(LAT) failure. Since the optical micrographs indicated a good quality laminate,
essentially free of voids (Figure 29 (c-d)), a weakened fiber/matrix interface may
have appeared after aging (Figure 29 (d)), corroborated by some resin-rich areas
due to water uptake and more brittle fracture at the carbon/epoxy interface, which

reduced tensile strength. Furthermore, Figure 29 (d) suggests that broken fibers
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tend to initiate failure in adjacent fibers.

Figure 29. Optlcal micrographs are shown for the fractured non-aged_[0]4 (a),
aged_[0]4 (b), non-aged_[90]4 (c), aged_[90]4 (d) tensile coupons.

Stress vs. strain data for the tensile testing of non-aged and aged composites
are shown in Figure 30. The final properties may be summarized as: (1) Non-aged:
E1:=129.8+5.6 GPa and E2;=9.1+ 0.5 GPa, and i1) Aged: E1:=119.7 + 4.1 GPa
and Ez; = 6.3 + 0.8 GPa. A more significant drop in E2 may be justified considering
that this property is more influenced by the characteristics of the matrix, which is
more severely affected under hygrothermal aging.

Figure 31 presents the longitudinal (¢1) and transverse (e2) ultimate strains of
the composites. For the 0° laminates, a more linear shape of the curves is noted,
since ¢1 1s much higher than e2, leading to a more consistent relationship between
strains. The measured major Poisson’s ratio (vi2) was 0.31 + 0.02 for the non-
aged_[0]4 coupon. For unidirectional laminates, vo1 is not easy to measure because

of the very low strain magnitude. Nevertheless, the experimentally measured va1
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was 0.020 £+ 0.001, very close to that estimated through the correlation
v,, =v;, xE,/E,, i.e. 0.021.
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Figure 30. Stress X strain profile plots for all coupons measured by longitudinal
and transversal analogical extensometers.

Compressive results for all samples are presented in Figure 32. A non-linear
behavior was noticed for non-aged and aged specimens, mainly attributed to
micro-buckling caused by delaminations, as suggested by the tiny discontinuities
along the testing direction, mainly for non-aged_[0]4+ and non-aged_[90]4 coupons.
It 1s important to bear in mind that the compressive load is transmitted though
shear from the fixture to the specimen, and shear has a significant influence up
to around 60% of the test, when a purer compression stress state is achieved. The
specimen with longitudinally aligned fibers is more affected by aging since the
decrease in matrix modulus favors micro-buckling. On the other hand, the 90°
specimens are less affected by aging since, under compressive loading, failure
occurs at the transversally oriented carbon fiber.

Unlike tensile failure, the compression fracture surfaces are not usually normal
to the loading direction, but slightly angled, since compression leads to a small

degree of in-plane shear during fracture [23]. Since the laminate with compression
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fracture is still able to carry load after ultimate failure, minor damages such as
longitudinal splits and delaminations may occur [24]. These characteristics can be
confirmed in Figure 33, highlighted as an implication of the fractured non-
aged_[0]4 specimen. The morphology of the failure points that band of fibers fail

at similar lengths, leading to formation of kinking bands.
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Figure 31. Longitudinal X transversal strains for determining the major (a) and

minor (b) Poisson’s ratio for non-aged_[0]4 (a) and non-aged_[90]4 (b) tensile
specimens.
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Figure 32. Typical load x displacement compressive curves for all specimens
studied.

kinking band

micro-buckled fibers

Figure 33. Optical micrographs for the fractured non-aged_[0]4 (a), aged_[0]4 (b),
non-aged_[90]4 (c), aged_[90]4 (d) compressive coupons.

Figure 34 displays the shear stress X displacement curves obtained in the V-
notched rail test method. These plots show typical shear behavior, and after
around 50% of the test, most specimens started to delaminate, followed by
horizontal micro-cracks at the gage area. Good compaction of the laminates

manufactured by filament winding can be inferred from these graphs.
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Figure 34. Typical shear stress X displacement curve profiles for non-aged (a)
and aged (b) coupons.

The breaking load was c.a. 40% lower for conditioned specimens, indicating
a strong aging effect since this is also a matrix-dominated property. The water
absorbed by epoxy-based composites causes reversible plasticization of the matrix
and the combined moisture and temperature action yields dimensional changes
and induces stresses that are detrimental to the fiber—matrix interface.

The shear stress X strain profile curves are presented in Figure 35. For both
non-conditioned (Figure 35a) and conditioned (Figure 35b) specimens the curve
profiles were very linear, with R2 > 0.99 for all specimens. Shear modulus reduced
after aging, from Gi2 = 5.44 + 0.48 GPa to Gi12 = 3.89 + 0.19 GPa.

The failure mode of all specimens (Figure 36) was very similar, being
characterized as horizontal cracking between the notches (HGN) and multi-mode
cracking at the gage section between the notches (MGN). Crack started
horizontally close to the top notch, probably due to some stress concentration
caused by machining of the notches. Later, many delamination -cracks
perpendicular to the loading direction appeared at the midsection of the specimen.
Representative micrographs of the notch areas of 0° specimens are highlighted in
Figure 36. Matrix cracking and fiber/matrix debonding dominated the failure

mode for unconditioned specimens, whereas large delaminations initiated from
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hygrothermally-damaged resin-rich regions dominated for conditioned specimens.
These cracks originated primarily from fiber splitting at a particular lamina and
interlaminar shear at the carbon/epoxy interface. In parallel, as aging deteriorates

the epoxy matrix, it decreases overall interfacial strength of the laminate.
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Figure 35. Shear stress X strain curves for non-aged (a) and aged (b) specimens
for the determination of shear modulus.
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Figure 36. Representative optical micrographs from the non-aged (a) and aged
(b) [0]4 tested shear specimens.

Short beam strength (SBS) results are shown in Figure 37. SBS for 0° samples
was 69.9 £ 1.1 MPa and 49.5 + 1.3 MPa for non-aged and aged, respectively. For
transversally aligned fibers, SBS reduced from 12.6 + 0.6 MPa to 7.4 + 0.7 MPa
for non-aged and aged laminates, respectively. Short beam is one of the most
recommended tests to investigate fiber/matrix interface and, from these results,
it is clear that aging damages the interface, reducing interfacial strength in about
41% and 70% for non-aged_[0]4+ and non-aged_[90]4, respectively.

Typical load vs. displacement curves suggest that the 0° coupons failed by
shear, presenting a non-linear behavior followed by discontinuities along the test,
typical of delaminations and interlaminar fractures. On the other hand, the 90°
samples presented a more linear behavior with brittle fracture, suggesting a
strong influence of tensile load in the test. As in Almeida Jr. et al. [25], the short
beam strength is strongly dependent on fiber orientation and it decreases from 0°
to 90°.
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Figure 37. Short beam stress vs. displacement for all family of laminates
studied.

Even though shear is the dominant loading in this test, the internal stress state
1s complex and a variety of failure modes can occur, such as interlaminar shear,
micro-buckling, flexure, tension, compression or their combination. In this test,
the maximum shear stress occurs in a region that other stresses might also exist
[26] and stress distribution may be distorted, with peak stresses taking place close
to the loading points, even if the recommended span-to-thickness ratio of 4:1 [27]
was used. Also, the local stress state due to the applied load may involve several
shear-stress concentrations combined with transverse and in-plane compressive
stresses.

Figure 38 presents representative SEM images for the unconditioned 0° and
90° coupons. Failure in both 0° specimens was as expected, that is, large
delamination at the mid-plane of the specimen thickness and multiple
translaminar horizontal cracks, characterizing interlaminar shear failure [26,28].
On the other hand, both 90° specimens showed a matrix-dominated failure and
did not present evidence of shear failure. Indeed, a vertical crack initiated at the
specimen bottom surface between the supporting cylinders, characterizing failure

by flexure and primarily transverse tensile, justified by the brittle behavior of
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epoxy and fiber orientation. Compressive failure was not noticed.

1mr;'1 = o - *&
Figure 38. SEM micrographs of the fractured short beam specimens:
non_aged_[0]4 (a) with a zoom at the delamination (b), and non_aged_[90]4 (c)
with a zoom at the crack (d).

The achieved material properties are compiled in Table 4. The data presented
low scatter in general, being attributed to the advanced and automated
manufacturing process used and the laminate consolidation by hot compression
prior to curing. The final laminates were nearly free of voids, as confirmed by
optical and SEM micrographs. Reduction in all properties was noticed for the aged

laminates due to the aforementioned reasons.

3.3.4 Failure envelopes

Failure envelopes for both non-aged and aged laminates were produced, based
on several failure criterion as shown in Figure 39, in g,, — 7,, plane. In most cases,
matrix failure implies in catastrophic failure of the laminate. In those cases,

ultimate failure stress and strain of the laminates are the stress/strain
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corresponding to matrix failure [28].

Table 4. Summary of the measured properties.

Elastic Non-aged Aged Variation
El,t = El,c (GPa) 129.3+ 3.6 119.7+ 4.1 17%
E2’t = E2,c (GPa) 9.11+0.49 6.3+0.8 131%
G,, (GPa) 5.44 £ 0.48 3.89+0.19 128%
Vo, 0.322 +£0.023 0.331 +£0.011 13%
v, 0.022* 0.029*
Strength Non-aged Aged Variation
X (MPa) 1409.9 + 131.6 1091.0 £114.0 123%
Y, (MPa) 42.5+3.2 31.8+1.2 125%
X (MPa) 764.1 + 79.6 621.2 £ 81.0 119%
Y (MPa) 1345+ 7.8 121.6 £ 9.8 110%
S,, (MPa) 68.9+5.1 41.4+4.0 140%
SBS [0]+ (MPa) 69.9+1.1 49.5+1.3 129%
SBS [90]+ (MPa) 12.6 £ 0.6 7.4 +£0.7 141%

For the maximum stress failure criteria, there is no shear. For all other criteria,
shear stresses are taken into account, being more theoretically accurate for a case
in which the 0,, — 7,, plane is under study. Under tensile stress, all failure criteria
tend to produce similar values due to the low magnitude of the transverse tensile
strength of the unidirectional laminate. However, for the combination of
transverse compression and in-plane shear, the envelopes present different
predictions. In particular, the Puck criterion can be related to the previous optical
and SEM results, since it suggests angular fracture for the specimens under
compressive loading due to a combination of micro-buckling, compression and
shear forces, typical of the Mode B inter-fiber failure. In addition, for the in-plane
shear tests, delaminations, fiber/matrix debonding and interlaminar fractures
were reported, being characteristic of the Mode C inter-fiber failure in Puck

criterion.
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Figure 39. Failure envelopes for both non-aged and aged composite laminates
for several failure criteria considering o;; = 0.

3.4 Conclusions

In this work, the effect of weathering on tensile, compressive, in-plane shear,
interlaminar and viscoelastic properties of flat carbon fiber/epoxy composites
manufactured by filament winding were evaluated. The composite coupons were
subjected to an accelerated hygrothermal conditioning for 60 days under 80 °C

and relative humidity of 90%. Moisture absorption achieved a maximum of 0.42%
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in weight, with saturation at around 33 days. Non-Fickian kinetics was found to
govern moisture absorption in the final stages of weathering probably due to the
leaching of low-molecular weight molecules. Matrix plasticization and a strong
variation in 7Tg with aging were also noticed, being the lowest Ty found for the
conditioned 90° specimen.

Regarding mechanical properties, both tensile and compressive
strength/modulus values were found to decrease for aged laminates, as well as the
Poisson’s ratio. The 90° specimens were more strongly affected by aging, since a
matrix-dominated failure is expected in this direction. Mean shear modulus and
strength reduced in as much as 30% and 40%, respectively, and the dominant
failure mode of the V-notched specimens was primarily fiber/matrix debonding
and delaminations. Short-beam tests were considered successful since the
specimens failed by interlaminar shear, with large delaminations and multiple
horizontal cracks throughout the specimen half-thickness for the 0° laminates.

The fractographic analyses justified the strong effect noticed on matrix-
dominated properties due to the degradation of the epoxy matrix. This
degradation led to a subsequent decrease in interfacial strength, which dominated
the reduction in shear properties. Based on the fractographic analyses and the
estimates, the Puck’s failure criterion was found more accurate, being B and C

inter-fiber fracture modes dominant for the studied laminates.
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Abstract

In this work, the load sharing ability of metallic liners in type III composite
overwrapped pressure vessel (COPV) was investigated by means of accurate
numerical models based on finite element method (FEM) in order to realistically
represent the hybrid metal-composite structure. The varying thickness of the
composite layers, as well as their angles throughout the dome surface, were
accounted for in the model. The study focused on the influence of the material
properties and the liner-to-composite thickness ratio on the stress and strain
distribution between liner and composite at the cylindrical, dome and polar boss
regions. Two novel concepts for the evaluation of the structural response of a
COPV were introduced, namely: (i) the liner stress and strain fractions, and (i1)
the correlation with liner-to-composite thickness ratio. The results show complex
overall behavior close to the onset of plasticity of the liner, which is critically
investigated. A decrease in liner stress fraction was found for higher internal
pressure loads since the stress field is increasingly dominated by the composite
overwrap. Also, the von Mises equivalent stress along the longitudinal profile of

the structure showed a peak at the dome of the liner, whereas for the composite,
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the peak was at the shoulder region. This was justified considering that, at low
pressure, the liner operates elastically in compression-tension mode and the

composite in tension-tension mode.

Keywords: COPV; finite element analysis; liner load share; thickness ratio;

filament winding.

4.1 Introduction

Composite overwrapped pressure vessels (COPV) are amongst the most
efficient structural concepts for high-pressure storage of fluids. The main
applications are portable or industrial gas storage tanks and onboard fuel tanks
for vehicles, where their weight savings when compared with classical metallic
solutions may reach 75% [1]. Due to the very high pressures involved and the
safety risks associated with the use of COPV, their greater acceptance in several
markets still depend on an accurate and reliable knowledge of their behavior.

Pressure vessels have been classified into: fully metallic tank (Type I), metallic
liner hoop-wrapped with composite (Type II), metallic liner fully overwrapped
with composite (Type III), polymer-lined composite vessel (Type IV) and linerless
composite pressure vessel (Type V). Their suitability to a particular application
depends upon associated structural responsibility, critical weight, load level,
stored fluid and cost (manufacturing, transport, installation and maintenance) [2].

The liner of a type III COPV, unlike types IV and V, can effectively share part
of the load to which the COPV is subjected, having a non-negligible structural
contribution to the overall response. Type III COPV are typically produced in two
separate steps, the manufacturing of the liner and the composite overwrapping by
filament winding. The composite outer shell can be wound following different
patterns and layups, allowing tailored designs for each application and/or required
performance. This is of great importance for the optimum distribution of load

between the metallic liner and the composite layers. It is common understanding
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that under regular operating conditions, the liner of the COPV should work in the
fully elastic regime, but COPV mass efficiency suggests using its plasticity. If a
thin liner is used, the composite must bear most of the load and constrain the liner
enough to prevent its plastic deformation. However, technological and economic
aspects may drive the choice of liner thickness and composite configuration so that
an optimized combination is reached [3].

There are usually three main regions in a COPV liner [2]. The polar boss is the
interface region with external devices. The dome is a critical section and its
geometry strongly influences the overall COPV’s performance. The main reasons
for this are: (1) the liner typically presents thickness variations in this region due
to its own manufacturing method (e.g. deep drawing), (2) the composite layup over
this region is characterized by continuously changing angles in each ply and (3)
the turnaround end zones of each layer may be designed considerably differently,
implying very different stiffening profiles. Therefore, the dome region may
undergo quite different stress levels depending on the implemented design [4].
And although spherical domes maximize the overall strength under static internal
pressure [5], the need to combine the structural contributions of the liner and the
composite, as well as the manufacturing feasibility, leads to other profiles. In
particular, the path of the winding band around the dome is quite complex due to
changes of relative angles, from the nominal winding angle to 90° at the
turnaround zone. Further complexity arises from the unlike stiffness between
liner and outer composite wrap.

Son and Chang [3] presented three modelling options for a Type III pressure
vessel for hydrogen storage based on aluminum liner overwrapped by
carbon/epoxy composite. A laminate-based modelling approach which deals with
averaged anisotropic properties (easier and faster modelling) but underestimated
generated stresses, especially at the dome regions. A ply-based modelling based
on orthotropic ply property to finite shell element, considering the actual fiber
direction in each layer to predict an accurate stress distribution. And a third

approach based on a combination of both. The full ply-based model presented more
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accurate stress distribution at the dome regions, which was experimentally
validated. Park et al. [6] modelled the winding patterns of COPVs for arbitrary
surfaces and used these patterns in the finite element analysis (FEA). The
developed algorithms aimed at finding the optimum winding angle and composite
thickness. They reported that the difference in winding angle between the first
and last plies reached 18° near the polar openings. Thus, a complete knowledge of
the actual through-the-thickness change of winding angle is required for precise
modeling of stress distributions.

Metallic liners share the load with the composite shell and this share is
essentially dependent on the liner material and thickness, and the geometry of
the COPV. Several studies in the literature [7,8] focus on non-load sharing liners
overwrapped by composite layers. However, depending on the specific case, the
load in the liner should be taken into account when assessing the COPV in-service
behavior for an optimized design.

In this context, this work investigated the effect of the variation of liner
thickness on the load sharing ability of aluminum and stainless steel liners for
similar COPV geometries. Stress and strain were numerically analyzed in all
regions of the liner and the composite structure and the geometries and specific
winding features were accurately modelled in accordance with realistic winding

possibilities as reported in a previous work of the group [9].

4.2 Finite element structural modelling

Pressure vessels were modelled using aluminum or stainless steel liners, fully
overwrapped by a T700 carbon/epoxy towpreg. The used elastic properties of the
metallic liners and the composite layers are presented in Table 5 [10].

Structural modelling was carried out based on finite element method (FEM)
with the Abaqus® 6.13 software. Nonlinear geometry was considered in all cases
since large and unbalanced deformations are expected. The 20-layer composite

lay-up used for the COPV was comprised of: (1) Layers 1-10: hoop winding (90°),
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frictionless, overall thickness of 5.0 mm and 25 mm band width; (i1) Layers 11-20:

helical winding (+20°), friction coefficient of 0.2, overall thickness of 8.0 mm. The

same dome shape and outer dimension (505 mm) of the liner in the cylindrical

region was used (see Figure 40).

Table 5. Elastic properties of the liners and the composite [6].

Property Aluminum Stainless steel T700
Ei1: (GPa) 73.77 193.71 148.24
E22, E3s3 (GPa) 73.77 193.71 1.56
Vi, Vi3 0.33 0.26 0.28
V23 0.33 0.26 0.31
G2, Gi13 (GPa) 27.73 77.21 1.46
G23 (GPa) -- -- 0.56
¢ 170.0 mm
! f’r Pala.r.boss
R 248.1 mm 76'6‘“‘"‘ — Y
lv]
:
540.0 mm  1026.7 mm n
. X/

Figure 40. Geometrical specifications of the liner.
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The geometry and the model were assumed axisymmetric. This assumption is
considered valid for winding patterns with sufficiently high number of +¢ and —¢
angles, resulting in angle-ply balanced laminates for all helical patterns. This
assumption implies that: 1) helical layers are treated as symmetric angle-ply
laminas (as expected for a filament wound part), i1) no coupling between bending
and extensional strain occurs, and 1i1) in-plane shear strains are zero. Thus, the
helical layers can be modeled as orthotropic layers [11].

Thickness of the liners was varied within 3-7 mm. The liners were meshed with
four-node linear quadrilateral axisymmetric elements of type CAX4R with
reduced integration. A mesh of 39932 elements and 44910 nodes was used, with
eight elements through-the-thickness in the cylindrical and dome sections.

Regarding the composite layers, the changing of winding angle in the dome
region of the COPV was realistically modelled, with 0.5° increment for each new
“split angle slice” until the 90° value was reached at the turnaround zone (polar
boss), following what was verified in the actual manufacturing process. The
models were developed using axisymmetric quadratic triangular elements of type
CAX6 and axisymmetric quadratic quadrilateral elements of type CAXS8. The
composite vessel was split into 50 partitions with 600 elements along the
longitudinal profile and 4 elements through-the-thickness of each layer,
amounting to a mesh of 25128 elements. Figure 41 displays the mesh of the
composite lay-up, where distinct colors represent angle changes and the yellow
extremity represents the turnaround zone. The over thickness built-up near the
turnaround zone was also defined based on previous experience when
manufacturing similar COPV. Therefore, a realistic composite lay-up is claimed
herewith.

A convergence study over the structure was made out for detect some
mathematical or geometric singularity, especially at the connection between the
cylindrical region and dome, and at the polar boss area. This study was based on

realize the same analyzes with different element size and mesh density.
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Figure 41. Mesh of the composite layup with color-based materials using
winding angle increments of 0.5¢ at the dome section. The global rectangular
coordinate system is shown.

An internal pressure of 70 MPa (700 bar) was applied using 10 equal
increments. A constrained interaction was defined between the outer surface of
the liner and the inner surface of the composite lay-up in order to numerically
tying them. Perfect bonding between them was assumed to prevent buckling of
the structure and liner/composite debonding, which are not in the scope of this
study. Stress and strain in the liner and the composite were analyzed at three
points of the COPV, middle, dome and edge-regions, as highlighted in Figure 42.
These were selected to represent the three main regions (cylindrical, dome and
polar boss) of the COPV. The average of nine integration points (only for composite
elements) is reported for the stress and strain along the elements.

The stress-strain constitutive relationship for a generic layer in a composite

laminate with one plane of symmetry is given by [12]:

&11 S11 S12 S13 0 0 | (011\

€22 S12 S22 S23 0 0 S26 022
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V12 LS16 S26 Sz 0 0 Seed ~012
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where ¢; and y;; are the normal and shear strains, o;; and 7;; are the normal and
shear stresses, respectively and [S] is the compliance matrix. For filament-wound
structures, which are typically axisymmetric, these relations are better
represented using an off-axis cylindrical coordinate system (r,6,z), as shown in

Figure 43.
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Figure 42. View of the COPV with the analyzed points highlighted.

~

Figure 43. Cylindrical coordinate system for a wound structure in a differential
element [9].
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The stress-strain relationship for an orthotropic material on its principal
material directions are shown in Equation 78 [11,12]. In addition, [S] 1is
rearranged for an orthotropic material, since the shear coupling terms are zero for

a +¢ laminate.

(€11 S11 S12 S13 0 0 0 7,011

€22 S12 S22 S23 0 0 0 (0'22]
é 833 L — 513 523 533 0 O O 033 ¥ (78)
I]’23 | 0 0 0 Sia 0 0 |)023 |

V31) 0 0 0 0 Sec 0 L031)

Y12 0 0 0 0 0 Seel 1012

The winding angles in the FW process are characterized by balanced +¢ and —
¢ wrapping paths over the tank. According to Peters [13], the layers can be
assumed symmetric = ¢ angle-plies, zeroing the bending (B;;) and shear-extension
(A16,456) terms of the stiffness/compliance matrix according to the classical
laminate theory.

In a multi-layered filament-wound pressure vessel each angle-ply layer, with
its own winding angle, is modelled as orthotropic and its elastic constants are
assumed as those of a balanced and symmetrical laminate, when is similar to a
two-layered laminate with + ¢ and — ¢ winding angles amounting the same layer
thickness. So, the stress-strain relationship can be written in matrix notation

using cylindrical coordinates (Figure 43), as follows:

{E}T,B,Z = [S]{Ur,e,z} (79)

Considering cylindrical coordinates, Equation 79 may be written in terms of

engineering constants, as follows:

(Srr\ 1/Err _VTH/ETT _Vrz/Err 0 0 0 Opr
o0 —Vro/Err  1/Egg  —Vg,/Egg 0 0 0 Ggg

J €2z £ — _Vrz/Err _VBZ/EBH 1/EZZ 0 0 0 Ozz (80)
Yro 0 0 0 1/Gg, 0 0 | Tro |
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Vzo 0 0 0 0 0 1/G,e) 20
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where Ej; and G;; are the elastic and shear constants, respectively, and v;; is the
Poisson’s ratio.

A homogenization process is required for estimating the nine elastic constants
for each layer. The stresses in a particular layer (Equation 79), which comprises
two composite bands, can be can be transformed from the local direction
(subscription ‘') to a global direction (subscription ‘g’) as shown in Equation (79),

using the known transformation matrix [T].
{0}y = [Tl{oh (81)

Since each layer is assumed orthotropic, some of the off-diagonal terms can be
neglected in the homogenization process. This enables approximation of a truly
three-dimensional structure using a simplified axisymmetric finite element model

[9,10,11].

4.3 Results and discussion
4.3.1 Stress analysis

In Figure 44, the variation in stress along the liner thickness observed in both
the liner and the composite is shown. The composite wrapped aluminum liner
displayed the highest stress at the midpoint (Figure 44 (a)), and the steel-based
structures the lowest. This behavior infers an overcome stress in the aluminum
liner just at a pressure of 70 bar, upon which the composite layers start bearing
some of the load. However, the steel liner supports more load than the composite,
inferring that stainless steel liner is normally carrying load in the entire structure
and prevents the structural safety of the composite part at the same pressure load.

Figure 44 also allows analysis of the effect of liner thickness. In all graphs,
stress decreases for higher liner thickness, for both liner and COPV, which is
expected since a thicker liner is able to sustain more load for a particular stress
level. Figure 44 (b) indicates that the aluminum liner supports more load than the

composite shell at the dome section. This occurs since the stress level at the
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composite is nearly constant thought the liner thickness, and only at this section
the liner effectively carries load. In addition, a possible pre-stress from the
winding process or an autofrettage process could influence in the first cycles, and
for this reason were not taken into account. At the edge (Figure 44 (c)), the overall
stress behavior is similar to the mid-point, but with lower stress level, since the
difference between the Liner_alum and Compos_wrap_alum in these sections is
within 55-118 MPa and 103-271 MPa, respectively.

The sum of the von Mises equivalent stress at the liner and the composite along
the structure is also shown in Figure 44. At the midpoint, the total stress shared
by the COPV is independent of the liner material, differently from what is
observed at the two other points. As the applied pressure increases, all points
present sums independent of the liner material. The von Mises equivalent stress
was chosen to compare both the liner and the composite since in the absence of
relevant shear stress in the composite, it is expected to yield similar results to
other stress criteria. Likewise, Lin et al. [14] designed composite pressure vessels
for hydrogen storage through FEM aiming at minimize the von Mises stress in the
metallic liner and composite layers. They reported that the thickness is dominant
for that, but winding angle is not negligible.

Figure 45 and Figure 46 show the evolution of stress for higher internal
pressure (140 and 350 bar, respectively). Unlike in the mid and edge points, stress
in the liner at the dome region was higher than in the composite. This may be
justified considering that there are winding angle increments of 0.5° at the dome
section, which means that the composite loses circumferential strength in this
section. Because of that, the isotropic liner material becomes increasingly
responsible for withstanding a greater portion of the load, as shown in Figure 45
(b). The stress distribution at the edge is complex, because this is a turbulent zone
due to the return of the winding cycle, achieving high angles, c.a. 90°, and back at
the start of another winding cycle. Also, the polar boss is an intrinsic stress
concentration region due to local geometrical and physical discontinuities,

yielding higher stress gradients. This discontinuity also occurs in the dome
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section, but, in this region, the winding angle is closer to the desired one, providing

better mechanical stability.
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Figure 46 presents the von Mises equivalent stress for a pressure of 350 bar.
Stress in the composite overwrap is higher than in the liners at the mid- and edge-
sections, and lower at the dome section. This evidences a decrease in load sharing
of the liner along the structure. The liner material did not exert significant
influence in load sharing and the difference between aluminum and steel was
below 4%, except at the cylindrical section. It is also interesting to notice that, at
350 bar, all sums of the stresses are nearly overlapping.

To enable comparison between different COPV configurations, three simple and

novel concepts are proposed in this work: the liner stress fraction (o ), liner strain

fraction (&, ) and the thickness ratio (t, ) defined as:

O, €

Oy =

o, +0, g +é&, "ot (82)

where: g, and o, are the stress at a particular position of the liner and the

composite, respectively, ¢, and &, are the strain at a particular position of the liner
and the composite, respectively, t, and t, are the thickness of the liner and the

composite, respectively.

The variation in liner stress fraction with internal pressure (up to 700 bar) at
the selected regions is shown in Figure 47. It can be seen that the liner stress
fraction decreases with pressure for the whole range of thickness ratio studied. It
can also be concluded that: 1) in the mid-point (Figure 47a), the liner stress fraction
varies coherently and tends asymptotically to a fraction of around 10% for all
thickness ratio; 11) the liner material influences load fraction up to a pressure of
around 210 bar. For higher pressures, yield stress of the liner is reached, and its
contribution to the structure gradually reduces; iii) for the mid- and dome-point
(Figure 47a-b), the liner share stress displays a decreasing trend; iv) the stainless
steel liner shared a greater portion of the load in the structure than the aluminum
one; and v) the behavior at the edge-point (Figure 47c) was more complex, and a

clear trend for the variation in liner stress fraction could not be identified. In this
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case (edge point), stress concentrations and, in particular, plasticity of the liners

seem to govern the overall contribution.
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The stress fraction at the dome point was the highest among the evaluated
regions, reaching 80% for the Steel_tr = 0.38 and Steel_tr = 0.50 specimens at 70
bar (Figure 47). Here again the elasto-plasticity of the isotropic liner and the
increase 1n winding angles of the composite contributed to that. These results are
in agreement with those of Kabir [15], who found that incorporation of a liner
decreased maximum stress (from 460 to 330 MPa) in a composite overwrapped
metallic liner structure. For a stiff liner, the load sharing is remarkable, reducing
observed maximum stress.

For a better understanding of the aforementioned results, Figure 48 shows a
plot of the von Mises equivalent stress along the length of the vessel with liner
thickness of 3 mm under an internal pressure of 70 bar. The dome point was
selected to coincide with the peak point for the liner curve profiles presented in
Figure 48. Liner material shows a strong effect on the stress at this pressure, and
the steel liner yields higher stresses than the aluminum one due to the higher
stiffness of the steel. Also because of that, stress at the mid-point is lower than at
the dome section for the aluminum liner, whereas for the stainless steel liner they
are similar. Stress in the composite shells varies accordingly, being higher when
the stress in the liner is lower.

Mention must be given to the geometrical singularity that occurs at the
connection between the cylindrical-dome regions, coincidentally at the end of the
hoop layer, becoming an overstress on this point, due to lack of reinforcing layers
with nominal angle at this region. A convergence study was carried out to check
for a possible mathematical singularity in this point, but that was not seen,
whereas a geometrical singularity plus an overstress were noticed.

Load bearing liners are designed to carry one-third to one-half of the overall
internal pressure load whilst in the elastic regime. An overwrapped pressure
vessel exhibits a non-uniform distribution of stresses and strains owing to a
number of factors, including: the variations in the liner geometry and its

interaction with the composite overwrap, the relative stiffness between liner and
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overwrap, the liner-overwrap interface slip features and infeasible curvature

variations [16].
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Figure 48. Von Mises equivalent stress along the vessel’s axial length for a
pressure of 70 bar (liner thickness of 3 mm).

For type III vessels, filament stress—strain behavior is linear elastic until

ultimate strain and even yonder to bursting. Nevertheless, during pressurization,

the metallic liner shows yield and plastic flow, as the liner is pushed towards the

filaments that try to return (elastically) to their original size. Thus, at zero or low

pressures the metal is under compression and the filaments are in tension. Thus,

the metal operates from compression to tension while the filaments operate in a

tension—tension mode [13].
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4.3.2 Strain analysis

The strain level of the COPV was evaluated for the same regions and pressure
levels previously shown. Figure 49 presents the maximum principal strain for
different liner thickness at a pressure of 70 bar. Figure 49(a)-(b) indicate similar
results for the liner (aluminum or steel) and the respective composite overwrap.
A higher strain for the aluminum based COPYV is seen due to their lower strain at
break. Figure 49 (c) also evidences this trend, with higher deformation for
aluminum liners, but the strain levels were different for the liners and the
respective composite overwrap since the composite deformed more than the liner.
As cited by Park et al. [17], the internal pressure acting across the polar opening
must be fully transferred to the structure within the boss flange and therefore the
dome—polar boss interface is a highly stressed area. Still according to these
authors, compression, tensile, bending and moment act simultaneously in the
polar boss region under biaxial loading. A comprehensive analysis of each region
and load case might be needed in order to identify (and decouple) the interacting
phenomena, which includes verification of stress/strain levels in more than a
single through-the-thickness point.

Figure 50, which shows the estimated strains for a pressure of 140 bar,
presented the same trend of that for 70 bar, and for higher liner thickness, overall
strain decreases in all sections of the COPV. The composite shell deformed more
than the liner only at the polar boss region. And, if this area was reinforced
(thicker), the behavior would be the same as the other COPV regions.

A slight change in the influence of the liner material is observed for 350 bar
(Figure 51). The strain levels are generally lower and the stainless steel liner
showed slightly higher strain than the aluminum-based structures. At the edge
region, the behavior was the same as before, 1.e. higher strain for aluminum based

structures, and for the composite layers in relation to the liners.
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Figure 52 shows the liner strain fraction, ¢ , for the studied regions. For the

mid- and dome-point, the structures with a thickness ratio of 0.88 and 0.63 share
comparatively higher strain than the others, even though the range of strain is
narrow (50.0-50.3%). The strain fraction of the liner at the edge section presented
variable results which may be justified considering that this is a complex zone.
This instability is related to physical and geometrical discontinuities resulting in
high gradient forces that converge towards a unique region (or even point), which
1s the connection between the dome and polar boss. Also, this behavior is governed
by geometrical particularities, such as thickness variations and complex
composite layup in this region.

Figure 53 presents a plot of the strain along the axial length of the 3-mm thick
COPYV at 70 bar. Strain at the cylindrical region of the COPV is lower than at the
other points, being a consequence of essentially tensile forces that act on this
region. In the dome section, however, bending starts to influence the overall
behavior and, in the polar boss, many mechanisms act simultaneously, with their
relative contribution varying at each pressure level.

Strain continuity at the liner/composite interface must be examined to
determine the elastic load sharing prior to proof of the vessel, since the stress in
the liner is less than biaxial yield stress. As the “safe” vessel is loaded up to the

initial liner yield point, the strains are governed by the pressure strain up to the

liner yield strain, where¢ =&, =¢, [18]. It is important to add that strain in the

vessel 1s controlled by the composite overwrap, which is assumed to remain elastic

until failure occurs.
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4.4 Conclusions

A numerical study based on FEM aiming at evaluate the load sharing ability of
aluminum and stainless steel liners in type III COPV was presented. The focus
was to analyze the stress/strain relationship for different geometrical (liner
thickness) and material (aluminum or steel) conditions for various loading
scenarios. The results were as expected at load levels in which the common
expertise allows an intuitive understanding, but a rather complex phenomenon
was reported for certain load cases.

The relevance of this theme is consensus among researchers and engineers in

this field. Type III liner may effectively share the load of the structure in a wide
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pressure range, decreasing for higher internal pressure applied (e.g. 10% of the
overall stress for 700 bar, and 80% for 70 bar). The analyzes provided good
understanding of the behavior for different regions of a COPV. The observed strain
for various thickness ratios were readily interpreted for the cylindrical and dome
region but, for the polar boss area, different trends were observed due to the
simultaneous mechanisms that act in that area. The parameter called liner stress
fraction, proposed in this work, was found to be a practical tool for analyzing the
liner contribution in the overall structure. However, the liner strain fraction
parameter requires a more complex analysis and still demands representative

experimental testing with strain gages for validation.
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Abstract

In this work, damage and failure in carbon fiber reinforced epoxy filament wound
composite tubes were thoroughly evaluated through a proposed damage model,
which 1s able to identify different failure modes. Moreover, a non-linear finite
element model based on the arc length method was developed. The tubes were
manufactured via dry-filament winding using T700 towpregs, and subjected to
external pressure tests to evaluate computational analyses. Numerical results
indicated that the tubes with a diameter-to-thickness ratio (d/t) higher than 20:1
fail by buckling, whereas the tube [90+5512/90], which has a lower d/t ratio
presented failure primarily driven by in-plane shear, with delaminations. These
results were compared with experimental tests, and relative differences in
external pressure strengths were lower than 8.4%. The developed model presented
a low computational cost and a very good agreement with experimental results,

being very attractive to both academic and industrial sectors.

Keywords: Failure analyses; Buckling; Damage model; Finite element analysis;

Filament winding.
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5.1 Introduction

Laminated curved structures are increasingly being used as load-bearing parts
in several fields, such as aeronautic, aerospace and marine, mainly due to their
outstanding mechanical properties, namely high strength and stiffness, low
welght, and low susceptibility to corrosion. Especially in the marine field, the
development of subsea tools for inspection of pipelines and other equipment
currently faces a technological bottleneck regarding design of small pressure
vessels for ultra-high depths [1]. This limitation is related to the need for adapting
ever larger and heavier components, such as phased array ultrasonic systems and
X-ray tubes. These equipment are used in remote operation vehicle (ROV) to
monitor risers, which present a limitation in payload of about 150 kg (in water).
Thus, there is a demand to develop ultra-light structures with high external
pressure strength and also free from corrosion in the marine environment [2],
which sometimes can be achieved with composite structures.

For an efficient design of composite tubes under complex loadings, it is essential
to study their overall mechanical response and failure by incorporating geometric
nonlinearities and damage initiation/evolution into the analysis [3].
Consequently, these composites present a nonlinear behavior and their failure is
a consequence of a series of events. This typically occurs with composite tubular
structures under compressive loading [4], and comprehensive modeling and
manufacturing allows a better understanding of their behavior.

Among the manufacturing processes available for tubular composite structures,
filament winding (FW) stands out due to factors like high accuracy in fiber
positioning, high fiber volume fraction, low void content and process automation
[6]. These tubes normally suffer compressive-dominant loading (e.g. water
external pressure). As this load gradually increases, the structure starts to deform
stably and, when the load achieves a critical value, equilibrium ceases and
instability may occur. Buckling occurs when the tube suddenly deflects unstably

and loses its capacity to resist loading. This phenomenon can be identified when
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the pressure—displacement curve presents a sharp drop after buckling, which is
called unstable buckling [6].

Different researchers have investigated this phenomenon [7,8,9]. For instance,
Messager et al. [10] studied compressive-dominant loadings on shell composite
structures. They concluded that the most significant load is the ultimate one,
which may be reached either when the structure collapses or when the material
fails plastically. These equilibrium configurations strongly differ, and the
transition from well behaved to buckled occurs extremely suddenly. This renders
the structure unsafe for continuous usage as shown by Yeder et al. [11]. Besides,
Messager [10] numerically studied buckling in filament wound cylindrical shells
under external pressure with various stacking sequences and stated that cylinders
with induced imperfections show lower buckling loads. Moon et al. [12] evaluated
the buckling behavior of carbon/epoxy composite cylinders under external
pressure, and reported maximum buckling pressure for a thick cylinder wound at
+60°. White et al. [13] analyzed post-buckling of variable-stiffness composite
cylinders in axial compression, and Tafreshi [14] investigated delamination
buckling and post-buckling in composite cylindrical shells under combined axial
compression and external pressure.

Based on last two papers, composite tubes with a sufficiently thin-wall shell fail
due to either global or local buckling under compressive loadings. In fact, it is
shown that relevant radial and/or axial displacements are followed by global
buckling and, after that, by structural collapse. However, accurate prediction of
the collapse load level is quite difficult to be achieved, especially when compared
to well-behaved structures, such as beams and plates. There are many works
focusing on predicting the collapse load of composite structures. For example,
Ferreira [15] developed a finite element model for evaluating buckling of
composite shells by using the arc length method and layered formulation of
Marguerre shell element. The load-displacement curve and buckling load for
different stacking sequences were determined. Nevertheless, it is not so common

to find literature on numerical models to predict the behavior of composite tubes

110



under external pressure [16,17], especially considering buckling and post-buckling
phenomena [18,19].

In this context, this work deals with the development of numerical models to
predict the mechanical response of carbon/epoxy filament wound composite tubes
under hydrostatic external pressure. A geometrically non-linear analysis based on
a modified arc length method was used to predict buckling load, in comparison to
experimental results, and a damage model was developed to evaluate gradual

stiffness degradation of the laminate and failure of the structure.

5.2 Damage model

In order to evaluate the progressive failure of the composite tubes, a damage
model based on the work of Ribeiro et al. [20] was developed, being slightly
modified for the material and geometry herein used. The model regards the
composite lamina as under plane stress state and damage is considered uniform

throughout the laminate thickness [21].

5.2.1 Fiber failure modeling

A unidirectional carbon/epoxy composite laminate under tensile loading in the
fiber direction (oy,) is linear elastic with brittle fracture. The model assumes that
the fiber behavior is not influenced by damage in the matrix. Thus, for tensile load
in the fiber direction, the maximum stress criterion is used to identify fiber failure

% < 1, where X: is the tensile strength in the fiber direction.
t

After failure, the parameter damage in fiber direction (d:) is set to be “1”. There
1s no evolution of di, i.e. it represents the catastrophic failure of the carbon fiber.
To avoid possible localization issues, the degradation of properties is calculated in
the “i” step, being applied into the “i + 1” step, which improves the convergence
process. This strategy requires controlling the time step in order to limit the

increment size between the last step (calculation of the damage) and the next step
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(application of the damage). Thus, a parametric step-size sensitivity analysis is
carried out in the model to enable consistent numerical results.
The fiber behavior under compressive longitudinal load is set to be linear elastic

until a specified value and, after that, non-linear elastic. The linear to non-linear

elastic limit (Xco) is then used to represent the compressive failure, as l;“l <1
co

After |oy1| = X¢o, any increase in the compressive load in fiber direction results in
non-linear elastic stress—strain behavior, which i1s simulated using a secant

modulus as can be seen in Eq. 83:

Eyp = = (1 — h(egy)) + h(eyy)Eyy, (83)

le11l

where h(e;;) is obtained from the fitting of stress-strain plots for 0° specimens

under compressive loading, &;; 1s the strain in the longitudinal direction and Ej;

1s the initial elastic modulus for 0° specimens under compressive loading.

5.2.2 Matrix failure modeling

In a filament wound laminate, damage in the matrix is essentially dominated
by transverse loading (0,,) and shear loading (0;,). A non-linear behavior of the
matrix is reported due to inelastic strains and matrix damage [22]. To model this
damage, two internal damage parameters, dz (related to o,,) and ds (related to
01,), were used. Based on continuous damage mechanics, the hypothesis of

effective stress links damage parameters to stresses [21], as shown in Eq. 84:

1
011 /1 ! ’ ° 011
{fzz} = 0 1/1 —d, 0 {022} (84)
012 1 012
0 0 /1-d,

where the §;; terms are the effective stress tensors.

According to Ribeiro et al. [20], the damage strain energy density can be written
as a function of effective stresses considering only for matrix phase stresses, as

shown in Eq. 85:
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Ey == 85
b=2 E2,(1-d3) + E>2, + G120(1-dg) ( )

where (0%,), = 0%, if 02, > 0, or, (0%,), = 0 if 02, < 0. Similarly, (¢%,)_ = —0%, if
03, <0, or, {03,)_ = 0 if g3, > 0.

Ladeveze and LeDantec [23] introduced two thermodynamic forces into their
model, which correlate damage parameters with strain energy density (Eb),

described in Eq. 86 and Eq. 87:

_ aﬂ _ (0'222)+
= ad, 2E32,(1-d3)? (86)

_ 32 _ (0%2)+
Yo = dds  2G12,(1-de)? (87)

Damage initiation in a composite can be identified based on the degradation of
materials properties. The model regards that the damage process starts when the
stress vs. strain curves of cyclic quasi-static tests are no longer linear.

Furthermore, an adjustment of the Poisson’s coefficient was introduced to take
into account the effect of damage. Using CDM formulation performed by

Matzenmiller et al. [24], the compliance tensor (Eq. 88) becomes:

L (1—-dy)Ey (1—d))(A —dy)vy By 0
D = X (1—d)(A —dy)vi2E1 (1—d,)E;, 0 (88)
0 0 K(1—dg)Gq,

where K =(1—-(1—-d;)(1 —d;)vi2v2;. To avoid material self-healing, the
maximum value of the damage parameters (d:, d2 and de) is assumed to be “0.99”

throughout the simulation [21].

5.3 Composite tubes: Real structure wvs. Finite element

modeling

The original dimensions of the composite tubes are: length (/) of 381 mm, radius
(r) of 68 mm and lamina thickness (#)) of ~0.6 mm (where the exact #; value varies

with the winding angle). Towpregs from TCR Composites based on Toray T700-
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12K-50C carbon fiber and UF3369 epoxy resin system were used. A 1020 steel
cylindrical mandrel with 381 mm length and 136 mm diameter was used to
manufacture the tubes. The filament winding process was carried out using a
KUKA robot KR 140 LL100 with MFTech’s control and peripheral devices. After
winding (Figure 54), a polyester-based shrink tape (from Dunstone Company)
wraps the laminate and helps compaction during curing and the elimination of
voids. The system (mandrel and composite) was, then, cured in an oven with air
circulation at 105 °C for 24 h. After that, the system is cooled at room temperature,

and the mandrel is later unscrewed to extract the composite tube.

\
Figure 54. Winding of the outermost hoop layer (a) with zoom of the laminate

(b).
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The composite tubes were tested under external hydrostatic pressure in a
hyperbaric testing chamber (Figure 55) at Cenpes/Petrobras (Brazil). The
composite tubes were coupled to two aluminum flanges with two O-rings in each
flange for gasket. Water was pumped into the chamber and the rate of pressure

increase was kept constant at 5 bar/min.

Figure 55. Hyperbaric chamber used for the experimental tests.

The structure was modeled by using S4R shell elements with three integration
points in each layer and hourglass control. Figure 56 depicts the typical mesh used
for all simulations, which was chosen after preliminary mesh sensitivity analysis.
The selected mesh density has a good balance between computational cost and
accuracy of results. Regarding boundary conditions, the axial displacement (in z-
direction) of both flange areas was restricted, aiming to represent the experiment.
Pressure on the flange areas was taken into account, and a hydrostatic pressure
load was applied on the external surface of the tube.

In order to predict unstable phenomenon, a non-linear buckling analysis was
performed by using a quasi-static method, which accounts for material and

geometric nonlinearities, as well as load perturbations and/or geometric
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imperfections. Therefore, modified Riks algorithm [25,26], which considers a
single equilibrium path in a space defined by displacement and applied load, was

used.

o ]
2N

=
F)isplacements and rotation
\ Conventional shell | degree of freedom

model
Structural body
being modeled

2o

Figure 56. Details of the finite element model.

In order to predict material failure, the proposed damage model was compiled
as a UMAT (User Material Subroutine) and linked to Abaqus™. The material
properties of the carbon/epoxy laminates were experimentally measured [27] and
compiled in Table 6.

The damage model parameters were determined by tensile, compressive and
shear standard tests, as well as some additional off-axis experimental tests, which
were reported in a previous work of the group [28,29]. Herakovich [21] performed
a deep discussion about off-axis tests and concluded that aspect ratio and lamina
orientation of the specimen have a significant influence on shear stress
component. Hence, the off-axis properties for the current damage model were

obtained following his recommendations.
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It is important to highlight that the computational model does not consider

initial imperfections, because the damage model simulates onset and progressive

failures. Thus, material imperfections appear naturally as a function of the

progressive failure and, consequently, damage does not occur homogeneously

throughout the computational model surface like in the real structure. Another

issue is that independently of the damage model, the cylindrical structure itself

has a snap through condition in the carried out numerical analysis.

Table 6. Representative material properties used as input in the numerical

models [23].

Symbol Description Value
" E;: (GPa) Longitudinal elastic modulus 129.3
<
§ E:=Es3(GPa) Transversal elastic modulus 9.11
§ Vi2 = Vi3 Poisson’s ratio in plane 1-2 0.32
E V23 Poisson’s ratio in plane 2-3 0.35
é Gi12=G13(GPa) In-plane shear modulus 5.44
= G23 (GPa) Transverse shear modulus in plane 2-3 2.10
X: (MPa) Longitudinal tensile strength 1409.9
2 Xc (MPa) Transversal tensile strength —=740.0
g‘(’ Y: (MPa) Longitudinal compressive strength 42.5
% Y. (MPa) Transversal compressive strength —140.3
S12 (MPa) In-plane shear strength 68.9

Three stacking sequences for the composite tubes were studied, by varying the

number of non-geodesic layers of £55° winding angle between 90° hoop layers, i.e.

[90/+554/90], [90/£558/90] and [90/£5512/90].
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5.4 Results and discussion

Figure 57 presents a plot of the applied external pressure in function of the arc
length. The Riks analysis shows that the [90/£554/90] specimen presents
geometrical instability under low pressures, indicating initial buckling at ~8 bar.
After initial buckling, the curve shows slightly non-linear behavior up to the final
buckling pressure, which is noticed at ~44 bar. The [90/+555/90] specimen shows
linear response up to 131 bar, when buckling takes place. The specimen still
supports loading in the 131-151 bar range, as shown in Figure 57, followed by a
collapse due to buckling around 159 bar. On the other hand, the [90/+5512/90] tube
has a linear response up to the maximum pressure applied in the simulation,

showing no buckling.
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Figure 57. Variation of the pressure along the simulation in function of the arc
length method.

The final external pressure strength for the tubes is dependent on a number of

factors, such as diameter-thickness ratio (d/t), absolute value of wall thickness,
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strength of the epoxy resin, and stacking sequence of the laminate. Considering
the tubes herein analyzed, and based mainly on their d/¢ ratio, the tube with
higher thickness can be considered as a thick-walled structure, whereas the others
can be considered as thin-walled structure. The finite element analysis predicted
that thin-walled tubes would fail by buckling, and only the thickest one showed
material failure, which was confirmed by the hydrostatic external pressure testing
of the composite tubes, which failed due to buckling and/or material failure.

In fact, for radial loading conditions, with the increase in winding angle, the
direction of fiber alignment becomes closer to the loading direction, i.e. closer to
90°, and the tube strength should increase. However, by increasing the angle,
strength in the axial direction decreases. The winding angle of 54.75° combines
these two requirements in an optimum way, as analytically proven in [30,31,32].

Figure 58 presents the hoop displacement at the central region of the tubes.
The final deformed shape is quite similar for all analyzed tubes since the flanges
restrict axial displacement. In addition, the absence of a sudden drop in the
pressure vs. displacement curves for the [90/£5512/90] tube confirms that this

cylinder did not show buckling.
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Figure 58. Circumferential displacement at central region as shown by the

arrow.

119



As previously mentioned in the damage model, the progressive failure analysis
1s very step-size-dependent. A mesh with 1672 elements and 1716 nodes was
selected (Figure 56) because more refined mesh did not significantly change the
results. Besides, a maximum increment size of 5% was used throughout the
simulation.

Table 7 presents the normal stress value, when damage starts, in the fiber axial
direction (SDV11), in the fiber transverse direction (SDV22) and shear stress value
in plane 1-2 (SDVi2). Also, the ultimate values for stresses and strains obtained
for the innermost ply. As expected, for all tubes, damage starts in the matrix due
to transverse compression and tension, beyond contribution of in-plane shear. The
thinnest tube fails quite instantaneously since damage starts at ~40.0 bar, due to
in-plane shear, and first damage in fiber direction occurs at ~44.3 bar. Considering

last-ply failure criterion, the tube fails at 44.9 bar, as shown in Table 7.

Table 7. Damage, stresses and strains for the tubes via progressive failure
analysis.

SDVii SDVe:2 SDViz  ou 022 &1 £22 012
(bar) (bar) (bar) (bar) (bar) (%) (%) (bar)
[.90/i554/.90]‘ 44.3 43.1 43.0 3486.0 594.5 0.268 0.746 299.4
[90/+555/90] ‘ 150.8 121.1 99.2 5126.2 694.1 0.692 1.592 386.8
[90/i5512/.90]‘ 190.1 180.1 176.3 8463.4 848.0 0.464 1.496 692.7

Specimen

Damage in the [90/£558/90] tube occurs earlier than in the [90/£554/90], since
the damages initiates at the matrix. However, damage magnitude is low even at
very high pressure (99.2 bar). This structure presents damage in the matrix due
to transverse tensile stress at 121.1 bar, and failure in the fiber direction at 150.8
bar. The thickest specimen also started to damage due to in-plane shear, even

though the plies presented less damage. The compressive stresses, as expected,
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drove the behavior of all tubes subjected to external pressure, considering also the
boundary conditions imposed by the flanges.

In order to analyze the progressive damage events in the thickness direction,
Figure 59 shows damaged plies up to 44.3 bar. These results are in agreement
with Table 7, where damage starts in the matrix due to in-plane shear stress,
evolving after that due to transverse compressive stress and, finally, a part of the
structure fails in the fiber direction due to buckling. Failure in the tested tube
occurred in agreement with numerical predictions, with failure close to the edges

with an initial strong lobe, followed by others minor lobes caused by buckling.

Damage at the fiber direction:

Tube after testing:

Damage transversely to fiber direction:

Stacking plot:

Damage by in-plane shear:

Figure 59. Experimental vs. Numerical Results of [90+554/90]: Distribution of
the SDV11, SDV22 and SDV 12 through the thickness only for damaged plies for
different time-steps.

For the [90/£558/90] tube (Figure 60), failure mode is quite similar to that of the
tube with four non-geodesic layers, once it also failed by buckling as confirmed by

visual analysis of the failed specimen. Although the progressive failure analysis
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indicated a maximum pressure higher than that predicted with the buckling
analysis, the tube presented the same buckling failure mode. These results are in
accordance to the work published by Hernandez-Moreno et al. [32], who evaluated
the external pressure strength of glass/epoxy filament wound tubes of similar

thickness which also failed by buckling.

Tube after testing:

/ |
Buckled regionsi

Figure 60. Experimental vs. numerical results of [90+558/90]: Distribution of the
SDV11, SDV22 and SDV 12 through the thickness only for damaged plies under the
maximum external pressure.

The thickest tube, with d/¢ ratio lower than 20:1, was the only one that did not
present evidences of buckling. The damage evolution of this tube did not indicate
fiber failure, since it failed in the matrix due to in-plane shear. Analysis of Figure
8 confirms that damage occurred by in-plane shear along the tube, especially close
to the flanges, and the tested tube also presented material failure close to the

flanges and delamination of the plies. The maximum shear stress was pointed in
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ply No. 6, highlighted in Figure 61. Perhaps delamination started in that ply and
propagated throughout the thickness. This may be confirmed in future studies by
using more powerful shell elements or 3D elements combined to a delamination

criterion.

Figure 61. Experimental vs. numerical results of [90+5512/90]: Distribution of
in-plane shear stresses and SDV 12 in the ply 6 along of the tube and
delamination in the tested specimen.

Table 8 shows different failure criteria and experimental results for failure
pressure. The classic failure criteria, such as Tsai-Wu, Tsai-Hill, Hashin and
Maximum Stress, predicted an implosion pressure lower than the experimental
one. This was expected since the maximum pressure calculated by these criteria
is determined by first ply failure. In addition, the predicted failure mode was the
same in all of them, i.e. transverse matrix cracking induced by compressive

stresses.
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The progressive failure analysis (PFA) carried out with the proposed damage
model yielded results closer to the experimental ones. The [90/£554/90] tube has
an implosion pressure of 44.9 bar by PFA and the tube failed around 49.0 bar, a
variation of 8.4%. For the two other tubes, the relative difference was 1.1% and

0.5%.

Table 8. Implosion pressures (values in bar) for tubes, considering different
failure criteria and experimental results.

Tsai- Max. Buckling
Specimen Tsai-Wu Hashin PFA®™ Experimental
Hill stress pressure
[90/+£554/90] ‘ 37.0 35.6 39.2 38.9 44.9 44.0 49.0
[90/+£555/90] ‘ 148.8 128.1 151.6 132.3 161.2 158.6 163.0
[90/+5512/90] ‘ 171.7 161.5 180.4 176.9 196.0 195.0

(*) proposed damage model.

Progressive failure analysis shows that the composite tube is able to support
loadings beyond the onset of fiber failure, as shown in Figure 62. This may be
useful because less-conservative safety factors for tubular composite structures
can be adopted depending on the specific case, decreasing the final weight of the
system.

However, the PFA results should be analyzed in conjunction with buckling
results in order to understand the history of events. The results presented in Table
8 show that both [90/+554/90] and [90/£558/90] tubes failed by buckling, prior to
material failure, whereas the thickest tube did not present evidence of buckling
(see Figure 58). These results can be correlated to the geometrical parameters of
the tubes, since the tubes with 4, 8 and 12 £55° layers have d/t ratio of 46, 28 and
19, respectively. Thus, only the last one was considered a thick-walled tube, being
therefore more susceptible to buckling under unstable loading. The final deformed

shapes of the tubes are presented in Figure 63.
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Figure 62. Pressure vs. displacement curves to determine the maximum
external pressure strength.

Figure 63. Final deformed shape for the specimens [90/+554/90] (a), [90/+558/90]
(b) and [90/+£5512/90].
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5.5 Conclusions

This study investigated failure of carbon fiber reinforced epoxy filament wound
composite tubes subjected to hydrostatic external pressure via numerical and
experimental analyses. Finite element analysis through the arc length method
and progressive failure analysis based on a proposed damage model have been
used to predict external pressure strength for composite tubes with three distinct
winding lay-ups.

Numerical analyses predicted that the tubes with diameter:thickness ratio
lower than 20:1, i.e. [90/£554/90] and [90/+558/90], would fail by buckling, and the
failure pressures were accurately estimated. In addition, the predicted pressure
vs. displacement curve for the [90/+5512/90] tube did not show any evidence of
buckling, which was confirmed by experimental tests.

Moreover, damage analyses presented very accurate results when compared to
the experimental observations. Progressive failure analyses predicted failure due
to buckling for the tubes with d/¢ > 20:1, and dominant failure by in-plane shear
for the [90/+5512/90] specimen. These were also confirmed by the experimental
results, once the tubes with 4 and eight +55 layers presented various buckled

regions and that with twelve £55° layers showed delaminations.
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CAPITULO 6

6. Integracao dos artigos

Na primeira etapa desta pesquisa (Artigo I), foi realizada a caracterizacéo
mecanica do material em estudo, que sdo compositos de carbono/epdéxi com Vi=72%
processados por filament winding. Além disso, focou-se no comportamento
mecanico dos laminados quando submetidos ao processo de danificacdo por
condicionamento higrotérmico, onde as amostras foram submetidas ao
condicionamento acelerado por 60 dias, sob condi¢goes de umidade e temperatura
seguindo o procedimento A da norma ASTM D5229. Esta etapa foi planejada a fim
de atender os seguintes objetivos, pensando no planejamento global da presente
tese de doutorado: i) a caracterizagdo mecanica do material foi utilizada como
dados de entrada nos modelos numéricos apresentados nos Artigos II e III; ii)
determinar analiticamente a superficie de falha do laminado através de critérios
de falha classicos no plano o¢,, — 7;,, uma vez que a matriz e a interface
fibra/matriz sdo afetadas pelo condicionamento higrotérmico; iii) avaliagdo do
dano causado no laminado unidirecional plano devido ao condicionamento e
determinacdo dos seus respectivos modos de falha quando submetidos a
carregamentos trativos, compressivos e cisalhantes; iv) quantificacao da absorcao
de agua do laminado, a fim de aplicar esses dados para estruturas em escala real
(bem como as estruturas apresentadas nos Artigos II e III), possibilitando, assim,
a quantificacdo das propriedades e previsdo delas ao longo do tempo e sob
condi¢ées ambientais extremas.

Os resultados apresentados no Artigo I indicaram que o condicionamento

higrotérmico gerou danos interlaminares e intralaminares no laminado, uma vez
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que o composito ficou mais susceptivel a delaminagbes, como observou-se nos
testes de cisalhamento no plano com corpos de prova entalhados em V e no
cisalhamento short beam, onde foram encontrados danos na matriz e na interface
fibra/matriz, que enfraqueceu-se com a absorcao de umidade e a alta temperatura
as quais os laminados estiveram expostos. O comportamento do material é
facilmente observado através dos envelopes de falha do material no plano ag,, —
T,,, onde o condicionamento acarretou em uma retracdo da superficie de falha do
material.

Os resultados numéricos para vasos de pressio pressurizados internamente
(Artigo II) e vasos de pressao com cilindros engastados em placas planas nas
extremidades (tubos — Artigo III) apresentaram alto grau de confiabilidade,
parcialmente creditado a adequada caracterizacao do material (Artigo I). Vasos
de pressao sdo, tradicionalmente, modelados com angulo nominal e espessura
constantes ao longo da estrutura, o que nao corresponde a estrutura real. Estas
estruturas possuem angulo de enrolamento e espessura constante na regiao
cilindrica, porém, a medida que o filamento é depositado nas regiées do domo e
das calotas durante o seu processamento, ha uma variacdo no angulo de
enrolamento, que gera também um aumento de espessura nessas regioes. Devido
a alta complexidade no modelamento desses fenomenos fisicos, estes sao
normalmente idealizados pelos pesquisadores.

No presente trabalho (Artigo II), estas peculiaridades das estruturas
processadas por FW foram precisamente modeladas, dando, assim, maior
confiabilidade aos resultados obtidos. Considerando que o foco do Artigo II foi
avaliar a capacidade de transferéncia de carga do selante para o COPV, o teor
movador deste trabalho foi intensificado, uma vez que se propos trés parametros
para quantificar essa transferéncia de carga do selante: 1) fracdo de transferéncia
de tensdo do selante; 1i) fracdo de transferéncia de deformacado do selante; e ii1)
razao de espessura. Foram plotados os niveis de tensido e deformacdo nas trés
regides do COPV, cilindrica, domo e calota, sob diferentes niveis de pressao

interna.
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Os niveis de tensao e deformacdo nos COPVs (Artigo II), para os diferentes
pontos onde os resultados foram coletados, foram determinados para selante em
aluminio e em aco inoxidavel, além de cinco espessuras: 3, 4, 5, 6 ¢ 7 mm. Em
geral, os COPVs com selante em acgo inoxidavel transferiram um maior nivel de
tensao que aquele selante de aluminio, e consequentemente, deformaram menos.
Este estudo é perfeitamente aplicavel a cilindros (Artigo III) pressurizados
externamente.

E valido ressaltar que nenhum dos selantes plastificou durante as simulacgoes,
validando, assim, os resultados gerados (Artigo II). Apesar de o selante
compartilhar pouca carga para a estrutura em altos niveis de pressao, onde, por
exemplo, a estrutura com selante de aluminio com 7 mm de espessura transfere
cerca de 8% da tensao instalada na regiao cilindrica do COPV sob pressao interna
de 700 bar, enquanto que o mesmo selante transfere 57% de tensdo a uma pressio
interna de 70 bar. Caso algum dos selantes tivesse escoado durante as analises,
os resultados nao seriam validos e o mesmo nao compartilharia carga para o
COPV, fato este que nao foi identificado nas analises.

Constatou-se também que ha singularidade geométrica na transicao da regiao
cilindrica para os domos, havendo assim um pico de tensao e deformacio nessas
regioes, como pode ser observado nas ilustragoes do escaneamento das tensoes e
deformacoes no COPV. Este fato é devido ao processo de fabricacdo de um selante,
onde ha um gradiente de tensées que convergem para o ponto de intersecao entre
o domo e a regiao cilindrica, gerando assim altas tensoes instaladas neste ponto.

Utilizando resultados e conceitos distribuidos nos Artigos I e II, o Artigo III
contempla a aplicacdo de um modelo de dano, visto que, apds analises
preliminares, constatou-se que tubos pressurizados externamente apresentam um
comportamento tipico de falha da Gltima camada, com progressio do dano quando
este é submetido a carregamento de pressdo hidrostatica externa. O presente
modelo de dano foi calibrado para o material utilizado nessa pesquisa, onde uma
correlacao entre resultados numeéricos e experimentais foi apresentada. No Artigo

III, bem como no Artigo II, apesar da estrutura nio ser modelada como
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axissimétrica ou qualquer tipo de simetria, esta é também modelada como casca,
considerando estado plano de tensoes, em conformidade com o nivel de escala de
dano aqui aplicada, a meso escala. O modelo de dano proposto mostrou-se bastante
eficaz para o presente caso, uma vez que a diferenca relativa entre os resultados
numeéricos e experimentals de resisténcia a pressao externa dos tubos nao foi
maior que 8,4%.

Os resultados provenientes do modelo de dano utilizando falha da tdltima
camada foram comparados com simulac¢ées utilizando falha da primeira camada,
sendo que estes apresentaram valores mais conservadores, como esperado. Pelo
fato de, no presente trabalho, serem estudados laminados multicamada,
confirmou-se que a FUC é mais adequada para avaliar o comportamento dos tubos
submetidos a pressio hidrostatica externa, tomando como referéncias os valores
obtidos através dos ensaios experimentais. Estes resultados foram também
comparados com os provenientes do modelo do comprimento do arco, utilizado para
prever a carga critica de flambagem e pés-flambagem dos tubos.

O modelo numérico desenvolvido utilizando o método do comprimento do arco
apresentou resultados proximo do experimental, uma vez que este previu com boa
precisao o fenomeno de flambagem local nos tubos submetidos a pressao externa,
conforme apresentado no Artigo III. Este foi o método utilizado para prever as
cargas criticas suportadas pelos tubos. Sendo assim, confirmou-se que os tubos
contendo 4 e 8 camadas nao-geodésicas orientadas a +55° pos-flambaram,
enquanto que o tubo com 12 camadas de £55° nao pos-flambou, onde somente falha
no material foi identificada, tanto nas simula¢oes de pos-flambagem quanto nas
simulacoes com dano, bem como nas analises experimentais. Assim sendo, ocorreu
o fenomeno de flambagem com bifurcacio nos tubos, e ndo snap-through.

Unificando os resultados apresentados na presente tese, tem-se que uma
correta caracterizacao (Artigo I) de compoésitos de fibra de carbono com resina
epoxi processados por FW e com Vi = 72% (Artigos I, IT e III), associada com
modelagem numérica adequada considerando fenémenos fisicos e peculiaridades

geométricas da estrutura (Artigo II), além de analise adequada da falha, neste
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caso analise progressiva do dano, bem como perda de estabilidade, para estruturas
fabricadas por FW (Artigo III), sdo essenciais para obter-se resultados numeéricos
com alto grau de confiabilidade, que, apds validacdo, podem ser aplicados para
outras configuracoes de teste e de projeto da estrutura, minimizando assim a

demanda por processamento e experimentos.
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CAPITULO 7

7. Conclusoes

No presente trabalho, foil investigado o comportamento mecanico de estruturas
em material compoésito de fibra de carbono com resina epdxi processadas por
filament winding. Foram empregadas abordagens analitica, numérica e
experimental, a fim de avaliar precisamente o comportamento das estruturas sob
diferentes carregamentos.

Foram processados laminados planos por FW com V¢ = 72%, onde estes foram
submetidos a condicionamento higrotérmico seguindo a norma ASTM D5529, por
60 dias, temperatura de 80 °C e umidade relativa de 90%. Foram realizados, antes
e depois do condicionamento, ensaios de tracdo e compressao nas direcoes
longitudinal e transversal, cisalhamento no plano, cisalhamento transversal, além
da analise viscoelastica. A absor¢ao de agua atingiu o equilibrio apés 33 dias de
condicionamento, atingindo um valor maximo de 0,42%, sendo que a cinética nao-
fickiana governou a absorcdo nos estagios finais do condicionamento.
Adicionalmente, observou-se que a interface e a matriz sofreram acio
plasticizante.

Acerca das propriedades mecanicas, as amostras submetidas a carregamentos,
tracdo e compressdo, transversalmente a orientacdo do reforco foram mais
afetadas e sofreram maior dano. Este comportamento é esperado, uma vez que
compositos orientados a 90° apresentam modo de falha dominado pela matriz.
Estas conclusdoes foram também oriundas da analise fractografica, onde a
degradacdo da matriz propiciou alto dano nas amostras transversalmente

orientadas. A resisténcia interfacial também diminuiu para estas amostras, uma
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vez que tanto a resisténcia ao cisalhamento no plano, quanto o transversal
diminuiram apdés o condicionamento.

O estudo numérico baseado o método dos elementos finitos, acerca da
capacidade de transferéncia de carga do selante para vasos de pressio (COPV)
tipo III com selante metalico, foi desenvolvido considerando o angulo de
enrolamento e a espessura reais das regioes de retorno da estrutura. Propos-se
trés novos parametros para avaliar a estrutura: fracdo de tensao compartilhada
pelo selante, fracdo de deformacido compartilhada pelo selante e razdo de
espessura, focando na espessura (3-7 mm) e no material do selante (aluminio ou
aco inoxidavel). Os resultados-chave dessa pesquisa apontaram que os selantes
tipo III podem efetivamente compartilhar a carga do COPV em uma faixa de
pressao interna, e esse nivel de compartilhamento diminui com o aumento da
pressao interna aplicada. Concluiu-se também que o comportamento do COPV é
diferente nas regioes cilindrica, domos e bordas das extremidades, uma vez que os
resultados coletados nas partes cilindricas e até no domo apresentaram uma
tendéncia clara, porém na regido da calota, diferentes tendéncias foram
observadas devido a diferentes mecanismos simultaneos atuantes nessa regiao.
Ademais, dentre os trés parametros propostos, o parametro fracdo de
compartilhamento de tensdo do selante mostrou-se simples e eficaz para estas
avaliagoes.

Por fim, modelou-se o dano e a falha em tubos de carbono/ep6xi submetidos a
pressdo externa. Posto que tubos submetidos a carregamentos
predominantemente compressivos tendem a apresentar falhas ou alta influéncia
de flambagem, desenvolveu-se também um modelo dedicado para analisar este
fenomeno no material, baseado no método do comprimento do arco para prever as
cargas de flambagem para os diferentes tubos estudados. Aplicou-se um modelo
de dano, baseado na analise progressiva da falha para prever a resisténcia a
pressao externa de tubos processados com trés diferentes configuragoes angle-ply:

[90/£554/90], [90/£558/90] e [90/+£5512/90].
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Em suma, através dos resultados numéricos, concluiu-se que os tubos com
relacdo diametro:espessura maior que 20:1 falham, primariamente, por
flambagem. Para corroborar este resultado, os tubos produzidos com razao d:t
menor que 20:1 nado apresentaram qualquer evidéncia de flambagem, com
estabilidade geométrica suficiente para suportar a carga aplicada sem sofrer
qualquer instabilidade. Além disso, o modelo de dano apresentou resultados muito
precisos, quando comparados aos resultados experimentais, onde o erro relativo
maximo foi de 8,4%. Falhas por cisalhamento no plano foram encontradas para o
tubo [90/£5512/90], com nivel consideravel de delaminacio consideravel, tanto nos
resultados numérico quanto experimentais. Os outros dois tubos apresentaram
varias regioes com danos tipicos de flambagem ao longo da estrutura. Concluindo
globalmente, o modelo de dano empregado mostrou um excelente compromisso

entre o custo computacional e a precisao nos resultados.

7.1 Perspectivas futuras

Baseado nas conclusées apresentadas e no contexto global da presente pesquisa,
apresenta-se as seguintes perspectivas futuras:

+ Desenvolver um modelo de dano utilizando as mesmas leis constitutivas
do presente modelo, porém para elementos de cascas com formulacao
Layer-Wise, que permitam determinar com maior precisdo os niveis de
tensao fora do plano e, principalmente, delaminacoes;

s Desenvolver um processo de otimizacado baseado em algoritmos genéticos
em conjunto com o modelo de dano para determinagao do laminado 6timo
para diferentes tipos de carregamento mecanico;

+» Desenvolver procedimento analitico-experimental para previsao da
tensao residual de tubos e/ou vasos de pressao submetidos a
condicionamento higrotérmico com e sem aplicacao de gel-coat;

s Desenvolver procedimento experimental para determinagdo das

propriedades de fluéncia de tubos.
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