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RESUMO

A utilizagdo de materiais compoOsitos na industria aeronautica tem crescido
significativamente nas ultimas décadas devido a elevada relagdo resisténcia-peso e rigidez-
peso apresentada por esses materiais, caracteristicas que contribuem para o desenvolvimento
de estruturas mais leves e eficientes. Nesse contexto, a analise de fendmenos de instabilidade
estrutural, como a flambagem, torna-se fundamental para garantir a seguranca e o
desempenho de componentes submetidos a carregamentos compressivos. O presente
trabalho tem como objetivo analisar o comportamento de flambagem em painéis compositos
laminados aplicados a engenharia aeronautica. Para isso, foi realizada uma revisdao
bibliografica sobre materiais compoOsitos, suas aplicagdes em estruturas aeronduticas € os
principais conceitos relacionados a flambagem de laminados compoésitos. Em seguida, foi
desenvolvido um modelo numérico utilizando o Método dos Elementos Finitos, por meio do
software FEMAP, com o intuito de determinar a carga critica de flambagem de placas de
material compdsito laminado submetidas & compressdo. Os resultados obtidos foram
comparados com dados disponiveis na literatura especializada, permitindo avaliar a
consisténcia do modelo numérico empregado. Entre as configuracdes estudadas, o laminado
[0/90/0] com doze camadas apresentou o melhor desempenho estrutural, atingindo maior
Carga Critica de Flambagem obtido, que representa a carga critica de flambagem. Conclui-
se que a correta definicdo da orientacao das fibras e da arquitetura do laminado constitui um
fator determinante para o desempenho de estruturas compositas submetidas a carregamentos
compressivos, evidenciando a importancia dessas varidveis no projeto de componentes

aeronauticos.

Palavras-chave: materiais compositos; flambagem; laminados compositos; elementos

finitos; estruturas aeronauticas.
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ABSTRACT

The use of composite materials in the aerospace industry has grown significantly over the last
decades due to their high strength-to-weight and stiffness-to-weight ratios, characteristics that
contribute to the development of lighter and more efficient structures. In this context, the
analysis of structural instability phenomena, such as buckling, becomes essential to ensure the
safety and performance of components subjected to compressive loads. This study aims to
analyze the buckling behavior of laminated composite panels applied to aerospace engineering.
To achieve this objective, a literature review was conducted on composite materials, their
applications in aerospace structures, and the main concepts related to the buckling of laminated
composite structures. Subsequently, a numerical model was developed using the Finite Element
Method through the FEMAP software to determine the critical buckling load of laminated
panels subjected to compression. The results obtained were compared with data available in the
specialized literature, allowing the consistency of the numerical model employed to be
evaluated. Among the configurations studied, the [0/90/0] laminate with twelve layers
presented the best structural performance, achieving the highest critical eigenvalue obtained. It
is concluded that the proper definition of fiber orientation and laminate architecture constitutes
a determining factor in the performance of composite structures subjected to compressive loads,

highlighting the importance of these variables in the design of aerospace components.

Keywords: composite materials; buckling; composite laminates; finite element method;

aerospace structures.
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1. INTRODUCAO

Os materiais compdsitos vém sendo amplamente empregados em diversas areas da
engenharia devido a sua elevada relacao resisténcia-peso e rigidez-peso, caracteristicas que
os tornam atrativos para aplicagdes estruturais que exigem reducdo de massa sem
comprometer o desempenho mecéanico. Além disso, a possibilidade de adequar as
propriedades do material por meio da orientagdo das fibras e da sequéncia de empilhamento
das laminas proporciona maior flexibilidade ao projeto estrutural quando comparado aos
materiais convencionais (CROUZET-PASCAL, 1978; KASSAPOGLOU, 2010).

Na industria aeronautica, a busca constante pela redugao do peso estrutural associada
ao aumento da efici€ncia operacional impulsionou a utilizagdo de materiais compodsitos em
componentes cada vez mais criticos das aeronaves. Inicialmente empregados em estruturas
secundarias, esses materiais passaram a ser utilizados em superficies de controle, fuselagens,
asas e outras estruturas primarias devido as suas excelentes propriedades mecanicas e ao
potencial de reducdao de custos operacionais decorrente da diminui¢do do consumo de
combustivel (KASSAPOGLOU, 2010). Segundo Dias, Arbelo e Almeida (2009), estruturas
reforgadas fabricadas em materiais compositos apresentam elevada eficiéncia estrutural e
sdo amplamente utilizadas em fuselagens, caixdes de asa e empenagens, destacando-se pela
elevada resisténcia e rigidez especificas.

Entre os diversos elementos estruturais empregados na engenharia aeronautica, os
painéis laminados compositos desempenham papel fundamental na composi¢do de
estruturas sujeitas a carregamentos de compressao, cisalhamento e flexdo. Nessas condigdes,
além da resisténcia do material, torna-se necessario avaliar fendmenos de instabilidade
estrutural, dentre os quais a flambagem se destaca como um dos principais mecanismos de
falha. A flambagem consiste em uma perda de estabilidade que ocorre quando uma estrutura
submetida a esforcos compressivos atinge determinado valor critico de carregamento,
resultando em deslocamentos transversais significativos mesmo antes da ocorréncia da
ruptura do material (DASH; SINGH, 2012).

Além da flambagem inicial, diversos projetos aeronauticos consideram o
aproveitamento da capacidade resistente da estrutura apos a perda de estabilidade inicial,
fendmeno conhecido como pos-flambagem. Conforme destacado por Dash e Singh (2012),
a carga de ruptura de placas laminadas pode ser significativamente superior a carga critica

de flambagem, tornando relevante o estudo do comportamento pds-flambagem para
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obtencdo de projetos mais eficientes e leves. Essa abordagem tem sido amplamente
explorada em pesquisas recentes voltadas para estruturas aeronauticas avangadas,
especialmente em painéis refor¢ados fabricados em materiais compositos.

Com o avango dos recursos computacionais, 0 Método dos Elementos Finitos (MEF)
tornou-se uma das principais ferramentas para a andlise do comportamento estrutural de
laminados compositos. Essa metodologia possibilita a avaliagao da influéncia de parametros
geométricos € mecanicos sobre a carga critica de flambagem, permitindo a obtengdo de
modelos mais precisos ¢ economicamente viaveis. Estudos recentes tém utilizado modelos
numéricos para investigar o comportamento de painéis compdsitos submetidos a
carregamentos compressivos, contribuindo para o desenvolvimento de estruturas mais leves
e eficientes para aplicagdo aerondutica (CARDOSO, 2024).

Diante desse contexto, o presente trabalho tem como foco a analise da flambagem
em painéis compositos laminados por meio do Método dos Elementos Finitos, buscando
compreender a influéncia das caracteristicas do laminado e validar os resultados obtidos por
meio da comparagdo com dados disponiveis na literatura técnica. A pesquisa contribui para
o entendimento do comportamento de instabilidade estrutural em materiais compaositos e

para o desenvolvimento de solu¢des mais eficientes aplicadas a engenharia aerondutica.

1.1. Objetivo Geral

Investigar a influéncia da orientacdo das fibras e da espessura de laminados
compositos no comportamento de flambagem de painéis submetidos a compressao uniaxial,
utilizando a Teoria de Instabilidade de placas finas, e 0 Método dos Elementos Finitos para

determinar a carga critica e os modos de flambagem associados.

1.2. Objetivo Especifico

Para a consecugao deste objetivo geral foram estabelecidos os objetivos especificos:
e Realizar um levantamento bibliografico sobre materiais compositos, suas aplicagdes na
industria aeronautica e os principais conceitos relacionados ao fenomeno de flambagem
estrutural;
e Estudar o comportamento mecanico de painéis laminados compositos submetidos a
carregamentos compressivos;
e Analisar a influéncia das propriedades dos materiais compositos e da orientacdo das

laminas no comportamento de flambagem dos painéis;



11

Desenvolver modelos numéricos utilizando o Método dos Elementos Finitos para analise

estrutural dos painéis compositos;
Simular numericamente a flambagem linear de painéis compdsitos por meio do software
FEMAP integrado ao solver Nastran;

Investigar os fatores que influenciam a carga critica de flambagem em estruturas

laminadas compositas.
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2. FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1. Materiais Compadsitos

Os materiais compositos sao constituidos pela combinagao de dois ou mais materiais
distintos, organizados de forma a atuar conjuntamente, resultando em propriedades
mecanicas superiores as apresentadas individualmente por seus constituintes. Em geral, um
material composito ¢ formado por uma fase continua denominada matriz e por uma fase
descontinua denominada reforco, sendo esta ultima normalmente composta por fibras de
elevada resisténcia mecanica (DANIEL; ISHAI 2006).

A matriz possui a fun¢do de envolver e proteger o material de reforgo, além de
promover a transferéncia de esforgos entre as fibras. Ja o refor¢o € o principal responsavel
pela resisténcia e rigidez do compdsito, suportando grande parte das cargas aplicadas a
estrutura. A eficiéncia mecanica do material depende diretamente da interagao entre esses
constituintes, bem como da geometria, distribui¢do e orientagdo das fibras (DANIEL;

ISHAL 2006).

Figura 1. Formac¢io de um material compadsito

FIBRA MATRIZ COMPOSITO

Fonte: Adaptado de (Jones, 1999)

A utiliza¢ao de materiais compositos tem crescido significativamente em aplicagdes
estruturais devido a elevada relagado resisténcia-peso e rigidez-peso proporcionada por esses
materiais. Em compara¢do com materiais metalicos convencionais, como aluminio e ago, os
compositos apresentam menor densidade, elevada resisténcia a corrosdo e maior
flexibilidade de projeto, permitindo a adequagdo das propriedades mecanicas as

necessidades especificas de cada aplicagdo (JONES, 1999).
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No setor aeronautico, a utilizacdo de materiais compdsitos tornou-se cada vez mais
frequente devido a necessidade de reducao de peso estrutural sem comprometimento da
resisténcia mecanica. Componentes como asas, painéis de fuselagem, estabilizadores e
superficies de controle empregam extensivamente laminados reforcados com fibras de
carbono, contribuindo para o aumento da eficiéncia operacional das aeronaves e para a

redugdo do consumo de combustivel (KASSAPOGLOU, 2010).

Figura 2. Aplicacio de materiais compositos na aeronautica

€ MATERIAL COMPOSITO ESTABILIZADOR HORIZONTAL

FREIO AERODINAMICO
LEME

TAMPA DE ACESSO
DO ESTABILIZADOR

ESTABILIZADOR VERTICAL

TAMPA DORSAL

PORTA DO CARREGADOR
DE ARMA

BORDO DE FUGA
DA ASA FIXA

REVESTIMENTO EXTERNO DA ASA

REVESTIMENTO INTERNO DA ASA
PAINEL DE ACESSO LEX

PORTA DE ACESSO AVIONICA
AMORTECEDOR DE PORTA CARENAGEM DA TRAVA DE ARRASTO

Fonte: Adaptado de (Jones, 1999).

Entre os diversos tipos de comp0sitos existentes, os laminados refor¢ados com fibras
continuas destacam-se nas aplicagdes estruturais devido a elevada capacidade de suportar
esforcos mecanicos. Nesses materiais, a disposicdo e a orientacdo das fibras exercem
influéncia direta sobre a rigidez e a resisténcia da estrutura, tornando-se fatores fundamentais
para a andlise do comportamento mecanico e da estabilidade estrutural de painéis compositos
submetidos a carregamentos compressivos.

Dessa forma, a compreensdao dos conceitos relacionados a constituicdo e as
propriedades dos materiais compoOsitos constitui a base para o estudo dos laminados
estruturais, cujo comportamento mecanico depende ndo apenas dos materiais constituintes,

mas também da forma como as ldminas sdo organizadas ao longo da espessura da estrutura.

2.2. Compdsitos Laminados
Os compdsitos laminados constituem uma das formas mais utilizadas de materiais
compdsitos em aplicacdes estruturais. Esses materiais sdo obtidos pelo empilhamento de

laminas individuais, denominadas laminae ou plies, unidas por meio da matriz polimérica e
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organizadas segundo uma sequéncia previamente definida. A combinag@o das propriedades
de cada lamina resulta em um comportamento estrutural global que pode ser ajustado de
acordo com as exigéncias de projeto (DANIEL; ISHAI, 2006).

Cada lamina apresenta normalmente fibras orientadas em uma direcdo especifica,
denominada dire¢do principal do material. Como as propriedades mecanicas de uma lamina
reforgada com fibras continuas dependem fortemente da orientagdo dessas fibras, a resposta
estrutural do laminado torna-se diretamente influenciada pela disposicdo angular das

camadas ao longo da espessura da estrutura (JONES, 1999).

Figura 3. Representacio de um laminado compdsito de multicamadas

Fonte: Adaptado de Jones (1999)

A sequéncia de empilhamento de um laminado ¢ normalmente representada por uma
notacdo que indica a orientacdo angular das fibras em cada camada. Por exemplo, um
laminado [0/45/90] ¢ constituido por trés laminas cujas fibras estdo orientadas a 0°, 45° e
90° em relacdo ao sistema de referéncia adotado. A varia¢do dessas orientagdes possibilita
modificar significativamente a rigidez e a resisténcia da estrutura sem alterar os materiais
constituintes (KOLLAR; SPRINGER, 2003).

Entre as configuragcdes mais empregadas em aplicagdes estruturais destacam-se os
laminados simétricos, balanceados e quase-isotropicos. Laminados simétricos sao
caracterizados pela repeticdo especular das camadas em relagdo ao plano médio, reduzindo

os efeitos de acoplamento entre esfor¢os de membrana e flexdo. Essa caracteristica contribui
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para um comportamento estrutural mais previsivel e simplifica diversas andlises de
engenharia (DANIEL; ISHAI 2006).

Além da orientacao das fibras, o nimero de camadas e a espessura total do laminado
exercem influéncia direta sobre sua resposta mecanica. O aumento da espessura
normalmente resulta em maior rigidez a flexdo e maior capacidade de suportar
carregamentos compressivos. Consequentemente, essas variaveis possuem papel importante
em analises relacionadas a estabilidade estrutural e a flambagem de painéis laminados
(LENGVARSKY; BOCKO; HAGARA, 2016).

A influéncia da orientagdo das fibras sobre o comportamento estrutural ¢
particularmente importante em problemas de flambagem. Como a rigidez do laminado varia
em fungdo da sequéncia de empilhamento, diferentes configuragdes podem resultar em
cargas criticas significativamente distintas. Dessa forma, a defini¢cdo adequada da orientacdo
das camadas constitui uma etapa fundamental no projeto de estruturas de materiais
compositos submetidas a esfor¢os compressivos.

O estudo dos laminados compositos exige a compreensao das relacdes entre tensoes,

deformacdes e propriedades elasticas das 1aminas individuais.

2.3. Comportamento mecanico dos Laminados

O comportamento mecanico dos laminados compositos difere significativamente
daquele observado em materiais metalicos convencionais. Enquanto materiais isotrépicos
apresentam propriedades mecanicas idénticas em todas as direcdes, os laminados
compositos possuem propriedades que dependem da orientagdo das fibras e da sequéncia de
empilhamento das camadas. Essa caracteristica faz com que a analise estrutural desses
materiais exija procedimentos especificos para a determinagdo de tensdes, deformagdes e
rigidez equivalente da estrutura (DANIEL; ISHAI 2006).

A resposta mecanica de um laminado ¢ resultado da contribuicdo conjunta de todas
as laminas que o compdem. Dessa forma, propriedades como mddulo de elasticidade,
resisténcia mecanica e rigidez a flexdo nao dependem apenas dos materiais constituintes,
mas também da orientacdo das fibras e da posi¢ao de cada camada ao longo da espessura do
laminado (JONES, 1999).

O estudo do comportamento mecanico dos laminados constitui a base para a
formulacao da Teoria Classica dos Laminados e para a andlise de fendmenos estruturais

como a flambagem. Para isso, torna-se necessario compreender conceitos relacionados ao
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estado plano de tensdo, a transformagdo de coordenadas e as relagdes constitutivas que

descrevem o comportamento elastico do material.

2.3.1. Materiais Ortotropicos

Um material ortotropico apresenta propriedades distintas em trés dire¢des
mutuamente perpendiculares, geralmente associadas as dire¢des longitudinal, transversal e
normal ao plano da lamina. Em compositos reforgados com fibras continuas, a direcao
paralela as fibras apresenta normalmente os maiores valores de resisténcia e rigidez,
enquanto as demais dire¢des exibem comportamento mecanico inferior (KOLLAR;
SPRINGER, 2003).

O conhecimento das propriedades ortotropicas ¢ fundamental para a anélise estrutural
de laminados, pois essas propriedades serdo utilizadas posteriormente na determinagdo das

matrizes constitutivas e das rigidezes equivalentes do painel de material composito.

2.3.2. Estado Plano de Tensao
Em estruturas do tipo placa, a espessura normalmente ¢ muito menor que suas
dimensdes no plano. Nessa situa¢do, admite-se que as tensdes associadas a direcdo da
espessura sejam significativamente menores quando comparadas as tensdes atuantes no
plano da estrutura. Essa simplificacdo ¢ conhecida como hipotese de estado plano de tensdo
(KOLLAR; SPRINGER, 2003).

Matematicamente, essa condicao pode ser representada pela aproximacao:

O =Tuz =Ty, =0

Em que (0,) representa a tensdo normal na diregdo z, (Ty,) € (7,,) correspondem as
tensdes de cisalhamento atuantes nos planos (xz) e (yz), respectivamente.

A adocao dessa hipotese reduz a complexidade das relagdes constitutivas e permite
representar adequadamente o comportamento mecéanico de placas laminadas submetidas a
carregamentos predominantemente distribuidos no plano. Por esse motivo, o estado plano
de tensao ¢ amplamente empregado em analises de laminados compdsitos e em modelagens

realizadas por meio do Método dos Elementos Finitos.
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2.3.3. Relagodes Tensdo - Deformacao
A relacdo entre tensdes e deformacdes em materiais compdsitos pode ser descrita por
meio da forma generalizada da Lei de Hooke. Para materiais ortotropicos submetidos a
pequenas deformagdes, admite-se comportamento elastico linear, permitindo representar as
relacdes constitutivas por meio de matrizes de rigidez e flexibilidade (DANIEL; ISHAI,
2006).

As equagdes constitutivas para uma lamina de material compoésito podem ser

01 Qi1 Q2 O &
{02} =[Q12 Qa O ]-{52}
Te 0 0 Q66 Ye

Em que (o) representa o vetor de tensdes, (€) corresponde ao vetor de deformagdes e

expressas comao:

([Q]) é a matriz de rigidez reduzida da lamina.
A matriz [Q] relaciona as tensdes e deformagdes no sistema principal de coordenadas

da lamina e representa o comportamento elastico da lamina especialmente ortotrdpica.

Q1 Q2 O
[Q] = {Qu Q22 0
0 0 Qe

Os coeficientes da matriz Q sdo determinados a partir das propriedades mecanicas da

lamina.

Qll Ey

T 1-v12v2q

QZZ Ep

T 1-v12v2q

v12E
le: 12E2
1-vq12v21

Q66=6,,
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Essa formulacdo constitui a base para o desenvolvimento da Teoria Cléassica dos
Laminados, utilizada para determinar as propriedades equivalentes de estruturas
multicamadas. A partir das relagdes tensao-deformagdo de cada lamina torna-se possivel
calcular a resposta global do laminado e avaliar seu comportamento sob diferentes condi¢des
de carregamento.

Assim, os conceitos apresentados nesta secao fornecem os fundamentos necessarios
para a formulagao da Teoria Classica dos Laminados, que sera abordada na proxima se¢ao
e utilizada como base para a analise da estabilidade estrutural dos painéis compdsitos

estudados neste trabalho.

2.3.3.1.Transformacio de Coordenadas
As propriedades mecanicas de uma lamina sdo originalmente definidas em seu
sistema de coordenadas local, cujos eixos estdo alinhados com a orientagdo das fibras.
Entretanto, para a analise estrutural do laminado, ¢ necessario expressar essas propriedades
em um sistema de coordenadas global associado a geometria da estrutura (DANIEL; ISHAI,

2006). A Figura 4 apresenta a rotagao positiva do sistema de eixos principal do material.

Figura 4. Rotacao positiva do sistema de eixos principal do material

é& 1

+0

Fonte: Jones, 1999.

A transformagdo de coordenadas permite relacionar tensdes, deformagdes e
propriedades elasticas entre os sistemas local e global. Esse procedimento depende
diretamente do angulo de orientacdo das fibras em cada camada, sendo indispensavel para a

determinagdo correta da rigidez equivalente do laminado (KASSAPOGLOUK, 2010).
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A correta transformacao das propriedades mecanicas ¢ essencial para a analise de
laminados multicamadas, uma vez que cada lamina pode possuir orientagao distinta. Como
consequéncia, a contribuicao individual de cada camada para a rigidez global da estrutura
depende diretamente da sua posi¢ao e orientagdo no empilhamento.

Posteriormente realiza-se a transformacgdo das propriedades para os diferentes
angulos de orientacao das fibras utilizados nos laminados estudados, onde [T] representa a

matriz de transformagao associada ao angulo de orientagao das fibras.

[@] = [TI7*[QIIT]

E o sistema de equagdes pode ser escrito na forma:

Ox Qxx Qxy Qus &y
{"Y} =Qxy Qyy Qys -{Sy}
st st st Vs

2.4. Teoria Classica de Laminacao

A Teoria Classica de Laminacao (TCL) € uma das principais formulacdes utilizadas
para descrever o comportamento mecanico de placas compositas laminadas. Essa teoria
permite relacionar as propriedades individuais de cada lamina com a resposta global do
laminado, considerando a contribuicdo de todas as camadas presentes na sequéncia de
empilhamento. Dessa forma, a TCL constitui uma ferramenta fundamental para a analise de
estruturas compositas submetidas a esfor¢os no plano, flexdo e carregamentos combinados
(DANIEL; ISHAI 2006).

A formulagdo da TCL baseia-se na hipotese de que as ldminas permanecem
perfeitamente aderidas entre si, sem escorregamento relativo entre as camadas. Além disso,
considera-se que o laminado ¢ suficientemente fino para que as deformacgdes por
cisalhamento transversal possam ser desprezadas. Com isso, as deformacdes no plano
variam linearmente ao longo da espessura do laminado, sendo descritas a partir das
deformagdes do plano médio e das curvaturas da estrutura (KOLLAR; SPRINGER, 2003).

Matematicamente, essa hipotese pode ser representada por:

& = €2 + zK,

— <0
&y = & + 2Ky,
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Ys = VSO + Z.Kg

Ou na forma matricial, € possivel escrever:

&y g2 Ky
_).0

Eyt =148 ¢+ ziKy

0 K

YS YS S

Em que (ky), (ky) € (k) representam as curvaturas associadas a flexdo e a torgéo da

placa laminada e o termo (z) representa a distancia de um ponto qualquer até o plano médio
do laminado, indicando que as deformagdes variam ao longo da espessura da estrutura.
Que representa a variagdo linear das deformacdes em relagdo a coordenada (z) do

laminado:

Figura 5. Variacio das tensoes e deformacoes do laminado

=

LAMINADO DEFORMAGAO MODULO TENSAO
DISTRIBUIDA CARACTERISTICO DISTRIBUIDA

Fonte: Adaptado de Jones (1999)

As coordenadas (z) de cada camada podem ser definidas de acordo com a Figura 6:
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Figura 6. Coordenadas zx de cada camada
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Fonte: Adaptado de Jones (1999).

Na TCL, os esforcos internos do laminado sdo representados por resultantes de forga
e de momento por unidade de comprimento. As resultantes de forga representam os efeitos
integrados das tensdes no plano, enquanto as resultantes de momento representam os efeitos
dessas tensdes ponderados pela distancia em relacdo ao plano médio. Essa abordagem ¢
empregada porque, em laminados multicamadas, as tensdes podem apresentar
descontinuidades entre as laminas, tornando mais conveniente trabalhar com esforgos
resultantes (DANIEL; ISHAI, 2006). A Figura 7 apresenta a convencdo de sinais dos

esforcos resultantes:

Figura 7. For¢cas e momentos resultantes no laminado

Fonte: Jones (1999).
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As resultantes de forca e momento podem ser representadas por:

N, M,
N Mg

Em que (N) representa o vetor de esforgos resultantes no plano do laminado,
enquanto (M) representa o vetor de momentos resultantes por unidade de comprimento, (N,)
¢ (N,,) correspondem aos esforgos normais atuantes nas diregdes (x) € (), respectivamente,
(N;) representa o esforgo de cisalhamento no plano do laminado, (My) e (M, ) representam
os momentos fletores em torno dos eixos (x) e (y), respectivamente e (M) corresponde ao
momento associado ao cisalhamento ou tor¢ao da placa laminada.

A relagdo entre os esfor¢os resultantes e as deformagdes do laminado é expressa por
meio das matrizes de rigidez (A), (B) e (D). Essas matrizes dependem das propriedades
mecanicas de cada lamina, da orientagdo das fibras, da espessura das camadas e da sequéncia
de empilhamento. Assim, a rigidez global do laminado nao ¢ definida apenas pelo material
utilizado, mas também pela organizagdo das camadas ao longo da espessura (DANIEL;
ISHALI, 2006).

Na Teoria Cléssica da Laminagdo, as propriedades estruturais dos laminados sao
obtidas a partir das propriedades mecanicas das laminas individuais e da orientagdo das
fibras em cada camada. Por meio dessa formulacdo ¢ possivel determinar as matrizes de
rigidez responsaveis pela caracterizacdo do comportamento global do laminado.

A integracdo das contribui¢des individuais de cada camada ao longo da espessura

permitiu determinar as matrizes [A], [B] e [D] para todas as configura¢des analisadas.
{N } _ [A B {30}
M B DI(K

Ou na forma matricial completa, pode-se escrever:

N, Ay Axy Ays 539 Byx Bxy By Ky
Nyt ={Axy Ayy Ayspieyr+{Bry Byy Bys ‘Ky}
N s Axs A ys Ass )/SO Bxs B Vs Bss Ks
M, Byx Bxy Bys 539 Dy ny Dy Ky
Myt =1Bxy By, Bysiieyr+{Dxy Dyy Dys Ky}
Mg Bys B ys B }/SO Dys D s Dy, ) \Ks
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A matriz (A) representa a rigidez extensional do laminado, relacionando os esfor¢os
no plano as deformagdes do plano médio. A matriz (B) representa a rigidez de acoplamento
entre esfor¢os de membrana e flexao, indicando que carregamentos no plano podem produzir
curvaturas € que momentos podem produzir deformagdes no plano. J& a matriz [D]
representa a rigidez a flexao do laminado, relacionando momentos as curvaturas da estrutura
(DANIEL; ISHALI, 2006).

Em laminados simétricos, a matriz de acoplamento (B) ¢ nula, pois para cada lamina
situada a uma determinada distancia do plano médio existe uma ldmina correspondente, com
mesma espessura, orientagao e propriedades, posicionada de forma simétrica no lado oposto.
Nessa condi¢do, ndo hd acoplamento entre carregamentos no plano e deformagdes por
flexdo, simplificando a analise estrutural do laminado (DANIEL; ISHAI, 2006).

No contexto deste trabalho, a Teoria Classica dos Laminados ¢ importante porque
fornece a base conceitual para compreender como a orientagdo das fibras e o empilhamento
das camadas influenciam a rigidez global de um painel compdsito. Como a flambagem esta
diretamente relacionada a rigidez estrutural, a definicdo das camadas e de suas orientacdes
torna-se um fator determinante na avaliagdo da carga critica do painel laminado.

Dessa forma, a TCL estabelece a ligagdo entre a constituicdo do laminado e sua
resposta estrutural. A partir dela, é possivel compreender por que painéis com 0 mesmo
material, mas com diferentes orientagdes de fibras ou diferentes nimeros de camadas, podem
apresentar comportamentos distintos quando submetidos a carregamentos compressivos.
Essa relagdo serd aprofundada na secdo seguinte, dedicada ao fenomeno da flambagem

estrutural.

2.5. Flambagem de Estruturas

A flambagem ¢ um fendmeno de instabilidade estrutural que ocorre quando uma
estrutura submetida a esforgos compressivos atinge uma condi¢do critica de equilibrio,
passando a apresentar deslocamentos laterais significativos mesmo sem aumento
proporcional do carregamento aplicado. Diferentemente dos mecanismos de falha
associados a resisténcia do material, a flambagem esta relacionada a perda de estabilidade
da estrutura, podendo ocorrer antes que as tensdes atinjam os limites de escoamento ou

ruptura do material (LEISSA, 1995).
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Em elementos estruturais esbeltos, como colunas, chapas e painéis, a flambagem
representa um dos principais critérios de projeto, uma vez que a capacidade resistente da
estrutura pode ser limitada pela instabilidade estrutural antes da ocorréncia de falhas
materiais. Em aplicagdes aeronauticas, esse fendmeno assume grande importancia devido a
busca constante pela reducdo de peso estrutural, resultando na utilizagdo de componentes

com pequenas espessuras ¢ elevada relagdo entre dimensodes longitudinais e espessura

(BRUHN).

Figura 8. Exemplo de flambagem em fuselagem

Fonte: U. S. Air Force (2017).

A Figura 8 apresenta um exemplo de flambagem local do revestimento de uma
fuselagem aeronautica. Observa-se a formag¢ao de ondulagdes na chapa submetida a esforcos
compressivos, caracterizando a perda de estabilidade estrutural do painel entre os elementos
de reforgo. Esse fendmeno ¢ andlogo ao comportamento observado em placas e painéis
compositos analisados por métodos numéricos de elementos finitos.

A ocorréncia da flambagem depende de diversos fatores, incluindo propriedades
mecanicas do material, geometria da estrutura, condi¢des de contorno e forma de aplicagdo
dos carregamentos. Em estruturas laminadas, a orientacdo das fibras e a sequéncia de
empilhamento também exercem influéncia significativa sobre a carga critica associada ao

inicio da instabilidade (LENGVARSKY; BOCKO; HAGARA, 2016).
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Figura 9. Secdao laminada antes (ABD) e depois (A’B’D’) da deformacao
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Fonte: Jones (1999).

A Figura 9 apresenta a deformacdo da se¢do transversal de uma placa laminada
submetida a tor¢do, comparando sua configuragao inicial e deformada. Observa-se que, sob
a a¢do do carregamento, ocorre deslocamento transversal wye rotacdo angular a, resultando
em empenamento da se¢do e alteragdo da geometria original. Esse comportamento evidencia
a influéncia da rigidez a torcao e da distribuicdo de tensdes no desempenho estrutural do

laminado.

2.5.1. Conceitos Fundamentais de Flambagem

A andlise de flambagem busca determinar o carregamento critico capaz de provocar
a perda de estabilidade da estrutura. Esse carregamento, denominado carga critica de
flambagem, representa o limite entre o comportamento estavel e instavel do sistema
estrutural. A partir desse ponto, pequenas imperfeicdes geométricas ou perturbagdes podem
produzir deformagdes significativas, alterando a configuragdo de equilibrio da estrutura
(LEISSA, 1995).

Em andlises lineares de flambagem, considera-se que a estrutura apresenta
comportamento elastico linear até a ocorréncia da instabilidade. Nessa abordagem, a carga
critica ¢ obtida por meio de um problema de Carga Critica de Flambagem, cuja solugdo
fornece os fatores de carga associados aos diferentes modos de flambagem. Cada modo
corresponde a uma possivel configuracdo deformada da estrutura apos a perda de
estabilidade (LEISSA, 1995).

A formulagdo geral da andlise linear de flambagem pode ser expressa por:
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([K]+ A[KgD{u} =0

A condigdo critica de instabilidade ¢ obtida quando o determinante do sistema

assume valor nulo.
det[K + AK;] =0

Em que (K) representa a matriz de rigidez estrutural, (K;) matriz de rigidez
geométrica, (A) corresponde ao fator de carga critica e (u) representa o valo de
deslocamentos.

A solugdo desse sistema fornece os Carga Critica de Flambagem associados as cargas
criticas de flambagem e os autovetores associados aos respectivos modos de instabilidade.
Em problemas estruturais, normalmente o primeiro Carga Critica de Flambagem ¢ o mais
importante, pois corresponde ao menor carregamento capaz de provocar a perda de

estabilidade da estrutura.

Figura 10. Flambagem de uma placa simplesmente apoiada
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Fonte: Jones (1999).

Em estruturas aeronduticas, a determinagdo da carga critica de flambagem constitui
uma etapa fundamental do projeto estrutural. Como muitos componentes trabalham sob
carregamentos compressivos durante o voo, a garantia de estabilidade estrutural torna-se

indispensavel para assegurar o desempenho e a seguranca operacional da aeronave.
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2.5.2. Flambagem de Placas Compdsitas

A analise de flambagem de placas compositas apresenta maior complexidade quando
comparada aquela realizada em estruturas isotropicas convencionais. Enquanto em materiais
metalicos a rigidez estrutural ¢ uniforme em todas as dire¢des, nos laminados compositos a
rigidez depende da orientacdo das fibras, da sequéncia de empilhamento e das propriedades
mecanicas de cada lamina. Como consequéncia, a resposta a flambagem passa a ser
fortemente influenciada pela configuracao do laminado (LEISSA, 1983).

O comportamento a flambagem de placas laminadas resulta da interagdo entre as
propriedades mecanicas das laminas individuais e a rigidez global do laminado. Nesse
contexto, a Teoria Classica dos Laminados fornece os parametros necessarios para
determinar as rigidezes equivalentes da estrutura, permitindo avaliar sua estabilidade quando
submetida a carregamentos compressivos. A matriz de rigidez a flexao, representada por
([D]), possui papel particularmente importante, uma vez que esta diretamente relacionada a
resisténcia do laminado a deformacao fora do plano (DANIEL; ISHAIL 2006).

Além das propriedades do material, a carga critica de flambagem ¢ influenciada por
fatores geométricos, como comprimento, largura e espessura da placa, bem como pelas
condi¢gdes de contorno adotadas. Estruturas com bordas engastadas tendem a apresentar
maiores cargas criticas quando comparadas a placas simplesmente apoiadas, devido @ maior
restri¢ao aos deslocamentos e rotacdes nas extremidades (LEISSA, 1983).

Em placas finas de material composito, a ocorréncia da flambagem ndo depende
exclusivamente da magnitude do carregamento aplicado, mas também da distribui¢do da
rigidez ao longo da estrutura. Como essa distribui¢ao esta diretamente associada a orientagao
das fibras, diferentes sequéncias de empilhamento podem resultar em comportamentos
significativamente distintos, mesmo quando a geometria ¢ o material permanecem
inalterados (KASSAPOGLOU, 2010).

A andlise da estabilidade estrutural de laminados compositos possui grande
relevancia em aplicacdes aeronduticas. Painéis estruturais presentes em fuselagens,
revestimentos de asas e superficies de controle frequentemente operam sob esforgos
compressivos durante o voo. Nessas condigdes, a determinacdo da carga critica de
flambagem torna-se essencial para garantir a integridade estrutural e a seguranga operacional
da aeronave (TURVEY; MARSHALL, 1995).

Os avangos na utilizacdo de materiais compdsitos possibilitaram a obtengdo de

estruturas mais leves e eficientes. Entretanto, essa reducao de peso frequentemente resulta
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em componentes mais delgados, tornando a flambagem um dos principais modos de falha
considerados durante o dimensionamento estrutural. Por esse motivo, diversos estudos tém
sido realizados com o objetivo de compreender como parametros como orientagdo das fibras,
numero de camadas e sequéncia de empilhamento afetam a estabilidade estrutural dos
laminados.

Entre esses estudos, destaca-se o trabalho desenvolvido por Lengvarsky, Bocko e
Hagara (2016), que investigou a influéncia da orientacdo das fibras na carga critica de
flambagem de placas compositas laminadas. Os resultados obtidos demonstraram que
alteragdes na configuracdo do empilhamento podem produzir variagdes significativas na
resisténcia a flambagem, evidenciando a importancia da definicdo adequada da arquitetura
do laminado durante o projeto estrutural.

Dessa forma, o estudo da influéncia da orientacdo das fibras sobre o comportamento
a flambagem torna-se um aspecto fundamental na analise de painéis compdsitos laminados,

sendo abordado com maior detalhe na proxima se¢ao.

2.5.3. Influéncia da Orientacdo das Fibras na Flambagem

A orientacao das fibras constitui um dos pardmetros mais importantes no projeto de
estruturas compositas laminadas. Diferentemente dos materiais isotropicos, nos quais as
propriedades mecanicas permanecem constantes independentemente da diregdo
considerada, os laminados compositos apresentam comportamento mecanico fortemente
dependente da disposicao angular das fibras. Como consequéncia, alteracdes na orientagao
das camadas podem produzir mudangas significativas na rigidez estrutural e,
consequentemente, na resisténcia a flambagem da estrutura (JONES, 1999).

A rigidez equivalente do laminado depende ndo apenas da orientacao individual das
camadas, mas também da sequéncia de empilhamento adotada. Dessa forma, laminados
constituidos pelos mesmos materiais podem apresentar cargas criticas de flambagem
distintas quando as fibras sdo reorganizadas em diferentes configuracdes. Esse
comportamento evidencia a importancia da arquitetura do laminado na definicdo do
desempenho estrutural da placa (KASSAPOGLOU, 2010).

No estudo desenvolvido por Lengvarsky, Bocko e Hagara (2016), foram avaliadas
diferentes configuragdes de empilhamento com o objetivo de investigar a influéncia da
orientagdo das fibras sobre a carga critica de flambagem de placas compositas laminadas.

Os resultados demonstraram que alteragdes relativamente simples na sequéncia de
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empilhamento foram capazes de modificar significativamente os valores obtidos para a carga
critica, evidenciando a forte relagdo entre orientacao das fibras e estabilidade estrutural.

Além da orientacdo das fibras, o nimero de camadas também influencia o
comportamento a flambagem. O aumento da espessura do laminado normalmente resulta em
maior rigidez a flexdo e, consequentemente, em maiores cargas criticas. Entretanto, a
eficiéncia estrutural obtida ndo depende exclusivamente da quantidade de material
empregada, mas também da forma como esse material ¢ distribuido ao longo da espessura
do laminado (DANIEL; ISHAI, 2006).

Do ponto de vista do projeto estrutural, a possibilidade de modificar o
comportamento mecanico da estrutura por meio da orientagao das fibras representa uma das
principais vantagens dos materiais compositos. Enquanto em materiais metalicos a melhoria
daresisténcia a flambagem normalmente exige aumento de espessura ou inclusao de reforgos
estruturais, nos laminados compositos € possivel otimizar a resposta estrutural por meio da
alteragdo da sequéncia de empilhamento, sem necessariamente aumentar a massa da
estrutura (JONES, 1999).

No contexto deste trabalho, a influéncia da orientacdo das fibras assume papel
central, uma vez que as andlises numéricas realizadas tém como objetivo avaliar o
comportamento a flambagem de um painel composito laminado submetido a carregamentos
compressivos. Dessa forma, a investigagao da rela¢do entre empilhamento, rigidez estrutural
e carga critica constitui um dos principais fundamentos tedricos que sustentam a
metodologia adotada nesta pesquisa.

A avaliagdo desse comportamento ¢ realizada por meio de técnicas numéricas
baseadas no Método dos Elementos Finitos, amplamente empregado na analise estrutural de
placas compositas devido a sua capacidade de representar geometrias complexas, diferentes
condi¢des de contorno e variadas configuracdes de empilhamento. Esse método serad

apresentado na sec¢do seguinte.

2.6. Método dos Elementos Finitos

O Meétodo dos Elementos Finitos (MEF) ¢ uma técnica numérica amplamente
empregada na analise estrutural de componentes mecanicos e aeronduticos. Seu principio
fundamental consiste na discretiza¢gdo de um dominio continuo em um conjunto finito de
elementos interconectados por nos, permitindo que problemas complexos sejam resolvidos

por meio de aproximacdes matematicas (TURVEY; MARSHALL, 1995).
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A aplica¢do do MEF possibilita a avaliacdo de deslocamentos, deformagdes, tensdes
e fendomenos de instabilidade estrutural em componentes com diferentes geometrias e
condig¢des de carregamento. Devido a sua versatilidade e precisao, o método tornou-se uma
das principais ferramentas utilizadas no projeto e analise de estruturas compositas laminadas
(DANIEL; ISHALI, 2006).

No caso de laminados compdsitos, o Método dos Elementos Finitos apresenta
especial relevancia por permitir a representagdao individual das propriedades mecanicas
associadas a cada camada do laminado. Dessa forma, & possivel considerar diferentes
orientacdes de fibras, sequéncias de empilhamento e espessuras, possibilitando uma
avalia¢do mais realista do comportamento estrutural da placa (KASSAPOGLOU, 2010).

No MEF, o comportamento global da estrutura ¢ obtido a partir da montagem das
matrizes de rigidez dos elementos individuais. Cada elemento possui uma formulagao
matematica especifica capaz de representar o comportamento estrutural da regido
discretizada. A combinacao das contribui¢cdes de todos os elementos permite construir o
sistema global de equagdes responsavel por descrever a resposta da estrutura submetida aos
carregamentos aplicados (TURVEY; MARSHALL, 1995).

A precisao dos resultados obtidos depende de diversos fatores, entre os quais
destacam-se o tipo de elemento utilizado, o refinamento da malha, as propriedades
mecanicas atribuidas ao material e a correta definicdo das condi¢des de contorno. Em
analises de flambagem, esses aspectos assumem importancia ainda maior, uma vez que
pequenas alteragdes na rigidez estrutural podem influenciar significativamente os valores da
carga critica obtida.

No contexto da analise de estabilidade estrutural, a determinagdo da carga critica de
flambagem ¢ normalmente realizada por meio de uma analise de Carga Critica de
Flambagem. Nesse procedimento, o problema estrutural ¢ formulado de maneira a identificar
os carregamentos associados aos diferentes modos de instabilidade da estrutura.

No contexto da andlise de flambagem, o Método dos Elementos Finitos permite
resolver o problema de Carga Critica de Flambagem associado a instabilidade estrutural da
placa. Por meio dessa abordagem, sdo determinados os fatores de carga critica e os
respectivos modos de flambagem da estrutura, possibilitando a avaliacdo da estabilidade do
painel laminado sob diferentes condi¢des de carregamento.

A solugdo dessa equagdo fornece os Carga Critica de Flambagem associados as

cargas criticas de flambagem e os autovetores correspondentes aos modos de instabilidade



31

da estrutura. Em geral, o menor Carga Critica de Flambagem representa a primeira carga
critica de flambagem e corresponde a condigdo de instabilidade mais provavel de ocorrer no
componente analisado.

Uma das principais vantagens do Método dos Elementos Finitos ¢ a capacidade de
representar geometrias complexas e diferentes condi¢des de contorno com elevado nivel de
detalhamento. Essa caracteristica torna o método especialmente adequado para a analise de
painéis compositos utilizados em estruturas aecronduticas, nos quais a distribui¢ao de rigidez
depende diretamente da orientagdo das fibras e da sequéncia de empilhamento das camadas.

Além disso, 0 método permite avaliar a influéncia de parametros geométricos e
mecanicos sobre o comportamento estrutural da placa, contribuindo para o desenvolvimento
de configuragdes mais eficientes e seguras. Dessa forma, o MEF constitui uma ferramenta
fundamental para o estudo da flambagem de painéis compdsitos laminados.

O Método dos Elementos Finitos constitui uma ferramenta fundamental para a
analise da flambagem de placas compdsitas laminadas, permitindo a determinacdo das
cargas criticas e dos modos de instabilidade associados ao comportamento estrutural da
placa. Em razdo de sua capacidade de representar diferentes geometrias, materiais e
condig¢des de contorno, o método € amplamente empregado em estudos numéricos voltados

a avaliagdo da estabilidade estrutural de laminados compositos.
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3. DESENVOLVIMENTO DO TRABALHO

3.1. Modelo Analisado

O desenvolvimento deste trabalho consistiu na analise da flambagem de painéis
compositos laminados submetidos & compressdo uniaxial, com o objetivo de avaliar a
influéncia da orientacdo das fibras e da espessura total do laminado sobre a carga critica de
flambagem. Para a defini¢do da geometria do painel, das propriedades mecanicas da lamina
unidirecional e das configuragdes de empilhamento analisadas, adotou-se como referéncia o
modelo apresentado por Lengvarsky, Bocko e Hagara (2016), mantendo-se as principais
caracteristicas geométricas do problema de forma a permitir a comparacdo entre diferentes
laminados sob as mesmas condi¢des de carregamento.

O modelo estudado consiste em uma placa composita laminada de geometria
quadrada, com comprimento a = 400 mme largura b = 400 mm, submetida a compressao
no plano da estrutura. A adogao de uma placa quadrada permitiu fixar a razdo geométrica
a/b = 1, simplificando a analise da influéncia exclusiva da arquitetura do laminado sobre a
resposta estrutural. A geometria utilizada ao longo de todo o trabalho ¢ ilustrada na Figura
11, na qual se apresenta o painel adotado como dominio de andlise para o célculo analitico

e para a modelagem numérica no Método dos Elementos Finitos.

Figura 11. Painel Analisado.

400

400

Fonte: Autores (2026)
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As dimensdes geométricas adotadas para o painel estdo reunidas na Tabela 1. Nela
sao apresentadas o comprimento, a largura, a razdo geométrica entre os lados da placa e a
espessura individual da lamina, parametro utilizado posteriormente na defini¢ao da

espessura total dos laminados analisados.

Tabela 1. Dimensoes de cada lamina de material composito do painel analisado.

Parametro Valor
Comprimento 400 mm
Largura 400 mm
Razdo a/b 1
Espessura da lamina 0,5 mm

Fonte: Autores (2026).

A placa foi modelada considerando comportamento de laminado ortotropico
multicamada, com variagdo da sequéncia de empilhamento ¢ do nimero de camadas ao
longo das analises. Assim, embora a geometria em planta tenha sido mantida constante em
todos os casos, a espessura total do painel foi alterada conforme a quantidade de camadas de
cada configuracdao. Dessa forma, tornou-se possivel avaliar separadamente a influéncia da
espessura ¢ da orientagdo das fibras sobre a rigidez a flexdo do laminado e,
consequentemente, sobre a flambagem da estrutura.

As propriedades mecanicas da ldmina unidirecional utilizadas na construgdo dos
laminados foram extraidas do artigo de referéncia e sdo apresentadas na Tabela 2. Esses
parametros constituem a base para a determinacao das matrizes constitutivas da lamina, para
a transformacdo das propriedades em fun¢do do angulo de orientacdo das fibras e para a

obtenc¢ao das matrizes de rigidez do laminado por meio da Teoria Classica da Laminagao.

Tabela 2. Propriedades mecanicas da lamina unidirecional

Propriedade Valor
El 50.000 MPa
E2 15.000 MPa
G12 5.000 MPa
v12 0,30
Espessura da lamina | 0,5 mm

Fonte: Autores (2026).
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A partir dessas propriedades e das diferentes orientagdes adotadas em cada camada,
foi possivel calcular os coeficientes de rigidez equivalentes de cada laminado e, em seguida,
estimar sua resposta a flambagem por meio de duas abordagens complementares: uma
abordagem analitica, baseada na teoria classica de flambagem de placas, e uma abordagem
numérica, conduzida pelo Método dos Elementos Finitos. A primeira dessas etapas € descrita

na se¢ao seguinte.

3.2. Determinacao da Tensio Critica de Flambagem

Determinacao da tensdo critica de flambagem foi realizada com o objetivo de estimar
analiticamente a carga de instabilidade das placas laminadas e fornecer uma referéncia para
comparagdo com os resultados obtidos por meio do Método dos Elementos Finitos. Para
isso, foi utilizada a Teoria de Instabilidade de Placas finas, conforme Bruhn, 1973.

Inicialmente, as propriedades mecanicas da lamina unidirecional, a espessura
individual das camadas e as diferentes sequéncias de empilhamento foram consideradas no
estudo. A partir desses dados, foram calculadas as matrizes de rigidez [A], [B] e [D] por
meio da Teoria Classica da Laminag¢do, permitindo determinar as propriedades equivalentes
de cada laminado.

A tensdo critica de flambagem foi calculada utilizando a expressdo apresentada na
Equacao o, de que relaciona o coeficiente de flambagem da placa, o médulo de elasticidade

equivalente e os pardmetros geométricos do painel (Bruhn, 1973).

2

_ m’kE (t)
% T 12(1—v2) \b

O modulo de elasticidade equivalente na direcdo de aplicacdo da carga foi obtido a

partir dos coeficientes da matriz [A]:

— 1 A2
E, = ﬁ IAxx - Aﬂ]
yy

O coeficiente de flambagem (k) foi determinado com base nas curvas propostas por

Bruhn (1973), considerando a razdo geométrica entre os lados da placa e as condi¢des de
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contorno adotadas na modelagem. Como as mesmas condi¢des de apoio foram utilizadas
tanto nos calculos analiticos quanto nas simula¢des numéricas, foi possivel estabelecer uma

comparagao direta entre os resultados obtidos pelos dois métodos.

Figura 12. Curvas do coeficiente de flambagem kc para placas retangulares

comprimidas, em func¢do da razio geométrica a/be das condicdes de contorno (Bruhn,

1973).
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Fonte: Bruhn (1973).

Apos a determinacao da tensao critica de flambagem, foi calculada a carga critica de
flambagem (N, ) em unidades de forca por unidade de comprimento, utilizada posteriormente
na comparagdo com os Carga Critica de Flambagem obtidos nas andlises de flambagem

realizadas no FEMAP.
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Como exemplo da implementacao desenvolvida, apresenta as matrizes [A], [B] e [C]
obtidas para o laminado [0/90/0] com trés camadas. Observa-se que a matriz B apresenta
valores nulos, resultado esperado para um laminado simétrico, indicando auséncia de

acoplamento entre os comportamentos membranar ¢ de flexao.

59100 6937 0

[A] =|6937 41110 0 |N/mm
0 0 7500
0 00 14078 1301 0
[Bl=]0 0 O|(N [D]=]1301 4711 0 |[N.mm
0 00 0 0 1406

A determinacdo da carga critica de flambagem de varias configuragdes de quantidade
de camadas e diferentes angulos de laminagdo permitiu avaliar a influéncia da orientagdo
das fibras e da espessura total do laminado sobre os coeficientes de rigidez e sobre os valores

de tensdo critica obtidos para cada configuragdo analisada.

3.3. Modelagem Numérica

A modelagem numérica foi desenvolvida utilizando o software Siemens FEMAP
associado ao processador NX Nastran. Para cada configuracdo analisada foi criada uma
propriedade laminada contendo a sequéncia de empilhamento correspondente, respeitando a

orientagdo individual das fibras em cada camada.
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Figura 13. Modelo desenvolvido no FEMAP

L.

Fonte: Autores (2026).

As propriedades do material, as caracteristicas geométricas da placa e os parametros
necessarios a analise foram inseridos individualmente para cada configuracao estudada.

A utilizacdo do método dos elementos finitos permitiu representar adequadamente o
comportamento estrutural dos laminados, considerando simultaneamente os efeitos

associados a anisotropia do material e a distribui¢do das camadas ao longo da espessura.

3.4. Malha de elementos finitos
Ap0s a defini¢do do modelo geométrico foi realizada a discretiza¢do da estrutura
utilizando elementos bidimensionais do tipo shell. Todas as analises foram conduzidas

utilizando elementos com dimensdo caracteristica de 5 mm.



Figura 14. Modelo utilizado com as malhas definidas

L.X

Fonte: Autores (2026).
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A adogdo de uma malha uniforme para todos os modelos permitiu manter as

condi¢des numéricas ao longo das analises e garantir a comparabilidade dos resultados

obtidos.

Tabela 3. Parametros da malha utilizada

Parametro

Valor

Tipo de elemento

Shell

Tamanho do elemento

5 mm

Fonte: Autores (2026).

3.5. Condicoes de Contorno e Carregamentos

O modelo analisado consiste em uma placa quadrada laminada submetida a

compressao uniaxial no plano da estrutura. As condi¢des de contorno consideradas na placa

consistiram em quatro bordas simplesmente apoiadas. Adicionalmente, foi aplicada uma

restricdo a rotagdo em torno do eixo y nas bordas carregadas, com o objetivo de simular uma

condi¢do de engastamento.
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O carregamento foi aplicado na forma de compressao uniforme distribuida ao longo
das bordas paralelas ao eixo X, reproduzindo o estado de tensdes utilizado por Khdeir e
Reddy (1999) e posteriormente empregado por Ezeh, Ibearugbulem e Onyechere (2023) no
estudo de flambagem de placas laminadas com diferentes orienta¢des de fibras. A carga
aplicada atua exclusivamente no plano da placa, gerando um estado de compressdo
responsavel pelo surgimento da instabilidade estrutural.

A determinagdo da carga critica foi realizada por meio de uma analise linear de
flambagem (Linear Buckling Analysis), baseada na solugao de um problema de Carga Critica
de Flambagem. Nesse procedimento, o processador calcula um fator de carga critico
associado ao primeiro modo de flambagem da estrutura. O menor Carga Critica de
Flambagem obtido representa a condi¢do de instabilidade inicial da placa e foi utilizado

como parametro de comparacao entre as diferentes configuragdes de laminado avaliadas.

Figura 15. Esquema do carregamento.
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Fonte: The Buckling Analysis of the Composite Plates with Different Orientations of Layers

No contexto da analise de flambagem linear, a carga aplicada no modelo nao
corresponde diretamente a carga critica final da estrutura, mas sim a uma carga de referéncia
utilizada pelo solucionador para a formulagdo do problema de autovalores. A partir dessa carga
de referéncia, o processador calcula fatores multiplicativos associados aos modos de flambagem
da placa. O menor autovalor obtido representa a primeira condi¢ao de instabilidade da estrutura
e foi utilizado neste trabalho como parametro principal de comparacao entre os diferentes
laminados estudados.

Com o objetivo de sistematizar a defini¢do do carregamento, a Tabela 4 apresenta a

condi¢do de carregamento adotada nas analises. Como apenas um caso de carregamento foi
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considerado, correspondente & compressdo uniaxial na dire¢cdo X, foi possivel concentrar a

avaliagdo na influéncia das propriedades do laminado sobre a resposta a flambagem, sem

introduzir variag¢des adicionais associadas a diferentes estados de solicitagao.

Tabela 4. Condic¢ao de carregamento

Caso Tipo de carregamento Direcao

LC-01 Compressao uniaxial X

Fonte: Autores (2026).

As condi¢des de contorno e carregamento descritas nesta secdo foram mantidas
constantes para todas as configura¢des analisadas, permitindo que as diferencas observadas
nas Carga Critica de Flambagem fossem atribuidas exclusivamente as alteragdes na

sequéncia de empilhamento e na espessura dos laminados.

3.6. Configuracoes Analisadas

As configuragdes analisadas foram definidas com o objetivo de investigar, de forma
sistematica, a influéncia da orientagdo das fibras e do aumento da espessura do laminado
sobre a flambagem da placa. Para isso, foram selecionadas sequéncias de empilhamento
representativas, compostas por combinagdes entre camadas orientadas a 0°, 45°e 90°,
mantendo-se o carater simétrico dos laminados avaliados. A escolha dessas orientacdes se
justifica por sua relevancia em estruturas compoOsitas aeronduticas, nas quais a combinagao
de camadas longitudinais, transversais e inclinadas exerce influéncia direta sobre a rigidez

global do painel e, consequentemente, sobre sua estabilidade estrutural.

Cada sequéncia de empilhamento foi analisada com diferentes nlimeros de camadas,
permitindo variar a espessura total do laminado sem alterar a geometria em planta da placa.
Dessa forma, tornou-se possivel avaliar simultaneamente dois efeitos de interesse: o efeito
da orientagdo das fibras, associado a redistribuicao das rigidezes no laminado, e o efeito do
aumento da espessura, relacionado ao crescimento da rigidez a flexdo e da resisténcia a
flambagem.

As configuracdes consideradas no presente trabalho estdo reunidas na Tabela 5, na
qual sdo apresentados o laminado, o numero de camadas e a espessura total correspondente.

A organizacdo desses casos permite uma andlise comparativa direta entre laminados de
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mesma familia de empilhamento, porém com diferentes espessuras, € também entre

laminados de espessura semelhante, porém com distintas orienta¢des das fibras.

Tabela 5. Configuragoes analisadas

Configuracio | N° de camadas | Espessura total
[0/45/0] 3 1,5 mm
[45/0/45] 3 1,5 mm
[0/90/0] 3 1,5 mm
[0/45/0]s 6 3,0 mm

[45/0/45]s 6 3,0 mm
[0/90/0]s 6 3,0 mm
[0/45/0]s 12 6,0 mm
[45/0/45]s 12 6,0 mm
[0/90/0]s 12 6,0 mm

Fonte: Autores (2026).

A adocdo dessas configuracdes permitiu comparar laminados com forte
predominancia de fibras orientadas na dire¢do do carregamento, como no caso dos
empilhamentos contendo camadas a 0°, com laminados contendo maior participagdo de
camadas transversais ou inclinadas, como os arranjos com 90°e 45°. Como a flambagem
estd diretamente associada a rigidez da placa e a forma como essa rigidez se distribui no
laminado, essa compara¢do mostrou-se particularmente relevante para a interpretagdo dos

resultados apresentados no capitulo seguinte.
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3.7. Procedimento de Analise

O procedimento de analise adotado neste trabalho foi estruturado em etapas
sucessivas, de forma a garantir coeréncia entre o calculo analitico e a modelagem numérica
dos laminados estudados. Inicialmente, foram definidas a geometria da placa, as
propriedades mecanicas da lamina unidirecional e as sequéncias de empilhamento de
interesse. A partir desses dados, foi realizada a determinacao das propriedades equivalentes
de cada laminado por meio da Teoria Cléassica da Laminacao, com a obtencdo das matrizes
A, Be D, utilizadas na caracterizagdo da rigidez extensional, do acoplamento e da rigidez a
flexdo da placa.

Na etapa seguinte, foi elaborada uma planilha de célculo destinada a obtenc¢ao do
modulo equivalente do laminado, a defini¢dao do coeficiente de flambagem e ao calculo da
tensdo critica de flambagem para cada configuragcdo analisada. Essa etapa forneceu uma
estimativa analitica da resposta do painel, permitindo avaliar a influéncia da sequéncia de
empilhamento sobre os coeficientes de rigidez e sobre a carga critica prevista pela teoria
classica de flambagem de placas.

Em paralelo, foi desenvolvido o modelo numérico no FEMAP/NX Nastran,
utilizando a mesma geometria, as mesmas propriedades de material e as mesmas condigdes
de contorno adotadas na formulagdo analitica. Para cada laminado, foi criada uma
propriedade especifica contendo o empilhamento correspondente, seguida da discretizagao
da placa por elementos de casca e da aplicagdo do carregamento compressivo no plano da
estrutura. Com o modelo devidamente configurado, foi executada uma analise linear de
flambagem, baseada na solugdo de um problema de autovalores, permitindo determinar os
fatores criticos de carga e os modos de flambagem associados a cada caso.

De forma resumida, o procedimento adotado pode ser descrito nas seguintes etapas:
defini¢do da geometria e das propriedades da lamina; célculo das matrizes constitutivas do
laminado; obtencdo analitica da tensdo critica de flambagem; constru¢do do modelo
numérico no FEMAP; discretizacao da placa por elementos shell; aplicacao das condigdes
de contorno e do carregamento compressivo; execu¢do da analise de flambagem linear; e,
por fim, comparacdo entre os resultados das diferentes configuracdes estudadas. Essa
sequéncia metodologica permitiu estabelecer uma relacdo direta entre a arquitetura do
laminado, os coeficientes de rigidez obtidos pela Teoria Classica da Laminagdo e os

autovalores criticos calculados numericamente.
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Com a conclusdo dessas etapas, tornou-se possivel comparar o comportamento de
flambagem dos diferentes painéis laminados sob uma mesma condi¢do de carregamento,
identificando o efeito da orientagdo das fibras e da espessura total sobre a estabilidade
estrutural da placa. Os resultados obtidos a partir desse procedimento sdo apresentados e

discutidos no capitulo seguinte.

4. RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste capitulo sdo apresentados os resultados obtidos a partir das analises de
flambagem realizadas para os laminados compositos selecionados. Inicialmente sdo
discutidos os resultados referentes as configuragoes [0/45/0], [45/0/45], [0/90/0] e [90/0/90],
considerando laminados com trés, seis e doze camadas. Para cada caso sdo apresentados os
Carga Critica de Flambagem criticos obtidos por meio das andlises numéricas, os
coeficientes mais relevantes da matriz de rigidez a flexdo (D) e os respectivos modos
deformados associados ao primeiro modo de flambagem.

A discussao dos resultados ¢ conduzida com base na influéncia da orientacao das
fibras e da espessura do laminado sobre a rigidez estrutural e a estabilidade da placa. Dessa
forma, busca-se estabelecer uma relacdo entre os coeficientes da matriz D obtidos por meio
da Teoria Classica da Laminacao e os Carga Critica de Flambagem criticos calculados pelo
Meétodo dos Elementos Finitos.

Por fim, ¢ realizada uma comparacdo geral entre todas as configuragdes analisadas,
permitindo identificar as sequéncias de empilhamento que apresentaram melhor

desempenho frente ao carregamento compressivo considerado neste estudo.

4.1. Determinacao da Tensao Critica de Flambagem

Com o objetivo de complementar os resultados obtidos por meio das analises
numéricas realizadas no software NX Nastran, foi efetuada a determinagdo analitica da
tensao critica de flambagem para as diferentes configuragdes de laminados estudadas. O
procedimento foi implementado em planilha eletronica desenvolvida especificamente para
este trabalho, permitindo automatizar os calculos e facilitar a comparagao entre os resultados

analiticos e numéricos.
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A determinagdo da carga critica foi baseada na teoria classica de flambagem de
placas, utilizando os coeficientes de rigidez a flexao obtidos a partir da Teoria Cléssica da
Laminac¢ao. Para a obten¢do do coeficiente de flambagem (kc), foram adotadas as mesmas
condi¢des de contorno utilizadas na modelagem numérica e descritas no Capitulo 3. O valor
do coeficiente foi obtido por meio das curvas apresentadas por Bruhn (1973), em funcdo da
razao geométrica entre os lados da placa (a/b) e das condigdes de apoio consideradas.

A partir dos valores de kc e dos coeficientes da matriz de rigidez a flexao, foi
determinada a carga critica de flambagem para cada configuragdo analisada, conforme a
Figura 12. Em seguida, os valores de carga critica foram convertidos em tensdo critica de
flambagem por meio da espessura total do laminado, permitindo a comparag¢do entre placas
com diferentes nimeros de camadas.

A Tabela 6 apresenta os resultados obtidos para a carga critica de flambagem (Nx) e
para a tensdo critica correspondente. Observa-se que o aumento do nimero de camadas
promove um crescimento significativo da resisténcia a flambagem, resultado diretamente
associado ao aumento da rigidez a flexdo do laminado. Esse comportamento estd de acordo
com a relacdo cubica existente entre a rigidez a flexdo e a espessura da placa, prevista pela

Teoria Classica da Laminagao.

Tabela 6. Resultados analiticos de Nx critico e tensao critica de flambagem

Empilhamento | N° de camadas | Nx em N/mm | 6 em MPa
[0/90/0] 3 5,01 3,34
[0/90/0]s 6 40,05 13,35
[0/90/0]s 12 320,40 53,40
[45/0/45] 3 3,57 2,38

[45/0/45]s 6 28,559 9,52
[45/0/45]s 12 228,47 38,078
[0/45/0] 3 5,053 3,368
[0/45/0]s 6 40,42 13,473
[0/45/0]s 12 323,365 53,894

Fonte: Autores (2026).
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Os valores obtidos nesta etapa servem como referéncia para a interpretacdo dos
resultados numéricos apresentados nas segdes seguintes. A comparagao entre os resultados
analiticos e os Carga Critica de Flambagem obtidos por meio do Método dos Elementos
Finitos permite avaliar a coeréncia do modelo desenvolvido e identificar a influéncia da
orientacdo das fibras e da espessura do laminado sobre o comportamento de flambagem das

placas compdsitas.

4.2. Resultados do laminado [0/45/0]

A primeira configuragdo analisada foi o laminado [0/45/0], composto por camadas
externas orientadas a 0° e uma camada interna orientada a 45°. Essa disposi¢do foi
selecionada por combinar elevada rigidez longitudinal, proporcionada pelas camadas
alinhadas com a dire¢do do carregamento, com um incremento na rigidez ao cisalhamento
decorrente da presenca da camada inclinada. Dessa forma, espera-se que o laminado
apresente comportamento intermedidrio entre configuracdes predominantemente

longitudinais e configuracdes com maior influéncia dos efeitos de cisalhamento.
Os resultados obtidos por meio das analises de flambagem realizadas no software
FEMAP/NX Nastran sdo apresentados na Tabela 7, na qual se observam os Carga Critica

de Flambagem criticos calculados para os laminados com trés, seis e doze camadas. Em

seguida, a Fonte: Autores (2026).

Tabela 8 apresenta os coeficientes mais relevantes da matriz de rigidez a flexao,
permitindo relacionar o comportamento estrutural da placa com a evolugdo da rigidez do
laminado. Para essa configuragdo, os Carga Critica de Flambagem obtidos foram de 4,895
N/mm, 38,617 N/mm e 305,281 N/mm para os laminados com trés, seis e doze camadas,
respectivamente. Os coeficientes D11, D22 e D66 também apresentaram crescimento
expressivo com o aumento do nimero de camadas, indicando elevagdo significativa da

rigidez a flexdo e da rigidez ao cisalhamento do sistema.

Tabela 7. Carga Criticas de Flambagem obtidas para o laminado [0/45/0] em N/mm.

N° de camadas | Carga Critica de Flamabagem
3 4,895
6 38,617
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12 305,281

Fonte: Autores (2026).

Tabela 8. Coeficientes da matriz D para o laminado [0/45/0] em N/mm.

N° Camadas D11 D22 D66
3 14167,6 44254 1504,1
6 99653,6 39701,5 16726,6
12 769854 326209 143201

Fonte: Autores (2026).

Observa-se que o aumento do nimero de camadas promoveu crescimento acentuado do
Carga Critica de Flambagem critico de flambagem. Esse comportamento esta diretamente
associado ao aumento da espessura total do laminado e, principalmente, ao crescimento dos
coeficientes da matriz D, que representam a rigidez a flexdo da placa. Entre esses coeficientes,
o termo D11 merece destaque, pois esta relacionado a rigidez a flexdo na diregdo longitudinal
do laminado, coincidindo com a dire¢do principal do carregamento compressivo aplicado no
modelo. Dessa forma, o crescimento de D11 contribui de maneira decisiva para o aumento da
carga critica necessaria para o inicio da instabilidade.

A Figura 16, Figura 17 e Figura 18 apresentam os primeiros modos de flambagem
obtidos para o laminado [0/45/0] nas trés espessuras analisadas. Em todos os casos, observa-se
um modo de flambagem de carater global, com deslocamento transversal maximo concentrado
na regido central da placa e redu¢@o dos deslocamentos nas bordas em razdo das condic¢des de
contorno impostas ao modelo. Esse comportamento ¢ compativel com a flambagem de placas
submetidas a compressao uniaxial e indica que a instabilidade ocorre de forma predominante
em todo o painel, e ndo por mecanismos localizados.

A Figura 16 apresenta o primeiro modo de flambagem do laminado [0/45/0] com trés
camadas. Observa-se um modo global de flambagem, com deslocamento transversal maximo
concentrado na regido central da placa e deslocamentos reduzidos ao longo das bordas, em
func¢do das condigdes de contorno impostas ao modelo. Esse comportamento € compativel com
a flambagem de placas simplesmente apoiadas submetidas a compressao uniaxial, evidenciando
que a perda de estabilidade ocorre de forma predominante no painel como um todo, e ndo por

mecanismos localizados.
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Figura 16. Primeiro modo de flambagem do laminado [0/45/0] com 3 camadas

Output Set Exgernalue 1 4895012
Deformed(1 ) Total Transiaton
Nodal Contour Total Transiaton

Fonte: Autores (2026).

A Figura 17, correspondente ao laminado [0/45/0] com seis camadas, mostra que o
primeiro modo de flambagem mantém essencialmente o carater global observado na
configuracdo de trés camadas. O deslocamento maximo continua localizado na regido central
da placa, enquanto as bordas apresentam menor deslocamento transversal devido as restri¢des
impostas pelo modelo numérico. Embora a forma modal permaneca semelhante, a diferenga
mais importante entre as duas configuragdes estd no valor do Carga Critica de Flambagem
critico. Ao passar de trés para seis camadas, o Carga Critica de Flambagem cresce de 4,895
N/mm para 38,617 N/mm, evidenciando aumento expressivo da estabilidade estrutural. Esse
resultado esta diretamente relacionado ao aumento da rigidez a flexdo do laminado, refletido
pelos maiores valores dos coeficientes da matriz D, sobretudo de D11. Assim, a Figura 15
mostra que o acréscimo de espessura nao altera de forma significativa o padrao do primeiro

modo de flambagem, mas eleva de maneira substancial a carga critica necessaria para a perda

de estabilidade.
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Figura 17. Primeiro modo de flambagem do laminado [0/45/0] com 6 camadas.

Output Set. Eigerwalue 1 3861435
Deformed(1,) Total Transiation
Nodal Contour. Total Transiation

Fonte: Autores (2026).

Na Figura 18, referente ao laminado [0/45/0] com doze camadas, observa-se novamente
um primeiro modo de flambagem de carater global, com deformagdo predominante no centro
da placa. A manutencdo desse padrdo modal indica que o mecanismo de instabilidade
permanece o mesmo ao longo das trés espessuras analisadas. Entretanto, a resisténcia a
flambagem continua aumentando de forma bastante acentuada, uma vez que o Carga Critica de
Flambagem critico atinge 305,1867 N/mm, valor muito superior aos obtidos para as
configuracdes com trés e seis camadas. Esse comportamento confirma a forte influéncia da
espessura e da rigidez a flexdo na resposta do laminado a compressdo uniaxial. Como a rigidez
a flexdo cresce de forma ndo linear com a distancia das laminas em relagdo ao plano médio, o
aumento do niimero de camadas produz uma elevacao significativa da resisténcia a flambagem,

mesmo sem modificar de maneira relevante a forma do primeiro modo.
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Figura 18. Primeiro modo de flambagem do laminado [0/45/0] com 12 camadas.

Output Set. Eigervalue 1 305 1867
Deformed(1,) Total Transiation
Nodal Contour: Total Translation

Fonte: Autores (2026)

A comparagao entre as Figura 16, Figura 17 e Figura 18 permite concluir que, para
o laminado [0/45/0], o aumento do nimero de camadas produz principalmente um ganho de
estabilidade estrutural, sem alterar de forma relevante o padrdo do primeiro modo de
flambagem. Em todas as configuragdes analisadas, a flambagem ocorre de maneira global,
com deslocamento maximo na regido central da placa, indicando coeréncia entre os
resultados numéricos obtidos. A principal diferenga entre os casos estd, portanto, na
magnitude da carga critica, que cresce de forma expressiva a medida que a rigidez a flexao
do laminado aumenta.

De modo geral, os resultados obtidos para o laminado [0/45/0] mostram que a
presenga de camadas externas orientadas a 0° favorece a resisténcia a flambagem sob
compressao uniaxial, uma vez que essas laminas contribuem diretamente para o aumento da
rigidez longitudinal e da rigidez a flexdo na direcdo do carregamento. A camada central a
45°, por sua vez, contribui para a resposta ao cisalhamento sem comprometer o desempenho
global da configuragdo. Assim, o laminado [0/45/0] apresentou comportamento estrutural
consistente, caracterizado por Carga Critica de Flambagem crescentes com o aumento da

espessura e pela manutencao de um padrao modal estavel ao longo das espessuras analisadas.
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4.3. Resultados do laminado [45/0/45]

A segunda configuracao analisada corresponde ao laminado [45/0/45], composto por
camadas externas orientadas a 45° e camada central orientada a 0°. Diferentemente do
laminado [0/45/0], nessa sequéncia de empilhamento as laminas inclinadas ocupam as
regides mais afastadas do plano médio, o que altera a distribuicao da rigidez a flexao ao
longo da espessura. Como as camadas externas possuem maior influéncia sobre o
comportamento flexional da placa, essa modificagdo na arquitetura do laminado tende a
impactar diretamente sua resposta a flambagem.

Os resultados obtidos para essa configuragdo sao apresentados na Tabela 9, que retine
os Carga Critica de Flambagems criticos de flambagem, e na Tabela 10, que apresenta os
principais coeficientes da matriz de rigidez a flexdo. Para o laminado [45/0/45], os Carga
Critica de Flambagems obtidos foram de 4,059 N/mm, 34,399 N/mm e 276,425 N/mm para
os modelos com trés, seis ¢ doze camadas, respectivamente. Assim como observado na
configura¢do anterior, os coeficientes D11, D22 e D66 aumentam com o numero de
camadas, evidenciando o crescimento da rigidez global do laminado a medida que a

espessura ¢ ampliada.

Tabela 9. Carga Critica de Flambagem obtidos para o laminado [45/0/45] em N/mm.

N° de camadas | Carga Critica de Flambagem
3 4,059
6 34,399
12 276,425

Fonte: Autores (2026).

Tabela 10. Coeficientes da matriz D para o laminado [45/0/45] em N/mm.

N° de camadas D11 D22 D66
3 7038,9 6664,2 3949,0
6 69998.3 49015,1 26897,5
12 587360 383523 205791

Fonte: Autores (2026).
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Apesar desse aumento, a comparacdo com o laminado [0/45/0] mostra que a
configuragdo [45/0/45] apresentou autovalores menores em todas as espessuras analisadas. Esse
resultado indica que, para o carregamento de compressao uniaxial considerado neste trabalho,
ndo apenas a magnitude da rigidez, mas também a forma como ela se distribui ao longo da
espessura do laminado, exerce papel determinante na resisténcia a flambagem. Em outras
palavras, a arquitetura do empilhamento influencia diretamente a eficiéncia com que o laminado
resiste a instabilidade.

As Figura 19, Figura 20 e Figura 21 apresentam os primeiros modos de flambagem do
laminado [45/0/45] para os modelos com trés, seis ¢ doze camadas. Assim como no caso do
laminado [0/45/0], observa-se em todas as configura¢cdes um modo de flambagem de carater
global, com deslocamento méximo na regido central da placa e menores deslocamentos nas
bordas. Isso mostra que a alteragdo da sequéncia de empilhamento ndo modifica de forma
substancial a forma do primeiro modo, mas afeta a magnitude da carga critica associada ao
inicio da instabilidade.

A Figura 19, referente ao laminado [45/0/45] com trés camadas, representa a condi¢ao
de menor espessura dessa configuracdo e apresenta autovalor critico igual a 4,059 N/mm.
Embora o modo deformado seja semelhante ao observado para o laminado [0/45/0] com trés
camadas, o valor do autovalor ¢ inferior, indicando menor resisténcia a flambagem. Essa
diferenca pode ser explicada pela posi¢do das laminas orientadas a 45° nas faces externas do
laminado. Como as camadas mais afastadas do plano médio exercem maior influéncia sobre a
rigidez a flexdo, a substituicao das laminas externas orientadas a 0° por 1aminas inclinadas reduz
a contribuicdo mais diretamente associada a resisténcia da placa a flambagem sob compressao
uniaxial. Em contrapartida, essa disposi¢do tende a aumentar a participagdo de mecanismos
relacionados ao cisalhamento, refletidos principalmente na contribuicdo do coeficiente D66.
Assim, a Figura 17 evidencia que a alteracdo da sequéncia de empilhamento modifica a
eficiéncia estrutural do laminado, mesmo sem alterar significativamente o formato do primeiro

modo de flambagem.
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Figura 19. Primeiro modo de flambagem do laminado [45/0/45] com 3 camadas.

Y

L.

Output Set. Eigenvake 1 4059217
Deformed(1,) Total Transistion
Nodal Contour. Total Translation

Fonte: Autores (2026).

Na Figura 20, correspondente ao laminado [45/0/45] com seis camadas, observa-se
novamente um primeiro modo de flambagem de carater global, com distribuicdo de
deslocamentos semelhante aquela verificada para a configurag¢ao de trés camadas. O autovalor
critico, entretanto, aumenta para 34,399 N/mm, demonstrando que o acréscimo de espessura e
o aumento da rigidez a flexdo elevam a resisténcia a perda de estabilidade. Ainda assim, esse
valor permanece inferior ao obtido para o laminado [0/45/0] com seis camadas, o que reforca a
importancia da orientacdo das camadas externas. Embora o laminado [45/0/45] apresente
crescimento expressivo de rigidez com o aumento do nimero de camadas, a presenga de
laminas inclinadas nas faces externas faz com que parte dessa rigidez seja direcionada a
mecanismos menos eficientes para resistir a flambagem provocada por compressao uniaxial na

direcao principal do painel.
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Figura 20. Primeiro modo de flambagem do laminado [45/0/45] com 6 camadas.

i 1

L

Output Set: Exgervalue 1 34 39875
Deformed(1,): Total Transiation
Nodal Contour: Total Transiation

Fonte: Autores (2026)

A Figura 21, referente ao laminado [45/0/45] com doze camadas, confirma a mesma
tendéncia observada nas demais configuragdes. O primeiro modo de flambagem permanece
global, com deslocamento méaximo na regido central da placa, enquanto o autovalor critico
atinge 276,425 N/mm, evidenciando aumento substancial da carga critica em relagdo aos casos
com trés e seis camadas. Esse comportamento esta associado ao aumento da espessura total do
laminado e ao consequente crescimento dos coeficientes da matriz D. No entanto, mesmo com
esse ganho expressivo de rigidez, a configuracdo [45/0/45] permanece menos eficiente do que
o laminado [0/45/0] para resistir a flambagem sob o carregamento analisado, o que confirma a

relevancia da arquitetura do empilhamento na resposta estrutural do painel.
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Figura 21. Primeiro modo de flambagem do laminado [45/0/45] com 12 camadas

L

Qutput Set Eigenvalue 1 276 4249
Deformed{1 ) Total Translation
Nodal Contour. Total Translation

Fonte: Autores (2026)

A analise conjunta das Figura 19, Figura 20 e Figura 21 mostra que, para o laminado
[45/0/45], o aumento do numero de camadas também promove elevacdo significativa da
carga critica de flambagem, sem alterar de forma substancial o padrao do primeiro modo.
Em todas as espessuras avaliadas, a flambagem ocorre de maneira global e com
deslocamento maximo na regido central da placa, indicando consisténcia entre os resultados
numéricos obtidos. A principal diferenca em relagdo ao laminado [0/45/0] estd, portanto, na
magnitude dos autovalores e na eficiéncia da sequéncia de empilhamento para resistir ao
carregamento cCOmpressivo.

De forma geral, os resultados obtidos para o laminado [45/0/45] indicam que a
presenca de camadas externas orientadas a 45° altera a distribuicao da rigidez no laminado
e aumenta a participagao dos efeitos associados ao cisalhamento. Entretanto, para o caso de
compressao uniaxial analisado neste trabalho, essa configuragdo mostrou-se menos eficiente
do que aquela com camadas externas orientadas a 0°, uma vez que apresentou autovalores
criticos inferiores em todas as espessuras consideradas. Dessa forma, conclui-se que a

posicdo das laminas externas exerce papel decisivo na resisténcia a flambagem, sendo mais
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vantajosa, para o presente problema, a adog¢do de camadas externas alinhadas a direcao do

carregamento.

4.4. Resultados do laminado [0/90/0]

A configuragdo [0/90/0] foi selecionada por representar um laminado constituido
exclusivamente por fibras orientadas nas dire¢des principais do material, sem a presenca de
camadas inclinadas. Nessa sequéncia de empilhamento, as camadas externas encontram-se
orientadas a 0°, isto €, alinhadas a dire¢do do carregamento compressivo aplicado, enquanto
a camada central estd orientada a 90°. Essa disposicdo favorece o aumento da rigidez
longitudinal do laminado e, a0 mesmo tempo, proporciona contribui¢ao adicional a rigidez
transversal, resultando em uma distribui¢do mais equilibrada da rigidez a flexdo ao longo da
placa.

Os resultados das analises de flambagem para essa configuracao sao apresentados na
Tabela 11, que retine as cargas criticas de flambagem obtidas para os laminados com trés,
seis e doze camadas, e na Tabela 12, que apresenta os coeficientes mais relevantes da matriz
de rigidez a flexao. Para o laminado [0/90/0], as cargas criticas de flambagem calculadas
foram de 5,105 N/mm, 39,589 N/mm e 320,860 N/mm para os modelos com trés, seis € doze
camadas, respectivamente. Em paralelo, os coeficientes D11, D22 e D66 também
aumentaram significativamente com o crescimento do nimero de camadas, refletindo o

acréscimo da rigidez global do laminado.

Tabela 11. Carga Critica de Flambagem obtidos para o laminado [0/90/0] em N/mm.

N° de camadas | Carga Critica de Flambagem
3 5,105
6 39,589
12 320,860

Fonte: Autores (2026).

Tabela 12. Coeficientes da matriz D para o laminado [0/90/0] em N/mm.

N° de camadas D11 D22 D66
3 14078,0 4710,5 1406,3
6 94638,6 35669,7 11250,0
12 721137 481329 90000

Fonte: Autores (2026).
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A andlise dos resultados mostra que o laminado [0/90/0] apresentou as maiores cargas
criticas de flambagem dentre as configuragdes avaliadas neste trabalho, o que indica
desempenho superior frente a flambagem sob compressao uniaxial. Esse comportamento pode
ser explicado pela combinagdo favoravel entre as orientagdes das camadas e a posi¢ao de cada
lamina ao longo da espessura. Como as camadas externas estdo orientadas a 0°, elas contribuem
de forma direta para o aumento da rigidez a flexao na direcdo do carregamento, elevando
principalmente o coeficiente D11. Ao mesmo tempo, a camada central orientada a 90° contribui
para o aumento da rigidez transversal, favorecendo um comportamento estrutural mais
equilibrado do painel. Como resultado, o laminado apresenta elevada capacidade de resistir a
perda de estabilidade sem depender de mecanismos associados ao acoplamento ou ao aumento
da rigidez ao cisalhamento, como ocorre em laminados contendo camadas a 45°.

As Figura 22, Figura 23 e Figura 24 apresentam os primeiros modos de flambagem
obtidos para o laminado [0/90/0] nas trés espessuras analisadas. Em todas as configuragoes,
observa-se um modo global de flambagem, com deslocamento transversal maximo concentrado
na regido central da placa e menores deslocamentos nas bordas, comportamento compativel
com as condi¢cdes de contorno impostas ao modelo numérico. Assim como nas demais
sequéncias de empilhamento analisadas, a forma do primeiro modo se mantém global ao longo
das diferentes espessuras, indicando que a principal influéncia do aumento do numero de
camadas estd na magnitude da carga critica de flambagem, e ndo na natureza do modo
deformado.

A Figura 22, referente ao laminado [0/90/0] com trés camadas, representa a
configuracdo de menor espessura dessa sequéncia de empilhamento. Nessa condicdo, a carga
critica de flambagem obtida foi de 5,105 N/mm, valor ligeiramente superior ao observado para
os laminados [0/45/0] e [45/0/45] com o mesmo numero de camadas. Embora a diferenca
numérica ainda seja relativamente pequena nessa espessura, ela ja evidencia a influéncia
positiva da presenca de camadas externas orientadas a 0° e da auséncia de laminas inclinadas.
O primeiro modo deformado mantém o padrdo de flambagem global, com uma semi-onda
predominante na regido central da placa, o que indica que o painel perde estabilidade de forma
uniforme e sem alteracdo significativa na distribuicdo dos deslocamentos ao longo da

superficie.
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Figura 22. Primeiro modo de flambagem do laminado [0/90/0] com 3 camadas.

Output Set Eigenvalue 15118042
Deformed(1,): Total Transiation
Nodal Contour. Total Translation

Fonte: Autores (2026).

Na Figura 23, correspondente ao laminado [0/90/0] com seis camadas, observa-se
novamente um primeiro modo de flambagem de carater global, com deformagao concentrada
no centro da placa e comportamento semelhante ao verificado para a configuragdo com trés
camadas. A principal diferenga esta na carga critica de flambagem, que cresce para 39,589
N/mm, demonstrando aumento expressivo da resisténcia a flambagem. Esse crescimento esta
diretamente associado ao aumento da espessura do laminado e a elevacdo dos coeficientes da
matriz D, especialmente de D11 e D22. Em comparagdo com os laminados contendo camadas
a 45°, a configuracao [0/90/0] apresenta uma distribuig¢do de rigidez mais eficiente para o caso
de compressdo uniaxial analisado, pois combina elevada rigidez longitudinal com rigidez
transversal significativa, sem introduzir efeitos de acoplamento associados as laminas

inclinadas.
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Figura 23. Primeiro modo de flambagem do laminado [0/90/0] com 6 camadas.

Y

L.

Output Set: Eigenvaiue 1 3958927
Deformed(1,): Total Trangiation
Nodal Contour Total Translation

Fonte: Autores (2026).

A Figura 24, referente ao laminado [0/90/0] com doze camadas, confirma a mesma
tendéncia observada nas demais espessuras. O primeiro modo de flambagem permanece global,
com deslocamento maximo localizado na regido central da placa, enquanto a carga critica de
flambagem atinge 320,860 N/mm, o maior valor obtido entre todos os laminados avaliados no
presente estudo. Esse resultado evidencia de forma clara a influéncia da espessura e da
arquitetura do empilhamento sobre a resisténcia a flambagem. O aumento do niimero de
camadas eleva significativamente a rigidez a flexdo do laminado, e a presenca de fibras
orientadas exclusivamente nas direcdes 0° e 90° contribui para uma resposta estrutural mais

eficiente sob compressdo longitudinal, sobretudo pela combinagdo entre elevados valores de

D11 e D22.
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Figura 24. Primeiro modo de flambagem do laminado [0/90/0] com 12 camadas.

Y

L.

Output Set Eigenwvalue 1 320 8604
Deformed(1 ) Total Translation
Nodal Contour: Total Translation

Fonte: Autores (2026).

O laminado [0/90/0] apresentou os maiores Carga Critica de Flambagem obtidos
neste estudo. O comportamento observado esta diretamente relacionado aos elevados valores
simultaneos de D11 e D22, indicando alta rigidez a flexdo tanto na dire¢do longitudinal
quanto na diregdo transversal da placa.

De forma geral, os resultados obtidos para o laminado [0/90/0] mostram que essa foi
a configuragdo de melhor desempenho dentre as avaliadas no presente trabalho. O
comportamento observado estd diretamente relacionado a combinagdo entre camadas
externas orientadas a 0°, responsaveis por elevar a rigidez a flexdo na dire¢do do
carregamento, e camada central orientada a 90°, que contribui para o aumento da rigidez
transversal e para uma distribuicdo mais equilibrada da rigidez do painel. Como
consequéncia, o laminado apresentou as maiores cargas criticas de flambagem e demonstrou
elevada capacidade de resistir a instabilidade causada pelo carregamento compressivo

considerado neste estudo.
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4.5. Comparaciao geral dos resultados

Apos a analise individual das configuracdes [0/90/0], [45/0/45], [0/45/0] e [90/0/90],
foi elaborada uma tabela-resumo contendo os principais parametros avaliados neste trabalho.
A comparacao simultanea dos resultados permite visualizar a influéncia da orientagdo das
fibras e da espessura do laminado sobre os Carga Critica de Flambagem criticos de

flambagem.

Tabela 13. Resumo dos resultados obtidos para os laminados analisados.

Analitico FEMAP
Configuragdio N° de Espessura ocr Nx Nx Diferenca

camadas total [MPa] [N/'mm] | [N/mm] [%]

[0/90/0] 3 1,5 mm 3,34 5,01 5,12 2%
[0/90/0]s 6 3,0 mm 13,35 40,05 40,49 1%
[0/90/0]2s 12 6,0 mm 53,40 320,40 320,72 0%
[45/0/45] 3 1,5 mm 2,38 3,57 4,06 12%
[45/0/45]s 6 3,0 mm 9,52 28,56 34,40 17%
[45/0/45]2s 12 6,0 mm 38,08 228,47 276,42 17%
[0/45/0] 3 1,5 mm 3,37 5,05 4,90 3%
[0/45/0]s 6 3,0 mm 13,47 40,42 38,61 4%
[0/45/0]2s 12 6,0 mm 53,89 323,36 305,19 6%

Fonte: Autores (2026)

Observa-se que o aumento da espessura resultou em um crescimento significativo
dos Carga Critica de Flambagem criticos para todas as sequéncias de empilhamento
avaliadas. Esse comportamento estd diretamente associado ao aumento dos coeficientes da
matriz D, responsaveis pela rigidez a flexdo do laminado. Entre as configuragdes analisadas,
os laminados contendo maior predominancia de fibras orientadas a 0° apresentaram os
maiores Carga Critica de Flambagem, indicando maior resisténcia a flambagem sob

compressdo na direcdo considerada.
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5. CONCLUSAO

O presente trabalho teve como objetivo analisar a influéncia da orientacao das fibras
e da espessura de laminados compdsitos sobre o comportamento de flambagem de um painel
submetido a compressao uniaxial. Para isso, foram estudadas diferentes configuragdes de
empilhamento, utilizando como base o modelo apresentado por Lengvarsky, Bocko e Hagara
(2016), sendo empregada a Teoria Classica dos Laminados para a determinacdo das
propriedades equivalentes e o Método dos Elementos Finitos para a realizagao das analises
numéricas.

Os resultados obtidos demonstraram que a orientacdo das fibras exerce influéncia
significativa sobre a resisténcia a flambagem dos laminados. Verificou-se que diferentes
sequéncias de empilhamento produziram distintas distribui¢des de rigidez estrutural,
refletindo diretamente nos valores dos Carga Critica de Flambagem criticos obtidos nas
analises. Dessa forma, confirmou-se que a disposi¢do das camadas ao longo da espessura do
laminado constitui um parametro fundamental para o desempenho estrutural de painéis
compdsitos submetidos a carregamentos compressivos.

Observou-se também que o aumento do numero de camadas resultou em crescimento
expressivo da carga critica de flambagem para todas as configuragdes analisadas. Esse
comportamento esta associado ao aumento da rigidez a flexdo do laminado, representada
pelos coeficientes da matriz D, que apresentaram valores significativamente superior para
os laminados de maior espessura.

Entre as configura¢des avaliadas, o laminado [0/90/0] apresentou o melhor
desempenho global, especialmente para os casos contendo seis e doze camadas, alcangcando
os maiores Carga Critica de Flambagem de flambagem observados neste estudo. Esse
resultado evidencia que a combinacdo de camadas orientadas a 0° e 90° proporciona uma
distribuicdo mais equilibrada da rigidez estrutural, favorecendo a resisténcia a instabilidade
quando a placa ¢ submetida a compressdo uniaxial.

Por outro lado, o laminado [45/0/45] apresentou os menores Carga Critica de
Flambagem dentre as configuracdes analisadas. Embora tenha demonstrado maior
contribuigdo para a rigidez ao cisalhamento, a reducdo da rigidez longitudinal resultou em
menor resisténcia a flambagem, evidenciando a importancia da orientagdo das fibras

externas para o comportamento estrutural da placa.
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De maneira geral, os resultados obtidos permitiram concluir que tanto a orientagdo
das fibras quanto a espessura do laminado influenciam diretamente a carga critica de
flambagem dos painéis compositos. Além disso, foi possivel verificar que a utilizacao da
Teoria Classica dos Laminados em conjunto com o Método dos Elementos Finitos constitui
uma abordagem eficiente para a analise da estabilidade estrutural de placas laminadas.

Como sugestdao para trabalhos futuros, recomenda-se a realizacdo de analises ndo
lineares de flambagem, a investigacao de outras sequéncias de empilhamento, a utilizacao
de diferentes materiais compdsitos e a realizacdo de estudos experimentais que permitam
validar os resultados numéricos obtidos. Também podem ser exploradas geometrias distintas

e condi¢Oes de contorno mais proximas das encontradas em aplicagdes aeronduticas reais.
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