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IMPACTO POTENCIAL DESTA PESQUISA

Esta pesquisa contribui tecnicamente ao fornecer dados experimentais sobre a
fibra de carbono utilizada pela Equipe Zebra de AeroDesign, ampliando a base de
conhecimento sobre compdésitos estruturais. Os resultados fortalecem a capacidade
de anadlise e otimizagdo de projetos aeronauticos, promovem formagao pratica de

estudantes e podem ser aplicados por outras equipes e grupos académicos.

POTENTIAL IMPACT OF THIS RESEARCH

This research provides technical contributions by offering experimental data on
the carbon fiber used by the Zebra AeroDesign Team, expanding the knowledge base
on structural composites. The results enhance the team’s ability to analyze and
optimize aeronautical projects, support the practical training of engineering students,

and can be applied by other teams and academic groups.
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RESUMO

Este trabalho aborda o desenvolvimento e a analise de propriedades mecanicas da
fibra de carbono, com gramatura de 200 g/m?, aplicada na area de Estruturas e Cargas
da Equipe de Extensdo Universitaria Zebra AeroDesign. A pesquisa busca entender
as caracteristicas especificas desse material, com énfase em sua utilizagdo em
competicdes de AeroDesign. Foram realizados ensaios de tracéo e calcinacao, a fim
de verificar a densidade e outras propriedades mecanicas relevantes. As amostras
foram confeccionadas com variagdes no numero de camadas de fibra de carbono,
para 2 e 4 camadas, mantendo constante a propor¢cdo de resina e catalisador
recomendados pelo fabricante. Os resultados obtidos foram satisfatérios,
comprovando a eficiéncia do método de laminagao e fornecendo uma base sélida para
a otimizacdo de projetos e a realizagcdo de simulagdes em elementos finitos,
contribuindo para o avango no entendimento do comportamento estrutural da fibra de
carbono em aplicagdes de AeroDesign.

Palavras-chave: Fibra de carbono; Resina epoxi; Propriedades mecanicas;
Compdsitos; AeroDesign.



ABSTRACT

This study presents the development and analysis of the mechanical properties of 200
g/m? carbon fiber applied in the Structures and Loads area of the Zebra AeroDesign
University Extension Team. The research aims to investigate the specific
characteristics of this material, emphasizing its application in AeroDesign competitions.
Tensile and calcination tests were performed to determine density and other relevant
mechanical properties. The samples were manufactured with two and four layers of
carbon fiber, maintaining a constant resin-to-catalyst ratio as recommended by the
manufacturer. The results were satisfactory, demonstrating the efficiency of the
lamination process and providing a solid foundation for project optimization and finite
element simulations, contributing to the understanding of the structural behavior of
carbon fiber in AeroDesign applications.

Keywords: Carbon fiber; Epoxy resin; Mechanical properties; Composites;
AeroDesign.
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1 INTRODUGAO

A Competicdo SAE BRASIL AeroDesign € um evento voltado para estudantes
de engenharia, cujo foco € o desenvolvimento de projetos aeronauticos desde a
concepgao até a realizagao de testes de voo. A competicdo é composta por trés
categorias distintas: Regular, Aberta e Micro, cada uma com requisitos especificos.
De maneira geral, a categoria Regular possui maiores restricdbes, enquanto as
categorias Aberta e Micro oferecem maior liberdade de projeto as equipes.

As avaliacbes e a classificacdo das equipes sao realizadas em duas etapas:
Competicao de Projeto, na qual as equipes elaboram relatérios técnicos que justificam
as decisbes de engenharia e descrevem a aeronave desenvolvida, e Competicao de
Voo, em que as aeronaves enfrentam condicbes reais para demonstrar sua
capacidade de voo e eficiéncia.

A Equipe de Competicao Zebra de AeroDesign, composta por estudantes de
engenharia do campus da UNESP em llha Solteira, compete na categoria Regular.
Seu objetivo é projetar e desenvolver uma aeronave controlada por radio que seja o
mais leve possivel, ao mesmo tempo em que tenha a capacidade de transportar a
maior quantidade de carga paga. Para alcangar um bom desempenho nas
competicdes, a area de Estruturas e Cargas desempenha um papel fundamental,
sendo responsavel por assegurar que a aeronave seja leve, resistente e capaz de
suportar todas as forgas aplicadas durante o voo e o transporte de carga.

Entre os materiais mais utilizados no AeroDesign estdo a madeira balsa e
materiais compdsitos, como fibra de carbono e fibra de vidro, que oferecem uma
excelente combinacao de leveza e resisténcia, além de um custo relativamente baixo,
0 que os torna ideais para o projeto. Apesar de a equipe ter 20 anos de histéria, ainda
existe uma lacuna de conhecimento sobre as propriedades dos materiais comumente
utilizados. Por isso, é necessario aprofundar o estudo desses materiais.

O presente trabalho visa contribuir para a criacdo de uma biblioteca de
propriedades mecanicas que podera ser utilizada em futuros projetos de AeroDesign.
Posteriormente, essas informacdes poderao servir de base para realizar a analise do
arco do trem de pouso do avido por meio de simulagcbes em elementos finitos,
auxiliando no desenvolvimento de solugdes mais eficientes e bem fundamentadas.

Para entender as propriedades da fibra de carbono, foi adotado o método de

ensaio da norma ASTM D3039/D3039M, que é um padrao para testar a resisténcia a
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tracdo de materiais compoésitos com matriz polimérica. Esse ensaio consiste em
realizar testes de tracdo em duas diregdes, longitudinal e transversal, para medir o
modulo de elasticidade em ambos os sentidos, o coeficiente de Poisson e 0 modulo
de cisalhamento. Além disso, foi realizado o ensaio de calcinacdo, que mede a
variacdo de massa de uma amostra, retirada da fabricagéo dos corpos de prova para
0 ensaio de tragao, sob uma temperatura constante, conforme a norma ASTM D2584.

Por fim, este trabalho busca variar a quantidade de camadas de fibra e resina,
mantendo constante a propor¢ao de resina-catalisador recomendada pelo fabricante
e 0 mesmo tempo de cura para todas as amostras. As amostras foram confeccionadas
por meio de laminagdo manual. Dessa forma, foi possivel avaliar a influéncia desse

parametro nas propriedades do material, visando sua otimizacao.
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2 OBJETIVOS

Estudar as propriedades mecanicas da fibra de carbono utilizada no
AeroDesign através dos ensaios de tracdo e calcinagdo, avaliar a influéncia da
variacdo de camadas de fibra nas amostras, e contribuir para a criagdo de uma

biblioteca de propriedades que possa otimizar futuros projetos.
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3 REVISAO DE LITERATURA

3.1 MATERIAIS COMPOSITOS

Os materiais estruturais podem ser classificados em quatro categorias
principais: metais, polimeros, ceramicas e compositos. Os materiais compdsitos sao
formados a partir de dois ou mais materiais distintos, que contribuem para as
propriedades finais. Diferentemente das ligas metdlicas, os materiais em um
composito permanecem separados uns dos outros em nivel microscépico.

A maioria dos compdsitos de engenharia consiste em dois materiais: um
elemento de reforco e uma matriz. O reforgo é responsavel por suportar os esforgos
mecanicos transferidos pela matriz, enquanto a matriz tem a fung¢ao de transferir os
esforcos mecanicos para o reforco e proporcionar maior tenacidade, resisténcia a
fadiga e a corrosdo. Fibras de vidro, fibras aramida e fibras de carbono sédo os
elementos de reforgo mais utilizados na fabricacdo de materiais compadsitos, devido
ao seu bom desempenho em aplicagbdes que exigem alta rigidez e baixo peso
(Marinucci, 2011).

Os metais e outros materiais tradicionais de engenharia sdo uniformes, ou
isotrépicos, por natureza. Isso significa que suas propriedades materiais, como
resisténcia, rigidez e condutividade térmica, independem da posigao dentro do
material e da escolha do sistema de coordenadas (Shigley, 2005). A natureza
descontinua dos refor¢gos compostos, contudo, significa que as propriedades materiais
podem variar em posi¢ao e diregao.

Existem aplicacbes em que as solicitagdes muitas vezes nao exigem as
mesmas condigdes de resisténcia para todas as diregdes. Nesses casos, é vantajoso
combinar diferentes tipos de reforgos, como fibra de vidro com fibra aramida, fibra de
vidro com fibra de carbono ou fibra de carbono com fibra aramida. Esses compdsitos
sao denominados compdsitos hibridos e permitem obter propriedades especificas que

ndo seriam alcangadas com um unico tipo de fibra (Marinucci, 2011).

3.1.1 Vantagens dos compdésitos
Entre as principais vantagens, destacam-se: baixo peso, alta resisténcia e
rigidez especificas, boa resisténcia a fadiga, resisténcia ao desgaste e a corroséao,

versatilidade no design, ampla combinacdo de fibras e matrizes, estabilidade
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dimensional, baixa transmissao de ruido, longa vida util e baixo consumo energético
no processamento.

Do ponto de vista mecanico, o desempenho dos compdsitos reforcados com
fibras esta relacionado a sua elevada resisténcia e rigidez especificas, caracteristicas
particularmente importantes quando a redugdo de peso € fundamental. Em
comparagao com metais como ago e aluminio, esses materiais podem proporcionar
propriedades superiores, especialmente quando as fibras s&o orientadas
adequadamente. Contudo, configuragdes isotrépicas ou biaxiais tendem a reduzir o
desempenho especifico em relagao as laminas unidirecionais, porém apresentam um
comportamento mecéanico mais equilibrado entre diferentes direcbes carregadas.

Outra vantagem fundamental é a liberdade de projeto, permitindo adaptar
forma, espessura, combinacio fibra/matriz e orientagcdo das fibras de acordo com
requisitos estruturais especificos, além de possibilitar o desenvolvimento de
componentes integrados e com modos de falha mais controlaveis.

No aspecto econbmico, apesar do custo inicial mais elevado, os compdsitos
podem oferecer melhor relagdo custo-beneficio ao longo do ciclo de vida devido a
menor demanda energética no processamento, maior durabilidade e eficiéncia
estrutural. Além disso, a evolugédo tecnoldgica tem reduzido significativamente os

custos, como observado no caso de fibras de grafite.

3.1.2 Classificagbes

A geometria do reforgo influencia significativamente a resisténcia do compdsito.
Por esse motivo, os materiais compdsitos sao classificados com base na configuragao
das fibras ou do reforgco empregado, como é proposto esquematicamente no diagrama
mostrado pela Figura 1.

Os compdsitos podem ser reforgados por fibra ou por particulas. No caso das
fibras, podem formar camada Unica ou multicamadas, sendo estas subdivididas em
laminados ou hibridos. As camadas unicas podem conter fibras continuas (com
orientagdo unidirecional ou bidirecional) ou fibras descontinuas, que podem ser
aleatodrias ou orientadas. Ja os compdsitos reforgcados por particulas sao classificados
conforme a orientacao das particulas, podendo ser aleatérias ou orientadas.
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Figura 1 — Classificagdo dos materiais compdsitos sintéticos e naturais

Compésitos
|
| .
Reforgados por Fibra Reforgados por Particula
| /—‘—‘
Multicamadas Aleatdrias Orientadas
R S
Laminados Hibridos
Camada Unica
|
I
Fibras Fibras
Continuas Descontinuas
| |
[ [
Unidirecional Bidirecional Aleatdrias Orientadas
1D 2D

Fonte: Al-Qureshi (1983).

3.1.2.1 Camada unica (reforcados por fibra)

O termo fibra, conforme a American Society for Testing and Materials (ASTM),
refere-se a um material que se caracteriza por apresentar um uma razao minima entre
o comprimento e a dimensao transversal meédia de 10:1, uma area maxima de segao
transversal de 5,1 10~*cm? e uma dimensao transversal maxima de 0,0254 cm.

As fibras podem ser continuas ou descontinuas. Em compdésitos de fibras
continuas, a transferéncia de carga € mais eficiente; ja nos compdésitos de fibras
descontinuas, a fungdo da matriz torna-se mais critica. As descontinuas apresentam
resisténcia proporcional em quase todas as dire¢cbes do laminado. Ja as continuas
oferecem maior resisténcia nas diregcbes em que estdo orientadas, unidirecionais ou
bidirecionais. Quando as laminas possuem a mesma orientagao e material, o laminado

é considerado um compdsito de camada unica (Al-Qureshi, 1983).

3.1.2.2 Multicamadas (refor¢gados por fibra)

Os laminados unidirecionais ou tecidos sao feitos de varias camadas idénticas
ou diferentes, empilhadas em varias orientagdes e unidas em um “compdsito
multicamadas” pelo processo final de cura.

O composito multicamadas € a forma de compdsito mais comumente usada em
estruturas de engenharia. E o componente basico pronto para montagem e producao
do produto final.

Existem dois tipos de compdsitos multicamadas, discutidos separadamente:
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3.1.2.2.1 Laminados

Segundo Al-Qureshi (1983), elementos estruturais ou laminados feitos de
compositos fibrosos consistem em varias camadas distintas de lamina. A lamina é um
arranjo de fibras, geralmente feito do mesmo material constituinte, organizados em
um conjunto plano ou curvo (por exemplo, resina e fibra de vidro).

Uma lamina tipica € mostrada esquematicamente na Figura 2. Em geral, a
lamina apresenta comportamento ortotrépico com trés planos ortogonais de simetria.
Esses planos sao paralelos aos eixos 1, 2 3. O eixo perpendicular as fibras € chamado

de eixo transversal, enquanto o eixo paralelo € chamado de eixo longitudinal.

Figura 2 — Representagédo esquematica dos tipos de laminas: a) fibras unidirecionais,
b) fibras tecidas

Transversalmente isotrépico

Direcgao transversal

Fonte: Adaptado de Al-Qureshi (1983).

No caso dos compdésitos unidirecionais, as propriedades mecanicas sao mais
fortes no eixo 1 ou diregao longitudinal. Pode-se assumir que as propriedades nas
outras duas diregdes (2 e 3) sdo iguais, nesse caso, a lamina é considerada
transversalmente isotrépica.

Para laminas com fibras tecidas (por exemplo 0°/90°), a lamina apresenta
isotropia transversal em dois planos ortotropicos, ou seja, planos 1-3 e 2-3.
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Ainda segundo Al-Qureshi (1983), um laminado € um compdsito multicamadas
onde os materiais constituintes em cada lamina (folha) séo feitos do mesmo material
(por exemplo, vidro/epoxi). Entretanto, ndo é necessario que cada camada tenha a
mesma orientagdo ou espessura. Um laminado tipico (0°/90°) é mostrado na Figura 3,

e possui dois eixos perpendiculares de alinhamento das fibras.

Figura 3 — Resposta tensdo-deformagao de um laminado tipico 0°/90° sob
carregamento

04

Fonte: Adaptado de Al-Qureshi (1983).

Como esses dois eixos sao simétricos em relagao ao alinhamento das fibras,
as propriedades mecanicas sao quase as mesmas em cada uma dessas diregoes.

Cada laminado possui propriedades e caracteristicas unicas e, portanto, devem
ser claramente identificados quando usado em dados numéricos ou quantitativos. O
cédigo padrdao do laminado (SLC) é utilizado para especificar, de forma clara, a
orientagcdo de uma camada especifica em relacdo a um eixo de referéncia, numero de
camadas em cada orientacio e a sequéncia exata de empilhamento das camadas que
formam um laminado. Assume-se que todas as camadas possuem espessura e
propriedades idénticas.

Cada lamina de um laminado é identificada por um numero que representa o
angulo, em graus, entre a diregdo principal das fibras e o eixo de referéncia do
laminado (geralmente o eixo x ou eixo 1), sendo a orientagédo 0° alinhada a esse eixo.
As laminas séao listadas na ordem de empilhamento, ou seja, da primeira camada
depositada até a ultima, e essa sequéncia € indicada entre colchetes, podendo ser
usados parénteses apenas como alternativa de digitacdo. Camadas adjacentes com
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angulos diferentes sao separadas por barras (/), compondo o cdodigo de
sequenciamento conhecido como /ay-up. Quando camadas vizinhas apresentam a
mesma orientacao, essa repeti¢ao € indicada por um subscrito numeérico. Além disso,
um subscrito “T” colocado apds o colchete indica que o codigo corresponde ao

laminado completo.

A Figura 4 mostra a representacdo de um material compdsito laminado
segundo o SLC.

Figura 4 — Representacdo de um laminado segundo o SLC

60°

0°
60°
o0°
90°
45°

[60/0/60/902/45:[T

T T T 1T |
NENEAN

Fonte: Adaptado de Al-Qureshi (1983).

A convencéao de sinais estabelece que orientagdes descritas no sentido anti-
horario em relagdo ao eixo de referéncia sdo consideradas positivas, enquanto
orientagdes no sentido horario sdo consideradas negativas, conforme ilustra a Figura

5.

Figura 5 — Convengao de sinais para o SLC

Fonte: Adaptado de Al-Qureshi (1983).

Os laminados construidos colocando as laminas simetricamente em relagdo ao
plano médio sdo chamados de laminados simétricos. Esses laminados exigem apenas
a especificacdo de metade da sequéncia de empilhamento, sendo o subscrito “S” no
colchete um indicativo de que apenas metade do laminado € mostrada, sendo a outra

metade simétrica, conforme ilustra a Figura 6.
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Figura 6 — Representagdo de um laminado simétrico
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Fonte: Adaptado de Al-Qureshi (1983).

Laminados que seriam simétricos em relacédo ao plano central, exceto pelo fato
de que as metades dos pares correspondentes de laminas possuem sinais diferentes,
sdo chamados de quase-simétricos. Eles sédo codificados da mesma forma que os
laminados simétricos, exceto pela designagédo do subscrito “Q” em vez do subscrito
“S”. O angulo positivo &€ assumido como sendo no sentido horario. A Figura 7

demonstra um exemplo para o caso de laminado quase-simétrico.

Figura 7 — Representagao de um laminado quase-simétrico

60° [ 6070 |
0° Q
1 > ¢ ou
60/0,/-60 ]
. -60° K [ 2 T

Fonte: Adaptado de Al-Qureshi (1983).

3.1.2.2.2 Hibridos
Nao é incomum que fabricantes utilizem um compdsito no qual varias fibras

diferentes sejam combinadas para fornecer um material com as vantagens oferecidas
por cada tipo.

Apesar de cada camada individual ser constituida do mesmo material base, ela
pode diferir de outra lamina quanto a fracdo volumétrica de cada constituinte, ao tipo

ou forma de reforgo empregado (como fios, tecidos ou fibras), a orientagao das fibras
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em relagao aos eixos de referéncia e até mesmo pela utilizagao de diferentes materiais
de fibra e/ou matriz. Dessa forma, compdsitos multicamadas formados por laminas
com materiais distintos sdo denominados laminados hibridos.

A ilustragcédo do codigo para laminado hibrido € mostrada na Figura 8.

Figura 8 — Representagao esquematica do laminado hibrido

|

|- [(eo )0/-90/0] s
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N 0° —¢ ou
- 90° .
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Fonte: Adaptado de Al-Qureshi (1983).

Outra forma de classificar os laminados é pela orientagao das camadas. Um
laminado unidirecional on-axis € composto por laminas cujas fibras estdo alinhadas
com o eixo de referéncia, proporcionando maior resisténcia e rigidez em uma unica
dire¢do. Ja o laminado unidirecional off-axis também possui fibras orientadas em uma
unica direcao, porém com um angulo diferente em relagdo ao eixo de referéncia, o
que altera suas propriedades mecanicas.

O laminado angle-ply é formado por laminas dispostas em angulos alternados
em relagado ao eixo de referéncia, geralmente em pares positivos e negativos, como
por exemplo: +6/—6/+6/—6. Essa configuragdo melhora a resisténcia ao
cisalhamento e a estabilidade estrutural.

Por fim, o laminado cross-ply apresenta laminas alternadas nas diregbes 0° e
90°, ou seja, perpendiculares entre si. Essa configuragao oferece boa rigidez em duas
direcbes principais e € muito utilizada em aplicagbes que exigem resisténcia

multidirecional.

3.1.2.3 Compdsitos particulados

Uma particula, geralmente, € pequena em dimensdes e classificada como nao
fibrosa. A vantagem principal do uso de particulas em compdsitos € o aumento da
rigidez, embora sua contribuicao para o fortalecimento estrutural seja limitada. Além

disso, elas sdo empregadas para modificar propriedades gerais da matriz, podendo
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melhorar o desempenho térmico e elétrico, otimizar a resisténcia em altas
temperaturas, reduzir o atrito, diminuir custos de fabricagao, facilitar a usinabilidade,
aumentar a resisténcia ao desgaste e a abraséo, elevar a dureza superficial e reduzir
a retracdo. Exemplos tipicos de compdsitos particulados sao concretos, pneus, entre

outros.

3.2 MATRIZES

Segundo Al-Qureshi (1983), os principais propositos da matriz sdo fornecer um
meio adequado para a transferéncia de carga as fibras, permitindo que elas atuem de
forma integrada no material compdsito, além de apoiar e proteger as fibras no interior
do compésito. Geralmente, as matrizes apresentam menor mddulo, densidade e

resisténcia que a fase descontinua das fibras.

3.2.1 Matrizes poliméricas

Segundo Mallick & Newman (1990), as matrizes para compdsitos poliméricos
podem ser de materiais termoplasticos e termorrigidos, incluindo-se nesta classe os
materiais elastdbmeros. As matrizes termorrigidas oferecem algumas vantagens que
impulsionam o0 seu uso em compdsitos, tais como: ser estaveis termicamente; néo
fundirem ou amolecerem; e obter excelente aplicabilidade. Atualmente incluem epoxi,
fendlicas, poliéster e outros resinas termostaveis.

As resinas termoplasticas, por sua vez, caracterizam-se por uma estrutura
macromolecular linear que amolece repetidamente quando aquecida e endurece
quando resfriada. Essa classe inclui: poliamidas, polisulfonas, copolimeros, acrilicos,
celulésicos, polietilenos, vinis, nylons e varios materiais fluorocarbonados. Os

termoplasticos sdo adequados para alta producgao e flexibilidade de design.

3.21.1 Epoxi

Segundo Al-Qureshi (1983), os epdxis contém um ou mais grupos epoxidicos
e podem ser convertidos para o estado termofixo por meio de um agente de cura
adequado. Suas aplicagdes sao limitadas ao enrolamento de filamentos e a
laminagdo. Os epdxis convencionais utilizados sao éteres diglicidilicos do bisfenol A e
éteres glicidilicos de novolacas. O sistema de resina € curado por reagao com aminas

organicas ou compostos acidos, tornando-se rigido e infusivel.
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Além das vantagens apresentadas pelas resinas termofixas, os epoxis
possuem boa adesao, alta resisténcia e baixa retracdo durante a cura, além de
excelentes propriedades elétricas. Também é possivel combinar diferentes tipos de
agentes de cura com o epoxi, dependendo da aplicagdo. Geralmente, o sistema epoxi-
resina é limitado a temperaturas de aproximadamente 300 °F.

Vale mencionar que as resinas epoxi nao geram agua de condensacao durante

a polimerizagao, resultando em laminados sodlidos e livres de bolhas.

3.2.2 Matrizes nao poliméricas

Sao classificas principalmente em dois grupos: metalicas e ceramicas.

3.2.21 Matrizes ceramicas

Onde a matriz € um material ceramico, geralmente ndo metalico e inorganico.
Sao predominantemente formadas por materiais como carbeto de silicio (SiC), 6xido
de aluminio (Al,03), nitreto de silicio (Si;N,) e carboneto de boro (B,C). Séo
conhecidas pela sua elevada resisténcia a temperatura, resisténcia a corrosao e
leveza. Entretanto, apresentam elevada fragilidade, o que demanda reforgo para

ampliar sua confiabilidade estrutural.

3.2.2.2 Matriz metalica

O desenvolvimento desse tipo de matriz ainda esta em andamento com o
objetivo de unir filamentos a matrizes metalicas a base de aluminio, titanio, niquel e
metais refratarios. O progresso mais significativo ja obtido comercialmente ocorreu
com o revestimento de ligas de magnésio ao redor dos filamentos e com compésitos
de boro-aluminio. Contudo, o processo de fabricagdo envolvido permanece complexo

e de alto custo.

3.3 FIBRAS

Segundo Marinucci (2011), as fibras utilizadas em compdésitos poliméricos séo
formadas por milhares de monofilamentos continuos, orientados em uma Unica
direcdo e unidos por um material aglutinante. Podem ser torcidas (yarns) ou nao
torcidas (rovings), e séo produzidas na forma de filamentos continuos (tecido) ou

fibras curtas (mantas), conforme a aplicagéo e o processo de fabricagdo do compésito.
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Ainda segundo Marinucci (2011), as mantas apresentam as vantagens de facil
aplicagao, excelente molhabilidade e boa moldabilidade, especialmente em moldes
com contornos complexos. Além disso, permitem a producdo de laminados mais
homogéneos e com espessura controlada, quando comparadas as fibras picadas. A
maior desvantagem esta associada as baixas propriedades mecéanicas e elasticas que
o material possui em relagao as fibras continuas. A Figura 9 é uma ilustragdo da

orientagdo das fibras em uma manta.

Figura 9 — Orientagéo das fibras em uma manta

Fonte: Shigley (2005).

Na tecelagem industrial ha dois tipos de fios que constroem o tecido, um
denominado de urdume, que € o fio base ou fios de teia para tecelagem e outro
denominado de trama, que sao os fios que entrelagam o urdume, permitindo assim a
construcado de tecidos, possibilitando resisténcias diferentes nestas duas direcbes
(Albers, 1965).

Os tecidos podem ser classificados em trés grupos principais: tipo plano, tipo
cetim e tipo diagonal. O tecido tipo plano, ou plain, consiste em cabos interlagados do
urdume e da trama que se dispdem em um padréo, onde cabos da trama entrelagam
acima e abaixo dos cabos do urdume, conforme mostra a Figura 10 (A). O tecido
diagonal, ou twill, é facilmente identificavel pelas linhas diagonais; seus cabos sao
usualmente bem empacotados e espagados na largura exata do mesmo, o que
mantem firmes em sua posigdo como mostra a Figura 10 (B). O tecido tipo cetim,
conhecido como harness satin (HS), apresenta camadas assimétricas, nas quais 0s
entrelagcamentos ocorrem em intervalos de, no minimo, trés cabos acima e um abaixo,

podendo chegar a onze cabos acima e um abaixo, como mostra a Figura 10 (C).
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Figura 10 — Principais tipos de tecido utilizados: a) plano, b) dlagonal c) cetim

(a) (b) (c)
Fonte: Baker, Dutton e Kelly (2004).

3.3.1 Fibra de carbono

A fibra de carbono possui um alto mdédulo de elasticidade e baixa deformacgao
e, por isso, é o reforco predominante na fabricacdo de compadsitos estruturais.

O primeiro registro técnico da obtengao de fibras de carbono foi feito em 1878
por Thomas Edison, que converteu fibras de algodao e, posteriormente, de bambu em
fibras de carbono, com o objetivo de utiliza-las como filamentos incandescentes em
lampadas elétricas. Em 1910, as industrias de materiais elétricos substituiram as
fiboras de carbono por filamentos de tungsténio, perdendo o interesse no
desenvolvimento de materiais carbonosos.

O interesse pelas fibras de carbono foi renovado na década de 1950, com o
advento da propulséo a jato, que possibilitou o desenvolvimento de aeronaves mais
velozes e de maior porte. As primeiras fibras de carbono produzidas em escala
comercial foram desenvolvidas pela Union Carbide Company, utilizando o mesmo
principio empregado por Thomas Edison, porém com fibras de rayon como material
precursor.

Durante a década de 1960, pesquisadores da mesma companhia
demonstraram ser possivel obter fibras de carbono com alto médulo de elasticidade
(até 700 GPa) por meio do processo de estiramento das fibras a quente, em
temperaturas superiores a 2200 °C.

Paralelamente a esse trabalho, Shindo pesquisava o polimero poliacrilonitrila
(PAN) como possivel material precursor de fibras de carbono. A importancia da PAN
como material precursor aumentou com os estudos realizados por pesquisadores
britanicos, principalmente Watt e Johnson, que obtiveram fibras de carbono com alta
resisténcia a tracao, oxidando previamente a PAN sob tensdo e sem a necessidade
da etapa de estiramento a quente exigida pelo precursor de rayon (Del’Arco, 1992).
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Segundo Marinucci (2011), as matérias-primas para fabricagao de fibras de
carbono sao a poliacrilonitrila (PAN), o rayon e o piche mesofasico, das quais,
principalmente por razbes econdmicas, prevaleceu a primeira. Desse modo, as fibras
de carbono disponiveis comercialmente utilizam a PAN como material precursor.

A poliacrilonitrila € uma fibra acrilica que possui uma estrutura molecular que
faz lembrar o polietileno, no qual um atomo de hidrogénio foi substituido por um grupo
nitrila. A sintese da PAN é feita utilizando-se acrilonitrila, acrilato de metila e acido
itacOnico, e, por um processo de fiagcdo a umido, obtém-se a fibra de poliacrilonitrila

(Marinucci, 2011). A Figura 11 ilustra o processo de fabricagédo da fibra de PAN.

Figura 11 — Esquema de fiagdo da fibra de PAN
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Fonte: Marinucci (2011).

Segundo Marinucci (2011), o processo de fabricagdo de fibras de carbono a
partir da poliacrilonitrila (PAN) inicia-se com a fiagdo umida, seguida por duas etapas
de estiramento (a frio e a quente), visando orientar as cadeias poliméricas. Apds isso,
aplica-se a ensimagem (sizing) para aglutinar e proteger os filamentos, realizando em
seguida a secagem e o bobinamento. Nessa fase, a PAN apresenta cristalinidade de
aproximadamente 60%, resisténcia a tracao de 750 MPa e mddulo de elasticidade de
10 GPa, sendo inadequada para aplicacdes estruturais.

As propriedades mecanicas sao significativamente aprimoradas apds as
etapas de oxidacdo, carbonizagdo e, em alguns casos, grafitizacdo. Durante a
oxidagao, realizada entre 180 °C e 300 °C em atmosfera oxidante, a estrutura linear
da PAN é transformada em anéis ciclicos, elevando o teor de carbono para cerca de
60%. Na carbonizacado, a fibra € submetida a temperaturas de até 1400 °C em
atmosfera inerte (geralmente nitrogénio), alcancando teores de carbono entre 92 e

93%, resisténcia superior a 3300 MPa e mdédulo de elasticidade acima de 230 GPa.
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A grafitizagao, realizada em temperaturas superiores a 2000 °C, confere ainda
maior médulo de elasticidade. As fibras sao classificadas conforme suas propriedades
finais em alta resisténcia (HS), alto modulo (HT) e modulo intermediario (IM).

Por fim, o tratamento superficial (finish) promove a adesao quimica entre a fibra
e a matriz polimérica por meio da introducao de grupos funcionais, enquanto o
acabamento superficial (sizing) protege a fibra e facilita o manuseio, garantindo
compatibilidade com resinas estruturais, especialmente as resinas epoxi (Marinucci,

2011). A Figura 12 ilustra as etapas de fabricacéo da fibra de carbono.

Figura 12 — llustragao esquematica do processo de fabricagao da fibra de carbono

180-300°C
(7777 '8, 1200-1500°C
_PAN Oxidagéio Carbonizagdo Grafitizaggo
Poliacrilonitrila
o G
Acabamento Tratamento
superficial (sizing) superficial (finish)

Fonte: Marinucci (2011).

Os compdsitos de fibra de carbono sdo extremamente rigidos, resistentes e
leves, e o desempenho especifico € superior ao dos metais e outros materiais
estruturais. Além disso, apresentam comportamento perfeitamente elastico até a falha
e nao exibem escoamento ou regido plastica.

As fibras de carbono sao consideradas perfeitamente elasticas, toda energia
de impacto é absorvida até a deformagao maxima. Ao atingir a deformagcdo maxima,
os compositos de fibra de carbono falham repentinamente, desenvolvendo trincas na
direcdo transversal as fibras ou por cisalhamento interlaminar (Al-Qureshi, 1983).

De forma geral, os compdsitos de fibra de carbono apresentam menor
resisténcia ao impacto quando comparados a metais convencionais, especialmente
materiais metalicos ducteis, como aluminio e ago. Além disso, as fibras de carbono

podem sofrer oxidacdo em temperaturas elevadas, tipicamente acima de
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aproximadamente 500 °C, o que compromete suas propriedades mecanicas e
estruturais.

Vale mencionar que as fibras de carbono foram desenvolvidas principalmente
para atender a necessidade na construcdo de aeronaves por um material leve com
resisténcia especifica e rigidez especifica superiores as oferecidas pelos metais e
ligas existentes. As primeiras aplicagbes estavam concentradas quase
exclusivamente nas industrias aeronautica e aeroespacial, onde as vantagens de
desempenho e economia de peso justificavam os altos custos de material e
fabricacdo. Hoje, a disseminagcdo das aplicacbes € muito maior, embora o setor
aeroespacial ainda represente uma parte significativa da produgdo mundial, com
muitos componentes agora em producao regular. No espacgo, praticamente todos os
programas de satélites envolvem fibras de carbono.

As aplicagcdes em aeronaves comerciais também estdo em estagio avangado
de desenvolvimento. Além disso, as aplicacbes comerciais das fibras de carbono
tiveram um avango significativo, como nas industrias de transporte, médica,
engenharia geral, esportes e lazer. E evidente, entdo, que a demanda por fibras de
carbono esta crescendo rapidamente, tanto em termos de quantidade quanto de area

de aplicacéo.

3.3.2 Fibra de vidro

Segundo Al-Qureshi (1983), para fins de refor¢o, um dos vidros mais utilizados
€ o vidro E, que contém alumina e silica; a maioria dos tecidos é fabricada a partir
desse vidro devido as suas propriedades relativamente elevadas e ao baixo custo. A
desvantagem mais significativa do vidro E, em comparagéo com outras fibras, € o seu
baixo moédulo de elasticidade, o que impede a obtengdo de uma rigidez especifica
elevada.

Os vidros E e S sao ricos em 6xido de chumbo e sdo empregados como barreira
contra radiagdes. O vidro tipo E € usado principalmente para aplicagdes comerciais,
enquanto o vidro tipo S € usado principalmente para industrias aeroespaciais, devido
a as alta resisténcia.

As fibras de vidro geralmente apresentam alta resisténcia a tracao, mas médulo

de elasticidade relativamente baixo.
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A medida que a temperatura de servico aumenta, todas as fibras de vidro
perdem grande parte de sua resisténcia e apresentam uma redugcao no modulo de

elasticidade, que ja é relativamente baixo.

3.3.3 Kevlar

Segundo Al-Qureshi (1983), Keviar € um produto desenvolvido pela Du Point
feito de fibras sintéticas com alto modulo baseadas em uma poliamida aromatica
altamente orientada.

Comercialmente, existem trés tipos de Kevlar. O primeiro € o Kevlar, usado
principalmente para substituir aco em pneus e aplicagdes similares. O segundo é o
Keviar 29 (PRD-29), semelhante ao Kevlar em classe, mas com propriedades
melhores e capacidade de absorver mais energia antes da fratura final. Este tipo foi
desenvolvido para aplicagdes como tecidos balisticos, especialmente para blindagem
corporal, cuja funcado é reduzir o impacto transmitido ao corpo por projéteis de alta
energia (Al-Qureshi, 1983), e é usado para cabos e cintas. Por fim, a aramida (ou
PRD-49), que é usada principalmente para estruturas compadsitas filamentares, muito
utilizado para aplicagdes de tragao.

Ainda segundo Al-Qureshi (1983), as principais caracteristicas do Kevlar sao
baixa densidade (em torno de 1,45 g/cm?), a menor entre as fibras, alta resisténcia
ao impacto, superior a do boro, fibra de vidro e fibra de carbono, além de ser facilmente
usinado e apresentar excelentes propriedades de conformacgao, reduzindo custos de
ferramentas. Além disso, o Kevlar possui baixa expansao térmica, tornando-o
adequado para estruturas que exigem estabilidade dimensional, e possuem
excelentes propriedades dielétricas e isolantes.

Por outro lado, o Kevlar e polimeros sintéticos sdo geralmente sensiveis a
temperatura de servico, devendo ser baixa o suficiente para evitar degradacéao térmica
das fibras. Ele perde a resisténcia por volta de 200 °C. Além disso, possui menor

resisténcia a compressao do que fibras de carbono e boro.

3.4 PROCESSOS DE FABRICACAO
Os processos de fabricagcao de pecas, componentes e estruturas em materiais
compésitos podem ser divididos em processos de molde aberto, nos quais o

acabamento € mais liso e uniforme em apenas uma das faces, e processos de molde
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fechado, nos quais € possivel obter acabamento liso em ambas as faces, sendo
necessario um par de moldes, chamados de macho e fémea ou moldes de encaixe.
Alguns dos processos de molde aberto incluem: laminagdo manual (hand lay-
up), laminacgéo por projegao (spray-up), enrolamento filamentar (filament winding) e
infusdo. Ja os processos de molde fechado s&o: moldagem por transferéncia de matriz

(resin transfer molding - RTM) e a moldagem por prensagem (SMC e BMC).

3.4.1 Laminagao manual

Devido a sua praticidade, baixo custo e facilidade de execucgéao, a laminacao
manual € amplamente utilizada pelas equipes de competicdo SAE AeroDesign.

Segundo Gibson (1994), o processo consiste, inicialmente, em revestir o molde
com a forma desejada utilizando um desmoldante, que evita a aderéncia da matriz de
resina ao molde. Em seguida, aplica-se uma camada de resina polimérica, seguida
por uma camada de tecido, manta ou picotado. Para garantir a completa impregnacao
das fibras e eliminar bolhas de ar, pode-se utilizar um rolo. O procedimento é repetido
em camadas sucessivas até atingir a espessura e o numero de camadas desejados.
Por fim, realiza-se a cura da resina polimérica na temperatura necessaria.

A quantidade de camadas, o tipo de refor¢co, a orientacdo das fibras e a
sequéncia de formacao de camadas devem seguir rigorosamente as especificagdes
do projeto, uma vez que esses parametros influenciam diretamente as propriedades
mecanicas e estruturais do compdsito. Além disso, segundo Marinucci (2011), a

qualidade final da peca esta fortemente associada a habilidade do laminador.

3.5 COEFICIENTES DE ENGENHARIA

De acordo com a norma ASTM D3039/D3039M, o ensaio de tragdo em
materiais compaositos com matriz polimérica consiste em carregar, em tracio, até a
ruptura, um corpo de prova plano e retangular, utilizando uma maquina de ensaio
universal. O resultado obtido é a curva tensdo-deformacao. Por meio deste ensaio, é
possivel determinar os médulos de elasticidade longitudinal e transversal (E; e E,,
respectivamente), os coeficientes de Poisson (v;, € v,;) € 0 médulo de cisalhamento
(G;2) para cada ensaio nos sentidos longitudinal e transversal para cada fibra.

O coeficiente de Poisson v,, € definido pela Equacgao 1:
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E o coeficiente de Poisson v,; é definido na Equacgao 2:

Vi = — 2 (2)

Ja o modulo de cisalhamento G, € definido pela Equagao 3:

E,
2 (1+v12)

Gz = (3)

E fundamental que os corpos de prova sejam preparados corretamente para
minimizar a dispersao dos resultados. Falhas na fixagdo podem causar ruptura
prematura, assim como o desalinhamento do corpo de prova na maquina.

A norma recomenda uma amostragem minima de cinco corpos de prova por
condicdo e especifica uma geometria de segdo retangular, com comprimento
suficiente para evitar falhas na garra. Todos os instrumentos devem estar calibrados.

Outrossim, é importante registrar o modo e a localizagdo da falha do CDP. A
Figura 13 apresenta o codigo referente aos tipos de falha possiveis nos ensaios de
tracdo. Cada modo de falha deve ser representado por um cddigo composto por trés
letras, indicando respectivamente: tipo de falha, area da falha e localizagao da falha.

O tipo de falha pode ser: angulado (A), delaminagao da borda (D), falha na
regiao de garra/tab (G), lateral (L), multiplos modos (M), grandes dimensodes (S),
explosiva (X) ou outro (O).

A area da falha pode ocorrer dentro da regido de garra/tab (1), no tab (A), dentro
do comprimento efetivo (G), em multiplas areas (M), em varias regides (V) ou ser
desconhecida (U).

Por fim, a localizagédo da falha pode ser no fundo (B), topo (T), esquerda (E),

direita (R), meio (M), em varias regides (V) ou desconhecida (U).
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Figura 13 — Cadigo referente aos tipos de falha possiveis nos ensaios de tragéo
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Fonte: ASTM D3039/D3039M.

3.6 ENSAIO DE CALCINACAO

Ap06s a fabricacdo de um material compdsito, nota-se que sua composigao total
nao é constituida apenas pela fibra e pela matriz, podendo existir também a presenca
de vazios que contribuem para o volume total da peca. Dessa forma, é de extrema
importancia a determinacdo da quantidade de vazios, além da quantidade exata de
fibra e matriz através de amostras do material final por meio de ensaios especificos.

Um modo muito utilizado para a determinagdo da quantidade de vazios em
compositos € o0 ensaio de calcinagdo. Esse ensaio consiste em submeter a amostra a
uma condigao controlada de temperatura ou tempo, a fim de promover a degradagao
térmica completa da matriz, permitindo a quantificacdo da variagdo de massa
resultante. Para isso, a temperatura utilizada deve ser suficientemente elevada para
que toda a matriz seja calcinada, restando apenas a massa da fibra.

A norma ASTM D2584-94 estabelece o procedimento detalhado para execucgao

do ensaio, incluindo diretrizes para preparo de amostras, condicdes de aquecimento,
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dimensdes recomendadas e modo correto de pesagem. Durante o processo, registra-
se a massa inicial do cadinho contendo a amostra e, ao término, mede-se a massa
final do cadinho contendo apenas as fibras remanescentes. A partir desses valores, €
possivel calcular a fragdes volumétricas do compadsito.

Al-Qureshi (1983) define a sequéncia de calculos para a obtencéo das fragcbes
volumétricas do compdésito. Considerando um material compdsito de volume V.,
contendo um volume V; de fibras, um volume V,,, de matriz e um volume V,, de vazios,
as massas correspondentes do composito, fibora e matriz sdo M., M; e My,

respectivamente, entao:

M, = M;+ M, (4)

e entao:

Ve=Ve+V, +V, (5)

Seja a fragcdo de volume e massa denotada por letras minusculas v e m,

respectivamente. Esses parametros podem ser obtidos dividindo a Equagéo 4 por M.

e a Equacéo 5 por V., entdo:

M¢ Mm_

M_C+M_c_ 1 (6)
ou

me+my, =1 (7)

Similarmente:

Ve yVm W _
wtvtv =1 (8)

ou

vitvyt+v, =1 (9)
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Para obter uma expressao de conversao entre as fragdes de massa e volume,
a densidade do compdsito (d.) deve ser estabelecida previamente. Isso pode ser
obtido em termos das densidades dos constituintes e suas fragcbes de massa e

volume. Entao:

Mg deVs df dc
me=—= = —Vf=> V= —m 10
F7Me ™ deve  de f F= e f (10)
Mm  dmVm  dm dc
m,=—=s—=—V,, 2V, = —M 11
m M. AoV, 4, 'm m = g m ( )

Segundo Al-Qureshi (1983), a densidade d. para fibras de carbono é dada por
1,8 g/cm?, enquanto a densidade de matriz d,,, para resina epoxi é de 1,2 g/lcm?3. As
massas do composito, da fibra e densidade do compdsito sdo obtidas pelo ensaio de

calcinagéo, de forma que:

M¢ = Miniciat — Meadinho (12)

Mt = Mginat — Meadinho (13)
MC

de = Ve (14)

Sabendo que a massa da matriz M, é igual a massa do compésito M. menos
a massa da fibra My, é possivel encontrar o seu valor utilizando as Equagdes 4, 12 e
13. A partir da Equacao 6, obtém-se as fracbes massicas, que serao utilizadas nas
Equacdes 10 e 11 para calculo das fracbes volumétricas da fibra e da matriz. Por fim,
determina-se a fracao volumétrica de vazios pela Equagao 9.

Em compdsitos estruturais de boa qualidade, a fragao volumétrica de vazios

deve ser baixa, inferior a 1%.

3.7 ESTUDO DE UMA LAMINA ORTOTROPICA
Este estudo aborda situagbes comuns em aplicagdes praticas, nas quais os
componentes estao sujeitos a carregamentos em multiplas direcées (carregamento

multiaxial), diferentemente dos ensaios convencionais de tragdo uniaxial ou analises
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micromecanicas. Para materiais ortotropicos, a caracterizacdo mecanica é realizada
por meio da matriz simétrica representativa do tensor “compliance” (S;;), que relaciona
tensdes e deformacgdes. Devido as propriedades de simetria desses materiais, varios
termos da matriz assumem valor nulo, simplificando sua representacéao.

A matriz compliance pode ser expressa pela Equagao 15:

& S11 S12 S13 0 0 07,0y
(82 ] Si2 S22 S23 0 0 Offoy

& ¥ _|S13 S23 S33 0 0 0f) 03
4)’23 B S4s 0 0 T23 (15)
LV31J S 0 131

V12

Para determinar os termos que compdem a matriz do tensor de compliance,
analisa-se separadamente a resposta do material a aplicagao de esforgos uniaxiais,
sejam eles normais ou de cisalhamento, conforme o tensor de tensdes apresentado
na Equacgédo 15. Quando se aplica um carregamento exclusivamente na diregao 1
(o1 #0 e demais componentes nulas), € possivel identificar diretamente os
coeficientes S;,, S;, € S;3. Utilizando as relagdes constitutivas de elasticidade, obtém-

Se.

1 &1 1

&g =810 =—= S =—=—

1 1101 = 5 1=
€2 V12

&g, =800 > S, =—=——

2 2101 12 = E, (16)

— _ & _ V13
53—53101:531—0_—_,5_
1 1

Os demais componentes podem ser encontrados repetindo o mesmo
procedimento para as outras direcdes de carregamento. Vale ressaltar que todas as
propriedades elasticas empregadas na montagem desta matriz sdo obtidas

experimentalmente a partir dos ensaios de tracéo citados anteriormente.
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(17)

Para determinar a matriz de rigidez (C;), realiza-se a inversdo da matriz de

compliance acima. Os termos resultantes séo apresentados na Equacao 18:

_ 1-vy3v3;
Cll -

E,E3A
_ V211V31V33
ClZ -
_ VU31tV1V3;
C13 -
E,E3A
_ VU321V12V3q
C23 -
E1E3A
1-v13V3,
Copp =————
1-v1,V2,
C33=————

Cyq = Gu3; Cs5 = G31; Cop = G132

onde o termo A é definido por:

A matriz de rigidez é entao expressa conforme a Equacgao 20:

01 [C11
] Ci2
o3| _|Ci3
T3 | 0
131 0
T12 | 0

A= 1—V15V21—V23V32—2V31V32V13

E EjE3

(18)

(19)

(20)
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3.7.1 Estado plano de tenséao
O estado plano de tensao € aplicavel quando uma das dimensdes do laminado
€ muito menor do que as demais, como ocorre para a espessura. Nessa situacao,

considera-se:

O3 =T33 =T13=0 (21)

Substituindo essas condi¢cdes na matriz de rigidez da Equagéo 20, obtém-se as

Equacdes 22:

01 = C11&1 + C1p65 + Ci383 (22a)
0y = C12&1 + Cyp65 + Cr383 (22b)
0 = Ci3&1 + Cy38, + (3383 (22c)

T12 = Cee¥12 (22d)

Isolando &3 na Equacao 22 (C) e substituindo nas Equacgdes 22 (A) e 21 (B),

resultam as Equagdes 23:

C13C C13C:

01 = (Cll - %) &1 + (CIZ - %) &y (233)
C13C; Cy3C

02 = (Clz - %) Sl + (CZZ - %) 82 (23b)

Assim, obtém-se a matriz de rigidez reduzida [Q], expressa na Equagao 24:
01) Q11 @1z 0 7(&
02 (5[Q12 Q22 0 |22 (24)
T12 0 0 QeclV12

cujos termos s&o obtidos a partir da Equagao 18:

=C.. — C13C13 __ Ey
Q11 =Cy1 o E D
33 1~ V12021
Q1p = Cyp — C13C23 _  V21E;
12 12 C33 1-v15v2, (25)
= Coor — C23C23 Ey
Q22 = Cy; =
C33 1-v12V24

Q66 = Ce6 = G12
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A matriz de compliance para o estado plano de tensdo € dada pela Equagao

26:
€Y [S11 S1z 0 ](01
{ & I=1521 522 O ] {0-2 } (26)
Y12 0 0 Seel\T12
Assim, da Equacdo 17, define-se os valores da matriz compliance pela
Equacéo 27:
ey | mn TEn (@
{52 }— Y21 1 0 {02} (27)
V12 R A ZP)
0 GP)

Por fim, destaca-se que, do inverso da matriz compliance, obtém-se os valores

mostrados na Equagao 24.
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4 MATERIAL E METODOS

4.1 LAMINACAO MANUAL

O primeiro passo consistiu na confecgdo dos corpos de prova por meio do
processo de laminagdo manual utilizando fibra de carbono bidirecional 200 g/m? e
resina epoxi. Para a matriz polimérica, foi empregada a resina epoxi 2001 em conjunto
com o endurecedor epdxi 3154, ambos fornecidos pela Redelease. A escolha da
marca se deve a sua ampla utilizagdo em projetos de AeroDesign, além da boa relagao
custo-beneficio. A Figura 14 retrata os materiais utilizados durante a confec¢ao dos

corpos de prova.

Figura 14 — Fibra de carbono, resina epoxi e endurecedor utilizados neste
experimento

Redelease

| Qualidade, Fornoesnido SOE

S ————

Fonte: Proprio autor.

Seguindo as instrugdes do fabricante, a proporcdo de mistura entre resina e
endurecedor adotada foi de 2:1 e o tempo de manipulacdo da mistura de
aproximadamente 30 min. Para o processo de laminagdo manual, ndo foram
necessarias ferramentas especificas, apenas dois pisos de ceramica como molde que
foram previamente limpos e aplicados cera de carnauba para facilitar a desmoldagem

da peca.
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A mistura foi preparada em um recipiente de ceramica, utilizando-se uma
espatula para espalhar a mistura. A balanca de precisao foi utilizada para garantir a
proporcao da mistura. A quantidade de resina aplicada também respeitou a proporcao
de 2:1, de modo que, conhecendo-se a gramatura da fibra, de 200 g/m?, e a area do
laminado, foi possivel determinar a massa correspondente e aplicar metade desse
valor em resina, intercalando as camadas de fibra e resina, conforme a diregcao das
fibras.

ApOs a laminagado, o segundo piso ceramico foi colocado sobre o laminado, e
pesos adicionais foram colocados para garantir que os corpos de prova fossem
homogéneos e compactos. O tempo de cura seguiu o indicado pelo fabricante, sendo

realizado a 20°C por 7 dias.

4.2 ENSAIO DE TRACAO

Para entender as propriedades da fibra de carbono, foi adotado o método de
ensaio da norma ASTM D3039/D3039M, que € um padrdo para testar a resisténcia a
tracao de materiais compositos com matriz polimérica.

Os corpos de prova foram obtidos a partir da placa produzida por laminagao
manual, utilizando-se uma guilhotina para o corte, respeitando as dimensdes de
comprimento e largura recomendadas pela norma. A Figura 15 apresenta os
desenhos técnicos dos corpos de prova, em mm, utilizadas para os ensaios

longitudinal e transversal.

Figura 15 — Geometria e dimensdes dos CDPs usados nos ensaios longitudinal e
transversal
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Fonte: Proprio autor.

Os tabs foram confeccionados com o0 mesmo material dos corpos de prova e
fixados com adesivo epdxi Araldite Profissional, a fim de evitar o desprendimento
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durante o ensaio. Foi aplicada uma lixa reforgada sob os tabs, também colada com o
mesmo adesivo, para aumentar a aderéncia das garras da maquina de tracao.

As medi¢cdes de comprimento util, largura e espessura da regido a ser
tracionada foram realizadas com o auxilio de um paquimetro. E importante destacar
que a espessura dos corpos de prova longitudinais foi superior a dos corpos de prova
transversais.

Utilizou-se a maquina da marca EMIC, modelo DL 30000, com capacidade de
30 toneladas, para a realizacdo do ensaio, conforme mostrado na Figura 16. O
equipamento foi operado por um técnico do Departamento de Engenharia Civil. Esse
equipamento fornece um grafico de forca em fungdo do deslocamento e, apds a
realizacédo do teste, foi possivel obter os mddulos de elasticidade longitudinal e
transversal (E; e E,, respectivamente), calculados por meio dos coeficientes
angulares de cada curva. Os coeficientes de Poisson (vi; € v,;) podem ser obtidos
pela Equacao 1 e 2, enquanto o modulo de cisalhamento (G;,) é determinado pela

Equacéao 3, para cada ensaio realizado nos sentidos longitudinal e transversal da fibra.

Figura 16 — Maquina EMIC DL 30000 utilizada no ensaio de tragcéao

Fonte: Proprio autor.

4.3 CALCINACAO
O ensaio de calcinacdo mede a variacao de massa das amostras, retirada dos
CDPs apo6s o ensaio de tragdo, sob uma temperatura constante. Esse processo
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permite determinar as fracbes de massa da fibra de carbono, pois, ao final, apenas a
massa da fibra permanece. A norma ASTM D2584 foi utilizada para definir as
dimensdes das amostras, as temperaturas de aquecimento, o tempo de exposicdo ao
calor e o modo de resfriamento.

Seguindo as orientagdes da norma, as amostras foram cortadas com o auxilio
de uma micro retifica. As amostras utilizadas no ensaio longitudinal apresentaram
dimensdes de 250 x 250 mm, enquanto as do ensaio transversal possuiam 150 x 150
mm.

Antes da calcinagéo, a mufla foi aquecida a 500 °C por aproximadamente 10
minutos, com o objetivo de eliminar possiveis impurezas. Em seguida, as amostras
foram submetidas ao aquecimento na mufla, conforme ilustrado na Figura 17, a uma
temperatura de aproximadamente 500 °C por 1 hora, até a completa evaporagao da

matriz polimérica.

Figura 17— Amostras posicionadas na mufla durante o ensaio de calcinagéo e no
dessecador

Fonte: Préprio autor.

Aposs o aquecimento, as amostras foram resfriadas até a temperatura ambiente
em um dessecador. As massas do cadinho e das amostras, tanto antes do ensaio
quanto apds a calcinagao, foram determinadas com o uso de uma balangca de
precisdo, permitindo o célculo das fracbes de massa e volumétricas para cada

amostra.
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5 DISCUSSAO E ANALISE DE RESULTADOS

5.1 ENSAIO DE TRACAO

O primeiro passo foi realizar a laminacdo manual dos corpos de prova
destinados ao ensaio de tracdo. Foram preparadas amostras com 2 e 4 camadas de
tecido bidirecional de fibra de carbono 200 g/m2. Como matriz polimérica, utilizou-se a
resina epoxi 2001 em conjunto com o endurecedor epdxi 3154, ambos fornecidos pela
Redelease.

Figura 18 apresenta o cédigo SLC para uma lamina bidirecional de fibra de
carbono (0°/90°), ilustrando as configuragdes com 2 e 4 camadas. No cddigo, a letra
“S” indica simetria, “C” representa o material carbono e “Ep” refere-se a matriz de

resina epoxi.

Figura 18 — Codigo SLC para lamina bidirecional de fibra de carbono (0°/90°) com 2
e 4 camadas, respectivamente

Simétrico 0°/90° C/Ep

........................... (0/9 O) Ep
0°/90° C/Ep : cls

0°/90° C/Ep
Simétrico 0°/90° C/Ep Ep

........................... 0/90),(0/90
07190° O/Ep [(0/90)¢,(0/90)c]s

0°/90° C/Ep

Fonte: Proprio autor.

Os ensaios de tracdo foram realizados conforme os procedimentos
estabelecidos pela norma ASTM D3039/D3039M. A Figura 19 apresenta todos os
corpos de prova utilizados neste estudo, enquanto a Figura 20 mostra um corpo de
prova durante o ensaio.

Na Figura 19, observam-se as lixas aplicadas como reforgo nos tabs, essencial
para impedir o deslizamento das garras durante o ensaio de tragcdo. Os tabs foram
fixados ao corpo de prova utilizando adesivo Araldite Profissional e mantidos em cura

por 24 horas.
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Figura 19 — Corpos de prova utilizados nos ensaios de tragao
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Fonte: Proprio autor.
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Fonte: Proprio autor.
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O grafico resultante dos ensaios de tragado é apresentado na Figura 21.

Figura 21 — Curva tensdo-deformacao obtida nos ensaios de tracao
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As curvas obtidas sdo quase perfeitamente lineares até a ruptura,

apresentando apenas uma leve regido de nao linearidade em algumas amostras,
associada ao inicio de microfissuras na matriz. Todas as curvas mostram ruptura
rapida, com baixa deformacdo até o momento da falha, caracteristica tipica de
materiais frageis. Como esperado, o material apresentou elevada resisténcia e baixa
deformacgéo.

Conforme mostrado na Figura 21, a maquina fornece um grafico cuja unidade
de forca é expressa em kgf. Portanto, € necessario converter esses valores para
Newtons e, em seguida, dividi-los pela area da sec¢ao transversal de cada corpo de
prova para obter a tensdo aplicada a amostra. Para o calculo da deformacao
percentual, divide-se o deslocamento medido, obtido no grafico, pelo comprimento
efetivo inicial do corpo de prova.

Para o calculo dos coeficientes de Poisson (v;, € v,;) € do mddulo de
cisalhamento (G;,), seria necessario dispor dos valores de ¢;, obtidos diretamente na
maquina de ensaio de tracao, e de ¢,, que requer medicao especifica com micrometro.

Como essa ultima medi¢cao néo foi realizada, ndo foi possivel determinar esses

parametros no presente trabalho.
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A Tabela 1 apresenta os resultados médios dos ensaios de tragao realizados
nos sentidos longitudinal e transversal para os laminados com 2 e 4 camadas de fibra.

Sao apresentados os parametros de forca de escoamento, forca maxima, tensdes

associadas e deformacdo na ruptura.

Tabela 1 — Resultados médios dos ensaios de tracao

Ensaio (MO'P a) Fesc(or:ln)ento Fméx(MP a) (0 ezﬁapmae)nto (;\’nn;;) eruptura
2 camadas
Longitudinal 0,22 4180,52 458,98 222,73 239,75 0,04
Transversal 0,31 2944,31 324,06 305,02 328,28 0,02
4 camadas

Longitudinal 0,18 6489,06 732,87 184,74 20417 0,04
Transversal 0,33 6025,16 721,64 329,17 386,96 0,03
Fonte: Proprio autor.

A Tabela 2 apresenta os limites de tensdao e deformacao obtidos para cada

ensaio, correspondentes aos valores no momento da ruptura.

Tabela 2 — Limites de tensao e deformacgao para os ensaios de tragao

Ensaio Limite de tensao (MPa) Limite de deformagao (mm/mm)
2 camadas
Longitudinal 239,75 0,0353
Transversal 328,28 0,0230
4 camadas
Longitudinal 204,17 0,0376
Transversal 386,96 0,0285

Fonte: Proprio autor.

Por fim, a Tabela 3 mostra os valores dos modulos de elasticidade E; e E,

obtidos a partir das curvas tensao—deformacéo.

Tabela 3 — Resultados de E; e E,

N° de
camadas E, (GPa) E, (GPa)
2 6,338 13,389
4 4,847 11,523

Fonte: Proprio autor.

Como os laminados utilizados possuem fibras orientadas em 0° e 90°, é
esperado que as propriedades mecanicas nos sentidos longitudinal e transversal

sejam semelhantes. Ainda assim, pequenas variagbes podem ocorrer devido ao
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processo de fabricagdo manual, que pode gerar diferencas na fragdo de fibras, na
proporcao de resina e catalisador, desalinhamentos ou bolhas, além de influéncias
experimentais, como posicionamento e fixagdo dos corpos de prova na maquina de
ensaio.

Nos resultados obtidos, verificou-se uma leve diferenca entre os dois sentidos
da fibra, com valores de resisténcia ligeiramente maiores no sentido transversal,
possivelmente associados a variagbes no empacotamento das fibras e na
transferéncia de cargas. Observou-se também que os laminados com quatro camadas
suportaram maiores forgas, mas isso nem sempre se refletiu proporcionalmente nas
tensdes, o que indica influéncia das imperfeicbes do processo de fabricagao.

Além disso, o0 aumento do numero de camadas reduziu a deformacao na
ruptura, evidenciando maior rigidez do material. No conjunto, os resultados sao
coerentes com o comportamento tipico de compositos produzidos por hand lay-up, em
que pequenas assimetrias no processo afetam diretamente as propriedades
mecanicas.

As Figuras 22, 23, 24 e 25 apresentam os resultados dos ensaios de tracao,
destacando os modos de falha observados nos laminados, conforme estabelecido
pela norma ASTM D3039.

A norma ASTM D3039 estabelece que cada modo de falha deve ser
representado por um codigo composto por trés letras. O tipo de falha pode ser
angulado (A), delaminagéo da borda (D), falha na garra/tab (G), lateral (L), multiplos
modos (M), grandes dimensdes (S), explosiva (X) ou outro (O). A area da falha pode
ocorrer dentro da regiao da garra/tab (l), no tab (A), dentro do comprimento efetivo
(G), em multiplas areas (M), em varias regides (V) ou ser desconhecida (U). Por fim,
a localizacao da falha pode ser no fundo (B), topo (T), esquerda (E), direita (R), meio

(M), em varias regides (V) ou desconhecida (U).
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Figura 22 — Modos de falha dos laminados com 2 camadas de fibra de carbono apos
0 ensaio de tragao no sentido longitudinal

|

LGV LGV AB LGB LGB

Fonte: Proprio autor.

Figura 23 — Modos de falha dos laminados com 2 camadas de fibra de carbono apos
0 ensaio de tracao no sentido transversal

AGM  AGT AGM  LGM

Fonte: Proprio autor.
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Figura 24 — Modos de falha dos laminados com 4 camadas de fibra de carbono apos
0 ensaio de tragao no sentido longitudinal

LGV LGV LGV LGV LGV

Fonte: Proprio autor.

Figura 25 — Modos de falha dos laminados com 4 camadas de fibra de carbono apos
o0 ensaio de tragdo no sentido transversal

LGM LGT

Fonte: Proprio autor.
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Como mostrado na Figura 25, nem todos os corpos de prova de 4 camadas no
ensaio transversal apresentaram ruptura adequada. As amostras 3, 4 e 5 deslocaram
o tab antes da falha, invalidando o resultado. Um comportamento semelhante foi
observado no ensaio de calcinagao: para esses mesmos corpos de prova, a matriz
nao evaporou completamente e o residuo apresentou aspecto nao rigido, indicando
uma proporgao incorreta entre resina e catalisador ou cura incompleta.

Diante disso, essas amostras foram desconsideradas nos calculos

apresentados nas Tabelas 1, 2, 3,4 e 5.

5.2 ENSAIO DE CALCINACAO

Utilizando a norma ASTM D2584, foram definidas as dimensdes das amostras,
as temperaturas de aquecimento, o tempo de exposig¢ao ao calor e o procedimento de
resfriamento, conforme descrito na Sec¢ao 4.3. Os resultados obtidos para as massas
de cada amostra, bem como suas respectivas médias, sdo apresentados na Tabela
4.

Tabela 4 — Resultados dos ensaios de calcinagcdo em mufla

N° da Meqdinho Minicial Miniciqr SEM Me: (g) mfinal sem
amostra (9) (9) cadinho (g) final cadinho (g)
2 camadas para o ensaio transversal

1 45,223 45,609 0,386 45,224 0,0008
2 53,340 53,703 0,363 53,341 0,0011
3 51,186 51,554 0,368 51,186 0,0006
4 47,372 47,727 0,356 47,372 0,0005
5 46,605 46,996 0,390 46,606 0,0007
6 52,820 53,190 0,371 52,820 0,0008

Média 49,424 49,796 0,372 49,425 0,0008

2 camadas para o ensaio longitudinal

7 49,080 49,599 0,519 49,080 0,0007
8 51,186 51,660 0,474 51,187 0,0008
9 47,372 47,909 0,538 47,373 0,0011
10 46,605 47,158 0,553 46,606 0,0007
1 42,544 43,062 0,519 42,545 0,0008
12 46,312 46,859 0,547 46,312 0,0006
13 44,673 45,105 0,433 44,673 0,0005
14 50,798 51,214 0,416 50,799 0,0008
15 27,107 27,605 0,499 27,109 0,0022

Média 45,075 45,575 0,500 45,076 0,0009

Continua.
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4 camadas para o ensaio transversal

16 49,080 49,599 0,519 49,080 0,0007
17 51,186 51,660 0,474 51,187 0,0008
18 47,372 47,909 0,538 47,373 0,0011
19 46,605 47,158 0,553 46,606 0,0007
20 42,544 43,062 0,519 42,545 0,0008
21 46,312 46,859 0,547 46,312 0,0006
22 44,673 45,105 0,433 44,673 0,0005
23 50,798 51,214 0,416 50,799 0,0008
24 27,107 27,605 0,499 27,109 0,0022
Média 45,075 45,575 0,500 45,076 0,0009
4 camadas para o ensaio longitudinal
19 45,223 46,302 1,079 45,225 0,0022
20 42,544 43,634 1,090 42,546 0,0023
21 49,080 50,157 1,078 49,087 0,0071
Média 45,615 46,698 1,082 45,619 0,0039

Fonte: Proprio autor.

A partir da sequéncia de calculos apresentada na Secao 3.6, determinam-se as

fracdes volumétricas de vazios, cujos valores estao dispostos na Tabela 5.

Tabela 5 — Fragbes volumétricas

d.[g/cm?] my my, Vg VUi vy

2 camadas para o ensaio transversal

1,152 0,002 0,998 0,001 0,958 0,045
2 camadas para o ensaio longitudinal

1,212 0,002 0,998 0,001 1,008 0,007
4 camadas para o ensaio transversal

1,208 0,001 0,999 0,001 1,006 0,005
4 camadas para o ensaio longitudinal

1,222 0,004 0,996 0,002 1,014 0,012

Fonte: Proprio autor.

A partir da Tabela 5, percebe-se que os valores de fragdo volumétrica de vazios

obtidos variam entre 0,5% e 4,5%, indicando que o processo de laminacao apresentou

qualidade satisfatoria, com boa impregnacéo das fibras e adequada distribuicdo de

resina. Observa-se uma variagdo entre os sentidos longitudinal e transversal,

caracteristica comum em processos manuais, atribuida a diferencas na compactacao,

na aplicagdo de resina e na expulsdo do ar durante a fabricagdo. Além disso, os

laminados com 4 camadas apresentaram menores percentuais de vazios quando

comparados aos de 2 camadas, evidenciando um melhor empacotamento do material
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a medida que a espessura aumenta. Esses resultados confirmam que o método

aplicado foi eficiente, ainda que sujeito as variagdes inerentes a laminagdo manual.
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6 CONCLUSAO

A realizagao deste trabalho permitiu analisar, de forma pratica e fundamentada,
as propriedades mecanicas da fibra de carbono bidirecional 200 g/m? utilizada pela
Equipe Zebra de AeroDesign, contribuindo diretamente para o preenchimento de uma
lacuna historica na caracterizagao dos materiais empregados nos projetos da equipe.
Por meio dos ensaios de tragao, seguindo a norma ASTM D3039/D3039M, foi possivel
determinar parametros relevantes, como resisténcia, modulo de elasticidade e
comportamento até a ruptura, tanto nas diregdes longitudinal quanto transversal. Os
resultados evidenciaram um comportamento fragil e predominantemente linear até a
falha, caracteristico de compésitos estruturais, além de pequenas variagdes entre os
sentidos analisados, atribuidas as particularidades inerentes ao processo de
laminagdo manual.

O ensaio de calcinagao, baseado na norma ASTM D2584, permitiu quantificar
as fragdes massicas e volumétricas da matriz, da fibra e dos vazios presentes nos
laminados. As fragbes volumétricas de vazios encontradas foram baixas e dentro do
intervalo considerado aceitavel para compdésitos estruturais produzidos por processos
manuais, evidenciando que o procedimento de laminagdo aplicado foi eficaz na
impregnagao das fibras, sem introduzir quantidades significativas de bolhas ou
descontinuidades internas.

A comparagéao entre os laminados com 2 e 4 camadas mostrou que o aumento
do numero de camadas influencia a rigidez e a resisténcia dos corpos de prova, mas
nao de forma proporcional. Nos ensaios longitudinais, os laminados com 2 camadas
apresentaram tensdo maxima de 239,75 MPa e mddulo de elasticidade de 6,338 GPa,
enquanto os de 4 camadas alcangaram 204,17 MPa e 4,847 GPa. No sentido
transversal, as tensdes maximas aumentaram de 328,28 MPa para 386,96 MPa, com
reducao dos modulos de 13,389 GPa para 11,523 GPa. Essa variacao evidencia a
influéncia das imperfeigdes do processo de laminagdo manual, como diferencas de
impregnagao e pequenas irregularidades na espessura das laminas.

No geral, os resultados obtidos fornecem uma base sélida para a criacéo de
uma biblioteca de propriedades mecanicas da fibra de carbono utilizada pela Equipe
Zebra, permitindo maior precisdo em simulagdes numeéricas, especialmente nas

analises do trem de pouso.
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6.1 SUGESTOES PARA FUTUROS TRABALHOS

Sao sugestdes para futuros trabalhos:

¢ A realizacdo de ensaios com outros materiais utilizados pela equipe, como
fibra de vidro e Divinycell, a fim de ampliar a biblioteca de propriedades mecanicas
disponivel para os projetos.

e A repeticdo dos ensaios realizados neste estudo, medindo-se também o
alongamento transversal por meio de um micrémetro, o que permitiria a determinagéo
dos coeficientes de Poisson e do médulo de cisalhamento.

¢ A analise macromecénica da asa do avido da equipe Zebra AeroDesign, por
meio da aplicagao do critério de falha de Tsai-Hill, utilizando os dados obtidos nesses

futuros ensaios.
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