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RODRIGUES, C. E. M. Estudo de tolerancia ao dano no compadsito processado
via RTM de fibra de carbono NCF/resina epéxi CYCOM 890. 2013.93f.
Dissertacdo (Mestrado em Engenharia Mecanica) — Faculdade de Engenharia do
Campus de Guaratingueta, Universidade Estadual Paulista, Guaratingueta, 2013.

RESUMO

Os compdsitos compreendem uma classe de material de grande importancia
industrial. Compodsitos carbono/epdxi apresentam inUmeras vantagens em
comparacgao aos materiais convencionais, possibilitando projetos complexos, mais
leves e de elevada resisténcia a corroséo e a fadiga. Contudo, sua baixa resisténcia
a carregamentos transversais requer avaliagdo do comportamento do material,
como consequéncia de impacto de objetos. O foco deste trabalho foi estudar a
resposta ao impacto, caracterizada como tolerancia ao dano, em composito
carbono/epdxi processado via Moldagem por Transferéncia de Resina (RTM).
Foram analisadas as propriedades do compdsito carbono/epoxi obtido e a
degradacdo de suas propriedades apds impacto. Neste trabalho, foi realizada a
selecdo da resina epoxi e do tecido de fibra de carbono, bem como seu arranjo, a
fracdo volumétrica e o controle dos parametros de injecdo e de cura A
caracterizacdo do compdsito foi realizada por microscopia de inspecéo acustica C-
Scan. O estudo da toleréncia ao dano foi realizado utilizando corpos de provas
impactados em dois niveis de energia, conforme norma ASTM D 7136M e a sua
resisténcia a compressao residual, conforme norma ASTM D 7137M, foi avaliada
em comparacdo com a resisténcia a compressao do compadsito isento de defeitos,
conforme norma ASTM D6641M. Os resultados mostram reducdo na resisténcia a
compressdo de aproximadamente 50% e energias absorvidas a 20 J e 30 J
respectivamente, de 0,51 Jcm? e 0,58 Jcm? para o laminado 1 e de 0,37 Jicm?® e

0,90 Jecm? para o laminado 2.

PALAVRAS-CHAVE: compodsitos, tolerancia ao dano, CAL.



RODRIGUES, C. E. M. Damage tolerance study in a composite processed by
RTM of carbon fiber NCF/epoxy resin NCF/CYCOM 890. 2013.93f Thesis
(Master in Mechanical Engineering) — FEG/UNESP — Campus de Guaratingueta,
Universidade Estadual Paulista, Guaratingueta, 2013.

ABSTRACT

Composites comprise a material class of high industrial importance.
Carbon/epoxy composites offer a wide amount of advantages in comparison with
traditional materials, enabling complex projects, lighter and with high corrosion
and fatigue resistance. However, the low transverse load resistance characteristic
requires an evaluation of material behavior, as a consequence of impact
occurrence. The work focus was study the damage response, defined as damage
tolerance, in a carbon/epoxy composite processed by Resin Transfer Moulding
(RTM). It was analyzed carbon/epoxy composite properties obtained and
properties degradation after impact test. In this work were done the selection of
epoxy resin and reinforcement, further the lay-up of carbon fabric, volumetric
fraction and injection and curing parameters control. The composite assessment
was done by acoustic microscopy inspection C-Scan. The damage tolerance study
was done using impacted coupons with two energy levels, in accordance to
ASTM D 7136M standard, and the residual compression resistance, in accordance
to ASTM D 7137M standard, was evaluated in comparison with compression
resistance in a composite without damage in accordance to ASTM D 6641M
standard. Results show compressive resistance reduction about 50% and absorbed
energy to 20 J and 30 J respectively, of 0,51 Jcm? and 0,58 Jcm? for the laminate
1 and 0,37 Jem? and 0,90 Jcm? for the laminate 2.

KEYWORDS: composites, damage tolerance, delamination.
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1 INTRODUCAO

Os compdsitos compreendem uma classe de materiais que a cada dia ganha
mais importancia, devido a requisitos tecnoldgicos de alto desempenho, novas
exigéncias ambientais, de seguranca e qualidade (Airbus GMF 2011-2030).
Exigindo assim, materiais com combinagdes incomuns de propriedades, as quais
ndo podem ser atendidas pelas ligas metélicas, materiais cerdmicos e materiais

poliméricos convencionais (JONES, 1998).

Nos dias de hoje, os materiais compdsitos estéo inseridos nos mais diversos
ramos industriais e tém a industria aeroespacial como a principal fonte de
desenvolvimento, devido aos elevados requisitos de resisténcia mecanica, baixo
peso e durabilidade. Outro fator importante, favoravel ao seu desenvolvimento
industrial € a possibilidade de projetar e construir componentes complexos em
comparacdo com 0S materiais convencionais de engenharia, reduzindo assim a
quantidade de pecas na estrutura do produto (AMERICAN COMPOSITES
MANUFACTURES ASSOCIATION, 2012).

A ocorréncia de impacto é prevista durante todo o ciclo de vida do
composito como, por exemplo, a queda de ferramentas durante a montagem e
procedimentos de manutencéo, o impacto de detritos durante pousos e decolagem,
a ocorréncia de granizo ou impacto com aves durante o voo (ABRATE, 1998).
Mesmo os impactos de baixo nivel energético e de dificil deteccdo (BVID),
podem afetar significativamente a integridade estrutural dos componentes

aeronauticos (BING WANGA, 2011).

O estudo sobre o efeito do impacto no comportamento da estrutura, e sua
influéncia nas suas propriedades mecéanicas, bem como os mecanismos de falha

envolvidos sdo essenciais para a pesquisa de toleréncia ao dano, fator este,
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fundamental durante o projeto de componentes aeronauticos (S. SANCHEZ-

SAEZ, 2005).

De modo geral, uma fracéo da energia do impacto é transferida ao composito
provocando defeitos em sua estrutura, os quais podem ser classificados em
quatros diferentes categorias. 1) Delaminacdo na interface fibra matriz, 2)
Nucleacéo de trincas na matriz, 3) Ruptura da fibra e 4) Perfuragéo total (M.P.F.
SUTCLIFFE, 2012) e (M.V. DONADON, 2008).

Para este trabalho, o impacto é caracterizado como de baixa velocidade por
apresentar como principal mecanismo de perda de propriedades a delaminacdo
(M.V. DONADON, 2008). O mecanismo de defeito tem como principais fontes a
geracdo de trincas por cisalhamento interlaminar na interface entre a matriz e os
feixes de fibra e danos associados a flexéo da estrutura durante o impacto (G.A.
SCHOEPPNERA, 2000). A reducdo das propriedades mecanicas € mais bem
mensurada pela compresséao apds o impacto (CAl) (G.A. SCHOEPPNERA, 2000).

Estudos mostram que estruturas submetidas a danos apresentam uma reducao
da resisténcia a compressdo entre 40 e 60%, quando comparados as estruturas

isentas de dano (S. SANCHEZ-SAEZ, 2005).

Para este trabalho foi utilizado o sistema carbono epdxi por ser considerado
um dos compdsitos de matriz polimérica mais adequado a aplicacgo estrutural. E
classificado como composito avancado (BAKER, DUTTON e KELLY, 2004) e
amplamente utilizado em condi¢cfes que exigem elevado desempenho, como em
estruturas aeronauticas, vasos de pressao, entre outros, principalmente por suas
elevadas resisténcia mecanica e rigidez por unidade de peso (CORUM,

BATTISTE, et al., 2000).
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Como matriz, foi utilizada a resina ep6xi monocomponente de nome
comercial CY COM® 890 fornecida pela empresa CY TEC Industries Inc e como
reforco o tecido NCF quadriaxial fornecido pela empresa SIGMATEX.

O processamento foi realizado pela tecnologia de Moldagem por
Transferéncia de Resina (RTM), técnica pela qual € possivel obter maior fragéo
volumétrica de fibra, bom controle dimensional, melhor controle do processo e
maior agilidade de producéo de pecas (PAPARGYRIS, DAY, et al., 2008). Além
disso, devido ao uso de ferramental fechado, a liberacdo de volateis no ambiente

de trabalho & minimizada.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 Composito

O compdsito vem sendo utilizado como uma solucdo tecnoldgica em
aplicacBes onde desempenho mecénico elevado e baixo peso sd0 necessarios.
Porém, somente a partir da década de 1960 ocorreu um desenvolvimento
significativo com a introducdo dos novos compadsitos de matriz polimérica e,
esses, tornaram-se materiais comuns de engenharia nas industrias automobilistica,

aeroespacial, de extracéo de petroleo, entre outras (MAZUMDAR, 2001).

Nota-se a tendéncia mundial a0 maior emprego de compositos na industria

aeroespacial, como mostra a Figura 2.1.

Figura 2.1 — Evolugdo do uso de compésito na industria aeronéutica (VAN TOOREN, 2011).

O maior expoente na industria aeroespacial é o Boeing 787 Dreamliner, cujo
percentual de compédsito chega a atingir o valor de aproximadamente 50% em

massa. Em comparacdo com o seu antecessor, o Boeing 777, houve um aumento
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expressivo de 4 vezes no uso de compdsito e uma reducéo do uso de aluminio de

aproximadamente 60% (KAWASAKI HEAVY INDUSTRIES, 2012).

Figura 2.2 — Tipos de materiais empregados na aeronave Boeing 787 (KAWASAKI HEAVY
INDUSTRIES, 2012).

Estudos realizados indicam que o uso de compdsitos resultou no ganho de
11% a 15% em peso, com um aumento de 50% nos custos em comparacao as ligas
de aluminio (WITIK, GAILLE, et al., 2012). O uso de compadsitos carbono/epoxi
no Airbus A380 se estende por toda a asa e no Boeing 787 Dreamliner em

grandes seguimentos da regido pressurizada (AMINANDA, 2012).

Os principais pilares para o crescimento do uso dos compdsitos sdo: a busca
por melhor desempenho mecénico, a competicdo global por componentes com
melhor relacdo entre suas propriedades mecanicas e peso especifico (Figura 2.3) e
a reducéo do numero de componentes na estrutura do produto, pela possibilidade
de projetar e construir estruturas de alta complexidade geométrica em comparacao
com o0s materiais convencionais de engenharia. Os compodsitos vém se
apresentando como substituto viavel ao aluminio aeronéutico 7075 e ao ago AlSI

4340 (VAN TOOREN, 2011).
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Figura 2.3 - Relagdo entre o modulo de elasticidade e massa especifica.

Por definicdo, os compositos sdo materiais de engenharia multifasicos
formados a partir da combinagdo de materiais dissimilares, insoluveis entre si e
fisicamente identificaveis apresentando interface bem definida e propriedades
conservadas. A combinacao de tais materiais resulta em um novo material com
propriedades diferentes e, de modo geral, superiores as dos seus constituintes
(BAKER, DUTTON e KELLY, 2004). Essencialmente, o compdsito é constituido
por um reforco classificado como fase descontinua, o qual é disperso em uma

matriz ou fase continua.

As propriedades dos compositos dependem fortemente dos materiais
constituintes, da frag8o volumétrica, da interface e do arranjo do refor¢co na matriz
(KOSTOPOULOS, 2010). Sendo o reforco o principal responsavel pela
resisténcia mecanica e amatriz pelarigidez e forma, a qual contribui também para
a protecdo das fibras contra ataque quimico do ambiente. Outra caracteristica da

matriz é interagir no mecanismo de propagacéo de trincas iniciadas na fibra,
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redirecionando a propagacéo dessas e, de modo geral, favorecendo a tenacidade

do composito (MAZUMDAR, 2001).

2.2 Matriz epdxi

A matriz polimérica utilizada neste trabalho foi a resina epéxi, termorrigida,
classificada como uma resina de desempenho elevado, sendo extremamente
versatil por permitir grande variedade de processamento, baixa contracdo durante
0 processo de cura, excelente compatibilidade com a maioria dos reforcos
utilizados pela industria e superando outras resinas convencionais, como por
exemplo, a resina poliéster, em termos de propriedades mecanicas e resisténcia a
degradacdo pelo meio ambiente, sendo assim, amplamente utilizada em
compositos reforcados com fibra de carbono para componentes da industria

aeronautica (BAKER, DUTTON e KELLY, 2004).

A resina epdxi € um polimero formado por mondmeros do grupo quimico
epoxi, no qual o d&omo de oxigénio € ligado a dois outros aomos de carbono,
representado na Figura 2.4. A resina epdxi é formada pela reacdo com
endurecedores polifendlicos, sendo o bisfenol A o mais amplamente utilizado
(ANTONUCCIA, GIORDANOA, et al., 2006). Uma importante caracteristica da
resina epoxi esta na viscosidade inferior a viscosidade maxima de 500 mPa.s para

0 processo RTM (Resin Transfer Moulding) (MORGAN, 2005).

Figura 2.4 — Representacdo esquematica do anel epdxi.
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O processo de cura da resina epoxi inicia-se pela acdo de endurecedores. A
viscosidade da resina se eleva gradualmente atingindo o ponto intermediario de
gel e, posteriormente, o endurecimento total. O processo de endurecimento da
resina epoxi é baseado em reacdes de adi¢éo, em que tanto o agente endurecedor
quanto 0s grupos epoxi da resina sao ativados formando estruturas complexas
tridimensionais. Esta caracteristica é a que define o caréter termorrigido da matriz

e € conhecida como reticulacéo (Figura 2.5).
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Figura 2.5 — Representag&o de reticulacéo entre cadeias.

O carater termorrigido favorece o seu elevado desempenho, com excelentes
propriedades mecanicas e térmicas. Consideracdo importante esta na
impossibilidade de reversdo deste processo e, em comparagcdo com as matrizes
termoplasticas, apresentam maior facilidade de processamento e maior capacidade
de impregnacao pela viscosidade caracteristica da resina percussora a temperatura

ambiente (MATSUZAKI, KOBAYASHI, et al., 2012).
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2.3 Fibrade carbono

As fibras de carbono derivam do processo de estabilizagdo, oxidag&o
controlada (200°C a 300°C) e grafitizagdo por pirolise a temperaturas
extremamente altas (1000°C a 1500°C) de fibras poliméricas precursoras, como o
piche e a poliacrilonitrila (PAN), resultando em uma resistente estrutura
hexagonal grafénica (BAKER, DUTTON e KELLY, 2004). Suas propriedades
fisico-quimicas sdo diretamente influenciadas pelos parametros de processamento
e pelas caracteristicas das fibras poliméricas precursoras, tendo a poliacrilonitrila

(PAN) como a mais amplamente utilizada (DEFENCE, 2002).

A fibra de carbono vem sendo empregada nas mais diversas aplicacoes, de
equipamentos esportivos a estruturas espaciais, apresentando elevada rigidez,
resisténcia mecanica e adequadas condutividades térmicas e elétricas. Requisitos
estes indispensaveis em aplicacbes de alto desempenho (APPLEBY-THOMAS,
HAZELL e DAHINI, 2011).

A fibra de carbono é amplamente empregada na producdo de componentes de
compdsito para aplicagbes estruturais na industria aeronautica. As fibras sdo
utilizadas sob a forma de tecidos ou unidirecionais adaptaveis as técnicas de
processamento presentes no mercado, sendo classificadas em alto modulo (HM,
tipo 1), alta resisténcia (HS, tipo 11) e modulo intermediario (IM, tipo Ill) de
acordo com aTabela2.1 (BAKER, DUTTON e KELLY, 2004).
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Tabela 2.1 - Classificacdo das fibras de carbono (BAKER, DUTTON e KELLY, 2004).

Propriedade HM, tipo | HS, tipo Il IM, tipo Il
Moédulo de Young (GPa) 276 a 380 228 a 241 296
Tensao de ruptura (MPa) 2145 a 2555 3105 a 4555 4800

Coeficiente de expanséao
térmica -0,7 -0,5 N/A
(x 10 mm™" K™

Condutividade térmica
Wm' K"

64 a 70 8,1a9,3 N/A

Em comparagéo com outras fibras de reforco como o vidro e a aramida, a
fibra de carbono apresenta os maiores médulos de elasticidade e de resisténcia
especifica. E evidente a superioridade das propriedades da fibra de carbono em

comparacao as dafibra de vidro e ao aco (JONES, 1998) e (Vectorply, 2012).

2.4 Tecido NCF

Em comparacdo com o0s materiais pré-impregnados tradicionalmente
utilizados na industria aeroespacial, os tecidos NCF apresentam-se como uma
alternativa viavel pela possibilidade de se realizar o processamento de
componentes em sistemas diferentes da autoclave (GARSCHKEA, WEIMERB, et
al., 2012).

No tecido NCF, camadas de feixes de fibra s&o empilhadas com sequéncia,
direcdo e em quantidades pré-estabelecidas e costuradas. O processo de costura é
extremamente importante, pois determina a forma e consisténcia do tecido. Como
resultado desse processo, a formag&o de ondulacdes (fiber tow crimp) € reduzida
e, consequentemente, as propriedades mecanicas no plano sdo beneficiadas em
comparacdo aquelas atingidas, por exemplo, com o arranjo plain weave de

carbono (POTLURI, HOGG, et al., 2012). A Figura 2.6 ilustra o tecido NCF.



28

Figura 2.6 — Tecido costurado NCF (COMPOSITE SOLUTIONS, 2012).

Uma grande vantagem de tecidos costurados NCF € o aumento das
propriedades fora do plano, devido a maior resisténcia interlaminar, o que
dificulta o processo de delaminagcdo e, consequentemente, favorecendo a

resisténcia ao dano por impacto (VAN TOOREN, 2011).

2.5 Compositos poliméricos reforgados com fibra de carbono - PRFC

Compositos poliméricos reforcados com fibra de carbono (PRFC)
apresentam excelente desempenho em fadiga, temperatura de operagéo
relativamente alta, aproximadamente 160°C e estabilidades térmica e quimica

(CORUM, BATTISTE, et al., 2000).

Por outro lado, os compdsitos apresentam resisténcia relativamente baixa a
impactos, principalmente os de baixa energia que originam danos de dificil

visualizacdo (NJJONHOU, BERTHET, et al., 2011).
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2.6 Processo RTM

A moldagem por transferéncia de resina (RTM) € um processo de
fabricagdo de compdsitos caracterizado pela relativa baixa presséo em
comparacao com a prensagem. Tem como caracteristica um molde rigido fechado,
oferecendo excelente acabamento superficial e precisdo dimensional para uso de

resinas termorrigidas de baixa viscosidade.

O processo RTM € um processo adequado para fabricacdo de compdsitos em
larga escala a custos competitivos, podendo ser automatizado, sendo de grande

importancia para aindustria (BROUWER, VAN HERPT e LABORDUS, 2003).

Por ser um processo fechado, fornece um excelente acabamento superficial
de toda a superficie da estrutura e minimiza a liberacdo de volateis no meio, o que
possibilita um ambiente de trabalho mais salutar além de permitir elevadas
fragOes volumétricas de reforgo (SHIINO, CIOFFI e VOORWALD, 2011). Outro
fator importante a se destacar € o menor volume de vazios presentes em

compositos processados via RTM (MONTORO, SHIINO, et al., 2011).

O processo inicia-se com a preparacao do molde e a montagem do reforgo
previamente preparado, seguido do fechamento do molde e a remocéo de gases

com o auxilio de uma bomba de vacuo, seguido da injecao da matriz polimérica.

Fundamentalmente, o processo RTM € controlado pela pressdo de injecéo,
esta exercida na resina previamente desgaseificada, estabilizada na temperatura de
processamento e disposta em um reservatorio. A resina € transferida através de
um portico, ou uma série de poérticos, sob pressdo para o molde fechado, no qual o
reforco foi previamente disposto. O tempo de infusdo é definido em funcdo do
processo estabelecido para a cura (BROUWER, VAN HERPT e LABORDUS,
2003).
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O esquema de um molde utilizado no processamento de compdsitos por

RTM e as etapas envolvidas podem ser observados na Figura 2.7.
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Figura 2.7 — Macro etapas do processamento por RTM.

Nos ultimos anos, nota-se movimento em toda a industria aeronautica quanto
aos critérios relativos ao projeto para manufatura (DFM - Design for
manufacturing). E, nesse contexto, o processamento via RTM tem se destacado
tanto em aspectos técnicos quanto em econdmicos, pela possibilidade de producéo
de grandes estruturas com arquitetura complexa e que exigem alta resisténcia
mecanica em media escala de producdo, reduzindo, assim, 0 namero total de
pecas na estrutura do produto e, por consequéncia, 0 numero de juncoes

(MOUTONA, TEISSANDIERA, et al., 2010).

O processo RTM se difunde na industria automobilistica de forma gradativa.
Razbes tecnoldgicas de seguranca, de consumo de combustiveis, econémicas, de
custos de producéo tém influenciado a sua inser¢do. O aumento de produtividade

dessa industria conduz ao desenvolvimento da automatizacdo do processo RTM,
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assim como o desenvolvimento de sistemas epoxi com tempos de cura reduzidos

(FAIS, 2011). Em comparagdo com demais processos, 0 RTM se destaca por

melhor relacdo entre volume de producéo e desempenho mecéanico (Figura 2.8).

VOLUME DE PRODUCAD

SMC / GMT

RTM / SRIM

Infulsio a vacuo

DESEMPENHO

Figura 2.8 — Representacéo gréfica entre o volume de producgdo e o desempenho mecénico (ASM

INTERNATIONAL, 2001).

O controle do fluxo da resina pode ser realizado tanto pelo controle da

velocidade da resina quanto pelo controle da pressdo de injegdo, ambos séo

fundamentais para a garantia da qualidade, da estabilidade e repetibilidade do

Processo.

Uma grande limitacdo no processamento de compésitos é a formacdo de

vazios ao longo da matriz. O volume de vazios em uma peca processada depende

de muitos fatores, como o volume inicial de vazios na resina, gerados durante a

injecdo, contracdo durante a cura e formacgao de gases devido as reacdes quimicas

entre a resina e o catalisador. Sabendo-se que, a presenca de vazios na matriz
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reduz significativamente as propriedades mecanicas como, resisténcia ao
cisalhamento, resisténcia a compressdo e ciclo de vida em fadiga o processo RTM
vem se desenvolvendo, aprimorando técnicas para a reducéo do volume de vazios

presentes durante o processamento (ONUR KAS e KAYNAK, 2005).

2.7 Microscopia de inspecdo acustica C-Scan

O ensaio ndo destrutivo por ultrassom C-Scan é amplamente utilizado em
compositos na validacdo do processo de fabricacdo e do material, provendo
indicacbes indiretas de caracteristicas microestruturais, através de variacdes no
sinal refletido pelo material, eco. A variacdo do sinal refletido € explicada pelos

diferentes modos de interacdo do sinal com o material, como o espalhamento, a

permeabilidade e a absorcao do espectro ultrassonico (SINGH, 2012).

A microscopia de inspecdo acustica C-Scan € considerada uma das
principais técnicas de inspecdo de integridade em compositos e apresenta
comprovada eficicia na deteccdo de porosidades e variagcdes de densidades e

distribuicéo de fibras na matriz, por exemplo (M. V. HOSUR, 2003).

Esta técnica refere-se a atenuacdo relativa de ondas ultrassdnicas pela
superficie do material. Nesta técnica, um transdutor de emissdo ultrassbnica é
acoplado a um mecanismo com movimentacéo bidirecional, este necessario para a
varredura de toda a superficie do material, refletindo sinais de atenuac&o. Para a
Sua execucao a amostra e o transdutor s&o imersos em agua, meio necessario para

a transmissao de energia ultrassonica (ONUR KAS e KAYNAK, 2005).

Com a propagacdo do sinal através da estrutura, parte de sua energia é
dissipada, em sua maior parte pelos mecanismos de espal hamento, permeabilidade
e absor¢cao. Todos 0s mecanismos ocorrem em intensidades proporcionais a

variagdes microestruturais como, por exemplo, vazios sub-superficiais, regides



33

ricas em resina entre outros defeitos presentes na estrutura do material. O grau de
atenuacdo € verificado pelo estudo comparativo entre o0 espectro do sinal

transmitido e o espectro do sinal refletido para o transdutor (VARGAS-

ARISTAA, BALVANTINB, et al., 2012).

O estudo comparativo € realizado com o auxilio de um software, o qual
converte, de acordo com padréo pré-estabelecido (Figura 2.9), o espectro de
intensidade dB de atenuacédo de onda, para cada fracdo do material, em um
espectro de cores, resultando em uma representacéo visual de suas caracteristicas

fisicas (ONUR KAS e KAYNAK, 2005).

Figura 2.9 — Correlago entre espectro de intensidade dB e escala de cores.

2.8 Impacto de baixa velocidade

Durante o ciclo de vida dos compdsitos € considerada a ocorréncia de
eventos relacionados ao impacto, desde seu processamento até sua manutencéo e

operacdo (TRIAS e MAIMI, 2012).

Na etapa de processamento, durante 0 manuseio, a montagem de conjuntos e
no transporte, 0 composito é exposto a um risco consideravel de ser danificado.
Do mesmo modo durante a operacao, em especial a manutengéo, a estrutura pode
ser submetida as mais diversas fontes de impacto, como o impacto de detritos

durante pousos e decolagem, fragmentos de pneus, choque com equipamentos de
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pista e estruturas, contato com outras aeronaves, chuva de granizo, queda de

ferramentas ou impacto com aves durante o voo (ABRATE, 1998).

A ocorréncia de impactos de baixo nivel energético durante o ciclo de vida
do compdsito, geradores de danos superficial e sub-superficial de dificil deteccéo
(BVID), pode afetar significativamente a integridade estrutural dos componentes

aeronauticos, principalmente no que diz respeito a resisténcia transversal a

compresséo, altamente dependente de delaminagéo (BING WANGA, 2011).

Uma estrutura submetida ao impacto, de modo geral, apresenta dois
mecanismos distintos de formacéo de defeitos. Estes mecanismos ndo se anulam e
ocorrem em diferentes graus em funcéo da espessura do laminado. Em laminados
mais espessos, que apresentam, consequentemente, maior resisténcia a flexéo, o

mecanismo dominante € mostrado na Figura 2.10 (a).

Em laminados de menor espessura, em que apresentam flexdes mais elevadas
e, consequentemente, regides com elevadas tensdes de tracdo, 0 mecanismo de

falha é mais bem descrito pela Figura 2.10 (b) (ABRATE, 1998).

(a)

Figura 2.10 - Padrdes especificos de danos em laminados em fungéo de sua espessura, (a) pinheiro,
caracteristico para mais espessos e (b) pinheiro invertido, para menos espessos (ABRATE, 1998).
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A Figura 2.11(a) mostra regides danificadas resultantes de chuva de granizo.
Na Figura 2.11(b) tem-se um evento relativamente comum, envolvendo a colis&o
de um veiculo de suporte, resultado de uma manobra mal sucedida durante uma

operacdo em aeroporto.

Figura 2.11 — (a) Resultado de impacto de chuva de granizo em um bordo de ataque. (b) Colisdo de
veiculo de apoio com uma aeronave, resultado de uma manobra mal sucedida durante a operacdo em solo
(FAWCETT, ALLEN J.; OAKES, GARY D.).

De modo geral, os compodsitos apresentam comportamento ao dano mais
complexo em comparacdo aos metais, com trés mecanismos basicos de falhas
gerados pelo impacto: a falha da matriz, a quebra da fibra e a dominante
delaminacdo (WU e YAO, 2010). A delaminacdo € normalmente iniciada por
tensbes cisalhantes interlaminares (modo Il1), induzidas pela deformacdo do
compdsito durante o impacto (AMERICAN COMPOSITES MANUFACTURES
ASSOCIATION, 2012).

Quando submetidos a impacto de baixa velocidade os metais apresentam
dano superficial visivel e de facil deteccdo, enquanto que em compdsitos tais
danos ndo sdo superficiais, permanecendo ocultos no interior da estrutura

(WANG, WU e MA, 2010).
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A degradacdo da resisténcia a compressdo em compdsitos apds o dano esta
diretamente relacionada a delaminagcdo, geracdo de trincas na matriz e
cisalhamento das fibras durante o impacto. A resisténcia a tragdo residual esta
diretamente relacionada ao cisalhamento das fibras. A resisténcia ao ambiente de
componentes estruturais € afetada diretamente pela formacéo de vazios, 0s quais
acumulam umidade e pelo vazamento de fluidos como combustivel, por exemplo

(DEFENCE, 2002).

2.9 Tolerancia ao dano

A tolerdncia ao dano em estruturas aeronauticas pode ser definida como a
capacidade de uma estrutura suportar um carregamento apos o evento de impacto

(EDGRENA e SOUTISB, 2008).

A Figura 2.12 representa os modos de fratura mais comuns, quando

submetidos a esfor¢o de impacto transversal e translaminar (ALMEIDA, 2010).

Figura 2.12 — Esquema de: (@) fratura intralaminar; (b) fratura interlaminar; (c) fratura translaminar; (d)
Fratura transversal de compositos impactados (ALMEIDA, 2010).

O conhecimento dos mecanismos de geracdo e de evolucdo de danos é
importante para 0 estudo e determinagdo do comportamento de materiais
compasitos, constituindo, também, a base para a predicdo da vida de estruturas de

material compdsito em aplicacdes de engenharia (MASTERS, 1992).
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Os danos gerados apds o impacto podem ser classificados em duas
categorias, conhecidas pelas siglas BVID e VID, que sdo distintos pela
caracteristica de serem detectados ou néo a olho nu. BVID, barely visible impact
damage, refere-se a danos de dificil percepcdo visual e VID, visible impact
damage a danos facilmente detectados. A verificagdo dos danos no compdsito é
de dificil deteccdo em estruturas aeronauticas em servico, devido as condicdes de
luz ambiente e a0 mascaramento por recobrimentos como pintura, por exemplo

(EDGRENA e SOUTISB, 2008).

Impactos a baixas velocidades, com niveis de energia relativamente baixos
sdo os principais geradores de danos ndo detectados visualmente (BVID), que
afetam significativamente a integridade estrutural de componentes aeronauticos
(Bing Wang, 2012). Esses danos estdo diretamente relacionados a delaminacéo,
geracdo de trincas na matriz e cisalhamento das fibras do compdsito,
comprometendo o tempo de servico e gerando a necessidade de reparos e de sua

possivel substituicdo (ZENKERT, SHIPSHA e PERSSON, 2004).

A importancia do estudo de danos em estruturas carbono/epoxi € justificada
pela sua baixa capacidade de absorver energia, em comparagdo com 0sS materiais

convencionais, como ligas de aluminio, por exemplo (SUGUN e RAO, 2004).

Dentre os varios métodos considerados para melhorar a tolerancia ao dano
destaca-se a utilizacdo de reforcos na direcdo da espessura (TTR — Through
Thickness Reinforcements), como a costura presente no tecido NCF, que, por
exemplo, favorece a resisténcia ao cisalhamento interlaminar do material de

reforco (NJJONHOU, BERTHET, et al., 2011).

Devido as excelentes propriedades, 0 compoésito carbono epoxi esta sendo
amplamente utilizado em de aeronaves civis e militares. Em tais aplicacoes, o
impacto de objetos € considerado como factivel e critico. A natureza fragil da

matriz epoxi aliada a baixa resisténcia ao cisalhamento no plano da fibra de
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carbono sdo consideradas propriedades fisicas criticas e responsaveis por sua

baixa tenacidade ao impacto (APPLEBY-THOMAS, HAZELL e DAHINI, 2011).

2.10 Compressao apos o impacto

A grande desvantagem das estruturas de material compdsito é a sua
susceptibilidade ao dano por impacto, a qual reduz significativamente a sua
resisténcia a compressdo no plano. Isto ocorre pela sua sensibilidade a
carregamentos fora do plano, responsaveis pela geracdo de extensivos defeitos
internos, como a geracéo de trincas na matriz, delaminacéo e fratura das fibras

(CRAVEN, PINDORIA e OLSSON, 2009).

O ensaio de compressdo apds o impacto, conhecido como Boeing CAI
(Compression After Impact), ou simplesmente CAIl, é considerado critico para
validacdo e desenvolvimento de estruturas em compa@sitos e seus limites como

caracteristica chave para a sua selegéo.

Neste sentido. a verificacéo da tensédo residual apos o impacto nos corpos de
prova foi realizada atendendo aos requisitos da norma ASTM D 7137/7137M, a
qual regulamenta o ensaio e descreve o dispositivo de ensaio Boeing CAI

(INSTRON US, 2012).
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3 JUSTIFICATIVA

A industria aeroespacial, na busca por elevados requisitos de desempenho
associados a e€levada durabilidade, tem investido no desenvolvimento de
compositos poliméricos estruturais. O seu desenvolvimento tem como base o
estudo de novos materiais e métodos de fabricacdo associados, destacando-se o

composito carbono epdxi e o processamento por RTM.

Contudo, contrapondo-se ao seu elevado desempenho destaca-se a sua
relativa menor resisténcia a cargas de impacto, definido como tolerancia ao dano,
elevando-se a importancia do estudo do comportamento e da degradac&o de suas

propriedades associadas a este evento.

A durabilidade de uma estrutura esta diretamente associada a tolerancia ao
dano, sendo esta definida como a capacidade de uma estrutura suportar um

carregamento apos evento de impacto (ASM INTERNATIONAL, 2001).

A proposta do presente trabalho baseia-se no desenvolvimento do
processamento de um composito a base de fibra de carbono e resina epoxi e o
estudo da degradacdo de suas propriedades de compressdo apOs impacto,

conhecido como CAl.

Neste trabalho foi realizada a selecéo da resina epoxi e do tecido de fibra de
carbono, seu arranjo, a fragdo volumétrica, bem como o processo RTM (Resin
Transfer Moulding) e o controle dos pardmetros de injec&o, controle térmico do
sistema e a cura da resina. A validacdo do processamento e do compdésito foi
realizada por microscopia de inspegdo acustica C-Scan, calorimetria exploratéria
diferencial (DSC) e por ensaios de compresséo conforme ASTM D6641. O estudo
da tolerancia ao dano, objetivo principal deste trabalho, foi realizado utilizando
corpos de prova, impactados em dois niveis de energia, conforme ASTM D

7136M e aresisténcia a compresséo residual, conforme ASTM D 7137M.



40

4 MATERIAISE METODOS

Este estudo foi realizado em um compésito de matriz polimérica
termorrigida do tipo epdxi reforcado com tecido de fibras de carbono de elevada
resi sténcia mecanica.

Os materiais utilizados foram fornecidos pela ELEB Equipamentos S/A,
pertencente a linha de pesquisa de materiais alternativos para uso em sistemas de

trem de pouso.

O compdsito utilizado no estudo tem como reforco o tecido de fibra de
carbono NCF IMS 5131, da empresa SIGMATEX, e como matriz a resina epoxi
CYCOM 890, da empresa CYTEC Industries. A industria aeroespacial na busca
por melhor desempenho mecanico de seus componentes tem investido cada vez

mai s no desenvolvimento destes materiais para a producéo de novos compositos.

Para o processamento dos compositos pela técnica RTM foi utilizada a

combinacao fibra-matriz indicada na Tabela 4.1.

Tabela 4.1 — Especificacéo da fibra e matriz utilizados.

Matriz Fibra

Epéxi Monocomponente CYCOM 890 NCF IMS 5131

O processamento via RTM do tecido NCF com resina epoxi apresenta
significativas vantagens como excelente controle dimensional, reprodutibilidade,
qualidade superficial em ambas as faces, complexidade de projeto e menor custo

recorrente associado ao ferramental.
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4.1 Processo RTM

O molde para o processamento via RTM foi projetado pelo Grupo de
Pesquisa em Fadiga e Materiais Aeronauticos da FEG/UNESP e fabricado
baseando-se nos moldes existentes na empresa GKN Aerospace e nos laboratorios
da NLR Netherlands. Neste molde, ambas as faces foram retificadas para
melhorar o acabamento superficial dos laminados processados. A Figura 4.1

mostra sua montagem sem o conjunto de resisténcia superior.

Figura4.1 - Molde do processo RTM confeccionado em AlSI 1045, utilizado neste estudo.

O agquecimento foi realizado por conjuntos de resisténcias, dimensionados

para uma distribuicdo homogénea de calor no molde.
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Figura 4.2 - Controlador de temperatura utilizado no molde RTM.

O controle do aquecimento foi realizado independentemente para as partes
superior e inferior do molde. O controlador utilizado, Figura 4.2, € equipado com
uma porta de comunicacdo para carregamento de curvas de aquecimento e

aquisicao de dados.

4.2 Injecio

Para o processamento foi utilizado o injetor modelo Radius 2100cc RTM,
Figura 4.3, capaz de injetar resina sob alta pressao, com controle de temperatura e

de presséo.

O sistema de processamento via RTM montado e instalado pelo Grupo de
Pesquisa em Fadiga e Materiais Aeronauticos da FEG/UNESP é mostrado na
Figura4.3 (SHIINO, CIOFFI e VOORWALD, 2011):
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Figura 4.3 - Sistema de processamento via RTM do Grupo de Pesquisa em Fadiga e Materiais
Aeronauticos da FEG/UNESP.

Os bicos injetores para a resina termorrigida foram projetados com canais

conicos garantindo a facil limpeza (Figura 4.3 — detalhe 1).

Sistema de armadilha primério, para a protecdo da bomba de vécuo,

acumulando o excesso de resina gjetada pelo molde (Figura 4.3 — detalhe 2).

Sistema de armadilha secundério, para protecdo do ambiente contra volateis
liberados pela matriz polimérica durante o processamento (Figura 4.3 — detalhe

3).

Bomba de vacuo e seus acessorios, sistema fundamental por reduzir o
volume de volateis presos no molde, favorecendo a eliminagdo de bolhas no
laminado e o fluxo de resina pela elevacdo da diferenca de presséo no sistema

(Figura 4.3 — detalhe 4).

Molde, que apresenta um unico canal de injecéo perpendicular ao sentido de

injecao, permitindo a formacdo de uma frente de injecao linear e favorecendo a
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infusdo homogénea da resina pelo tecido previamente disposto (Figura 4.3 —

detalhe 5).

Sistema de aguecimento, composto por conjuntos superior e inferior de
resisténcias com controle de temperatura e aquisi¢céo de dados, independente do

controlador de temperatura (Figura 4.3 — detalhe 6).

Sistema injetor de resina com controle de pressdo, volume e temperatura

(Figura 4.3 — detalhe 7).

Aquecimento da tubulacdo em cobre, projetado para evitar diferencas
bruscas de temperatura entre o injetor e o molde (Figura 4.3 — detalhe 8)

(SHIINO, CIOFFI e VOORWALD, 2011).

4.3 Tecido de fibras de carbono NCF

No presente trabalho foi utilizado o tecido de fibra de carbono NCF
(Noncrimp Fabric), Tabela 4.2, fornecido pela empresa CYTEC INDUSTRIES
INC, no qual as camadas de fibra foram previamente orientadas e costuradas por

fios de poliéster.

Tabela 4.2 - Propriedades do tecido NCF utilizado.

Tipo de tecido Tipo de fibra Fios por cabo Gramatura (g/m?2)

NCF IMS 24000 580

O tecido NCF quadriaxial e quasi-isotropico, com orientacdo [0°/45°/90°/-
45°]4. A Figura 4.4 mostra o arranjo utilizado pela empresa SSIGMATEX para a
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producdo do tecido de nome comercial IMS 5131 580 GSM e Roll Number
MO0315/01.

Figura 4.4 - Representacdo NCF [0°/45°/90°/-45°] (DEFENCE, 2002).

Dentre os varios métodos considerados para melhorar a toleréncia ao dano,
a utilizacdo de reforcos na direcdo da espessura (TTR — through thickness
reinforcements) apresenta grande eficiéncia, onde a costura presente no tecido
NCF aumenta a resisténcia ao cisalhamento interlaminar do material de reforgo

(NJIONHOU, BERTHET, et al., 2011).

Figura4.5 - Vista do tecido NCF utilizado.

Na Figura 4.5 pode se notar que o tecido utilizado estava em conformidade

guanto a estrutura da costura e sem defeitos visuais.
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4.4 Resina epoxi CY COM 890

A selecdo da matriz deve ser guiada pelas propriedades exigidas do
composito, como resisténcia quimica ao ambiente e as propriedades mecanicas
necessarias para suportar os carregamentos definidos em projeto, além de aspectos
exigidos no processamento usado. Neste caso, 0 RTM requer uma baixa
viscosidade da resina, tempo de gel suficientemente alto, que permita um tempo

seguro para o processamento e molhabilidade da fibra.

Para o presente trabalho, atendendo as necessidades de projeto e de processo,
foi selecionada a resina monocomponente epdxi pré catalisada CY COM 890 RTM
fornecida pela CYTEC Industries Inc, devido esta ser melhor tenacificada em
relacdo a resina RTM6, além de apresentar pot life adequado para injecdo e

propriedades mecanicas (SHIINO, CIOFFI e VOORWALD, 2011) Tabela4.3.

Tabela 4.3 - Propriedades da Resina CY COM 890 indicadas pela CY TEC Industries Inc.

Propriedade Ambiente Valor

Massa especifica da 3
_ 1,22g/cm
resina curada .

Temperatura ambiente,

Retracdo durante a cura 0,2%
Tg (pico do tand) 5660 210°C
Tg (E’onset) 191°C
Tg (pico do tand) Umido, 48 horas agua 210°C
Tg (E’onset) em ebulicédo 169°C
Médulo de cisalhamento 84°C, seco 1,20GPa
Modulo de cisalhamento 93°C, seco 1,13GPa
Resisténcia a tragao 70MPa
Modulo de tracao 3,1GPa
Alongamento 6.3%
Resisténcia a flexao Temperatura ambiente, 139MPa
Modulo de flexéo seco 3,2GPa
Flexao 3,3%
Dissipacgao de energia Gi. 0,2kJ/m?
Tenacidade a fratura, Ki, 0,2MPa.m'?
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De acordo como o dados fornecidos pelo fabricante, a resina epdxi apresenta
a temperatura de 80°C, viscosidade de, aproximadamente, 250 mPa.s. Valor este
adequado para o0 processamento de compositos com elevada fracédo de reforco

(acima de 50% em volume) (MOUTONA, TEISSANDIERA, et al., 2010).

Verifica-se também, que a viscosidade se mantém a valores inferiores a 300
mPa.s, quando submetida a temperatura de 80°C por um periodo de 16 horas,

favorecendo assim o processamento RTM.

Para a resina epoxi CY COM 890, o processo de cura a 180°C é de 2 horas e

a temperatura de maxima de trabalho, em ambientes Umidos, de 160°C.

4.5 Caracterizacdo por calorimetria exploratoria diferencial (DSC)

O DSC dinamico foi utilizado para a verificag&o das propriedades daresina e
para a definicdo dos parametros do processamento por RTM e da cura da resina.
Para o gjuste dos parametros de processamento e cura, foram realizados andalises
dindmicas e isotérmicas. O composito e aresina curada foram também submetidos

a ensaios dinamicos para a determinacéo da temperatura de transi¢éo vitrea (Tg).

Amostras da resina com aproximadamente 7 mg foram analisadas no
equipamento da marca SlI Nano Technology INC, série EXTAR 6000, modelo
DSC 6220, disponivel no DMT/FEG/UNESP.

O ensaio foi realizado a taxa de aquecimento de 10°C/min, de 25 a 250°C,

com fluxo de nitrogénio de 20 mL/min.

4.6 Preparacéo daresina CY COM 890

No trabalho foram utilizados dois lotes distintos da resina epéxi. O primeiro
lote sofreu armazenamento inadequado, permanecendo a temperatura de 0°C por

tempo inferior a 1 ano. De acordo com o fornecedor, a condicdo de
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armazenamento deve ser de -18°C por cerca de 1 ano. Devido as diferentes
condicOes de estocagem amostras dos dois lotes de resinas recolhidas e analisadas
via DSC para a comparagéo das temperaturas de transi¢éo vitrea, que diretamente

estéo relacionadas com os seus graus de cura (n&o determinados neste estudo).

4.7 Laminag&o do tecido de fibras de carbono NCF

De acordo com trabalhos anteriores realizados pelo Grupo de Pesquisa em
Fadiga e Materiais Aeronauticos da FEG/UNESP, (SHIINO, CIOFFI e
VOORWALD, 2011) e (BROCKS, 2011), foi verificado que, para este molde e
para o tecido 5131 580 GSM o numero maximo de 5 camadas. Desta forma, com
0 objetivo de eliminacdo de empenamentos e na busca por um compa@sito quasi-
isotrépico, as camadas foram dispostas orientadas por espelhamento conforme
verificado na Equacdo 4.1, ou sgja, a primeira e a enésima camadas apresentam a
mesma orientacdo e assim por diante. O molde foi previamente recoberto por
varias camadas de desmoldante Loctite Freekote 700NC fornecido pela Henkel

Ltda

A teoria classica de laminacdo foi utilizada para definir a orientacdo dos
tecidos, de forma a minimizar os termos de acoplamento B;;. O valor dos termos
Bi; séo nulos sempre que houver simetria. 0 qual representa a fragéo da forca
normal oriunda da flex&o, e reduz os termos de rigidez a flexdo e a torgéo [D;j],
representando, assim, a fragdo do momento resultante causado pela flexdo do
laminado, de acordo com a Equacéo 4.1 e a Equacéo 4.2, na qual € 0

coeficiente de rigidez do material nadirecéo ij.

Bij = Y3, 2= (], (4-1)

[D] = ., 21 [, (4-2)
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Sendo: n numero de camadas
Z eixo de coordenada da espessura
k numero da camada
h espessura do laminado
Q matriz de propriedades constitutiva do material
B matriz de rigidez de acoplamento dos modos de deformacéo

D matriz de rigidez aflexao

Os tecidos previamente dimensionados e cortados foram dispostos conforme

a configuracéo a seguir, sendo 0° perpendicular com o fluxo da resina:

[ (0°/450/90°/-459) 1 (0°/ 459/ 900/ -45°) (00 459/ 900/ - 45%) 5 (450/90% - 450/ 0°) 4(45%/ 90%/ - 459/ 0°)]

O espelhamento para as camadas com orientacéo [0°] e [90°] é conseguido,
porém devido a disposicdo [0°/45°/90°/-45°] do tecido, as componentes [-45°] e

[45°] se contrapbem.

4.8 Ajuste do processo RTM

Com afinalizagdo da montagem do reforco inicia-se o fechamento do molde.
Inicialmente, conforme mostra a Figura 4.6, foi disposto ao longo do molde um
anel o-ring para garantir a estanqueidade e, posteriormente, é realizada a fixagéo
da parte superior do molde com o auxilio de parafusos no sistema RTM, instalado
no Laboratorio de Processos do Grupo de Pesquisa em Fadiga e Materiais

Aeronauticos da FEG/UNESP.
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Figura 4.6 — Disposicao do reforco no molde.

Uma vez verificado os niveis de vacuo do sistema, o programa de
aguecimento dos conjuntos de resisténcia inferior e superior do molde foram
gustados (Figura 4.7). O primeiro patamar representa a temperatura de

processamento, e o segundo patamar a temperatura de cura.

Figura4.7 — Tela de programacéo do software FLY EVER de controle de temperatura.
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O equipamento de injecdo foi pré-aquecido a temperatura de processamento
de 80°C para a transferéncia da resina. Com o émbolo posicionado préximo a
vertical e a cabeca de injegdo removida, a resina desgaseificada € inserida atraves
do embolo. Em seguida, a cabeca de injecéo é fixada e com o sistema na vertical é
acionado o embolo até a completa remocdo do ar. Posteriormente, 0 sistema é

conectado a linha de transmisséo, que por sua vez, é conectado ao molde.

4.9 Processo de Cura

Com afinalizacdo do processo de injecdo, as valvulas de entrada e de saida
foram fechadas e o processo de cura iniciou-se. Como 0s tempos e a temperatura
de processamento previamente gjustados foi verificado que o intervalo de tempo
para injecdo foi atingido. Em seguida, o sistema foi deixado ao ar para

resfriamento.

A grande dificuldade encontrada durante o processamento foi a sustentagao
do vacuo e o controle das temperaturas de processamento. O vacuo foi dificultado
pela quantidade de variaveis presentes no sistema. A dificuldade com o controle e
a diferenca entre os valores de temperatura no interior do molde em relacéo a
leitura de temperatura no controlador esta associada a elevada massa do molde,
além da disposicdo dos termopares, os quais, baseado em estudos realizados
previamente pelo Grupo de Pesquisa em Fadiga e Materiais Aeronauticos da
FEG/UNESP, foram ajustados conforme a Tabela 4.4 para 0 conjunto de
resisténcias superior e a Tabela 4.5, para o conjunto de resisténcias inferior, o0 que
garantiu a curva de cura a mais proxima possivel da estabelecida pelo fornecedor

daresina



Tabela 4.4 — Programacao do conjunto de resisténcia superior.

T(°C) dT/dt (°C / min) Tempo (min)

110 20 120
280 20 40
240 20 120
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A diferenca entre as temperaturas e as taxas de aquecimento se fez

necessaria, devido a relacdo entre a capacidade de aguecimento das resisténcias

com a massa a ser aquecida e a perda de calor associada. Nota-se que, 0 molde

inferior, Tabela 4.5, apresenta maior temperatura de processamento, associada a

maiores taxas de aquecimento, devido a sua maior massa e area de dissipacdo de

calor.

Tabela 4.5 — Programacéo do conjunto de resisténcia inferior.

T(°C) dT/dt (°C / min) Tempo (min)

180 25 118
360 25 40
320 25 120

A verificacdo das temperaturas de processamento mais adequadas foi

realizada através de mapeamento com o auxilio de termopares (SHIINO, CIOFFI e

VOORWALD, 2011).

Apos a cura, os laminados foram submetidos a andlise por DSC para a

determinac&o da temperatura de transi¢éo vitrea.
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4.10 Microscopia de inspecdo acustica C-Scan

Para compdsitos carbono/epOxi opacos, 0s ensaios ndo destrutivos vém
sendo aprimorados, tendo a microscopia de inspecdo acustica, C-Scan, como
destaque, sendo um dos principais ensaios para a verificagdo da extensdo de
danos, a distribuicdo de defeitos ao longo da espessura bem, como a sua

orientagdo (SALIGHEH, FARSANI, et al., 2012).

Apo6s o processamento via RTM, os laminados foram inspecionados por
ultrassom C-Scan no equipamento de inspe¢do acustica MATEC modelo PSS-600,
Figura 4.8, acoplado ao software de varredura IView, Figura 4.9, instalados no
Laboratério de Processos do Grupo de Pesquisa em Fadiga e Materiais

Aeronauticos da FEG/UNESP.

Figura 4.8 — Equipamento de inspec&o acustica C-Scan utilizado.

ApOs gjustes técnicos, este ensaio foi utilizado via técnica de pulso-eco com
oscilagdes do transdutor variando entre 5 e 20 MHz. Nesta técnica, os laminados

foram apoiados no fundo do reservatdrio contendo agua e o transdutor fixo no
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sistema de varredura, imerso em agua, que percorreu toda a superficie do material

conforme ASTM E 2580 - 07.

Figura 4.9 — Vista daimagem gerada pelo software lview na analise do laminado 1.

Com o uso do software, os danos presentes no material podem ser facilmente
detectados pela traducao dos sinais de dB em espectro de cores (ONUR KAS e
KAYNAK, 2005). A inspecédo de sinais de atenuacdo foi realizada para validagéo
do processo RTM na deteccdo de descontinuidades e o acumulo de resinas no

laminado processado.

4.11 Confeccéo dos corpos de prova

Os laminados de compositos moldados e curados foram cortados em uma
serra de fita para a obtencdo de corpos de prova. Os corpos de prova foram
obtidos de acordo com as dimensdes especificadas na Figura 4.10, conforme

estabelecido nanorma ASTM D 7136/7136M.



95

Figura4.10 — Corpo de prova de impacto de acordo com a ASTM D 7136/7136M.

Os corpos de prova foram identificados pela letra “C”, seguida por dois
algarismos, o primeiro identificando os laminados 1 e 2 e 0 segundo algarismo, a

posicdo do corpo de prova em relacéo a placa (Figura4.11).

Por se tratar de um compdsito quasi-isotropico e pelas caracteristicas do
ensaio de impacto, para aperfeicoar a retirada dos corpos de prova, considerou-se
que a influéncia da direcdo do corpo de prova era desprezivel. Bordas e regifes

com falha de impregnacéo foram eliminadas.
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Figura4.11 - Preparacédo dos laminados 1 e 2 evidenciando as éreas para o corte dos corpos de prova.

Os corpos de prova entdo foram separados em 3 lotes, sendo o primeiro de
controle para a verificagao da resisténcia a compressdo do composito sem dano e
outros dois lotes impactados em dois niveis distintos de energia, de acordo com a
norma ASTM D 7136/7136M e, posteriormente, a tensdo compressiva residual foi

analisada de acordo com anorma ASTM D 7137/7137M.

4.12 Ensaio de compressédo de acordo com a ASTM D6641/6641M

Os ensaios de compressao nos corpos de prova de controle foram realizados
seguindo as especificacbes da norma ASTM D6641/D6641M (ASM
INTERNATIONAL, 2001).

As amostras foram fracionadas em corpos de prova com aproximadamente
12,5 mm de largura e espessura media de 3,38 mm, conforme a Figura 4.12. Os
corpos de prova foram preparados de acordo com o procedimento B, com o uso de
tabs, procedimento este mais adequado para materiais com fragdes inferiores a

50% de fibras com orientagdo 0°. Os tabs foram fixados nas amostras com



57

adesivo acrilico e dispostos considerando um espacamento de aproximadamente
13 mm, conforme recomendado pelo procedimento. Tanto o espagamento entre 0s
tabs quanto a largura e o comprimento do corpo foram calculados em funcéao de
sua espessura, minimizando, assim, os efeitos relacionados a flambagem da

amostra.

Figura4.12 — Caracteristica do corpos de prova do ensaio de compressao de acordo com a ASTM
D6641/6641M.

A forca de compressdo € transmitida para o corpo de prova por combinacéo
de tensdo de compresséo e de cisalhamento por meio do dispositivo mostrado na

Figura4.13.

Figura4.13 - Dispositivo utilizado no ensaio de compressao conforme estabelecido pela ASTM
D6641/6641M.
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A tensdo de compressdo (o) foi aplicada a taxa de 1,3 mm/min. A tenséo
maxima de compressao foi dada como a tensdo final de ensaio. Com a aplicacdo

de uma tensdo compressiva, medidas de deformagdo ¢’, e as constantes elasticas

foram obtidas por meio da Equagao 4.3.

o
= — (4-3)
gl

Os ensaios foram realizados no equipamento de ensaio universal, marca

SHIMADZU, modelo AG-X com célula de carga de 500 kgf, conforme Figura

4.14.

Figura 4.14 - Equipamento de ensaio universal marca SHIMADZU utilizado.

4.13 Ensaio de impacto a baixa velocidade de acordo com a ASTM D7136/

7136M

Para a avaliacdo da tolerancia ao dano em estruturas existem diferentes

métodos. Os dois principais tipos de ensaios, definidos pela velocidade de
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impacto sdo: ensaio de pequenas massas a altas velocidades, gas-gun, e de
grandes massas a baixa velocidade, drop-test (SALIGHEH, FARSANI, et al.,
2012). O perfil de carga é mostrado na Figura 4.15.

Figura4.15 — Curvatipica de dissipacéo de energia de impacto (ABRATE, 1998).

Foram preparados corpos de prova com aproximadamente 150 mm de
comprimento e largura média de 100 mm, atendendo aos requisitos da ASTM D

7136/ D 7136M (ASM INTERNATIONAL, 2001).

O ensaio de impacto foi realizado nas amostras utilizando um impactador
semiesférico. Foi utilizado o equipamento de ensaio de queda livre no
Departamento de Engenharia Aeronautica do Instituto Tecnologico de

Aerondutica— ITA (Figura4.16).

O equipamento é de projeto e fabricagdo do Departamento atendendo a
requisitos da ASTM D 7136 / D 7136M. O impactador semiesférico com massa
total pré-estabelecida mg= 1,57 kg foi disposto e guiado por dois trilhos verticais

e paralelos e a amostra € fixada no suporte conforme a Figura 4.17.

Os ensaios de impacto foram realizados a temperatura ambiente de

aproximadamente 26°C.
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Figura 4.16 — Equipamento de ensaio de queda livre do ITA.

A definicdo da energia de impacto parametrizada foi realizada a partir do

estabel ecido pela Equacéo 4-4 de acordo com anorma D 7136/D 7136M — 07.

=Cgh (4-4)

Sendo:
E energia potencial do impactador no momento do impacto em J.

Ce energia de impacto normalizada pela espessura, recomendada pela

norma D 7136/D 7136M em 6,7 J/mm.

h espessura nominal da amostra em mm.
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Sendo assim, para 0s corpos de prova com espessura nominal de 3,21 mm
chega-se ao valor aproximado de energia E = 21,50 J. Para o calculo da altura do
impacto utilizou-se a Equagéo 4-5.

E
= 4-5
e (4-5)

Sendo E a energia de impacto em J, myg a massa do impactor de 1,57 kg e a

aceleracdo da gravidade em 9,81 m/stem-se aalturaH de 1,34 m.

Para a realizacdo do trabalho foram propostos dois niveis de energia de
impacto, sendo conduzidos a 6,23 Jmm e 9,35 Jmm, parametrizados para as
amostras de espessura nominal h = 3,21 mm. De acordo com a Equacao (4-5) tém-

se as energias de 20 e 30 J, respectivamente.

Figura4.17 — Montagem do corpo de prova na méquina de ensaio vista do momento do impacto.

Considerando a aceleracdo gravitacional de 9,81 m/s? os valores de altura
encontrados s80 hyp; = 1,29 m e hszy; = 1,94 m. Porém, para a verificacdo das
perdas por atrito do sistema, as alturas definidas para o0 ensaio foram verificadas

empiricamente em corpos de prova de aluminio. Este procedimento foi
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importante, pois a partir dele foi possivel atingir valores mais precisos de energia
para o impacto, anulando as perdas de carga por atrito inerente ao sistema. No
ensaio pratico com as placas de aluminio, as alturas para a realizagdo dos

impactos foram estabel ecidas em hy; = 1,34 m e hyg; = 1,99 m.

ApOs 0 gjuste da altura para cada nivel energético, os corpos de prova foram
fixados entre duas placas de aco, com o auxilio de 4 parafusos. Ambas as placas
apresentam aberturas suficientes para a realizacao do impacto. Durante o teste, a
carga durante o impacto e as velocidades de entrada e de saida foram monitoradas

por célula de carga e por sensor €letro-optico.

A Figura 4.18 exemplifica o perfil de distribuicdo de energia durante o

evento do impacto para as amostras submetidas ao carregamento.

Figura 4.18 — Perfil de energia 20 J durante o impacto em amostra de aluminio.

A partir destes dados, foi possivel obter o perfil de energia, a velocidade de
impacto, o perfil de flexdo e a velocidade de saida. O deslocamento maximo (d)
do impactador durante o impacto e a energia absorvida pelo corpo de provaforam

extraidos de curvas forca/deslocamento, sendo a energia de impacto
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correspondente a diferenca entre as velocidades instantaneas de entrada e de

saida.

4.14 Ensaio de compressdo apds o0 impacto de acordo com a ASTM D

7137/7137M

Corpos de provas impactados conforme ASTM D7136/ 7136M foram
submetidos ao ensaio de compressdo conforme norma ASTM D7137/ 7137M

(DEFENCE, 2002).

Os corpos de prova foram fixados no dispositivo de ensaio Boeing CAIl no
equipamento de ensaio universal modelo UFD-40 da fabricante
Mohr+Federhaff+L osenhausen, ano 1972. O ensaio foi realizado a taxa média de
deslocamento de 0,5 mm/min e a forga aplicada foi medida a cada instante até a
ruptura, sendo descrita pela Equacéo 4-6, onde UCS € a resisténcia a compressao,

amaximaforcaaplicada, e s&o, respectivamente, a largura e a espessura

do corpo de prova.

Fmax
UCS = oy (4-6)

Para 0 ensaio foi utilizado um dispositivo Boeing CAl projetado conforme
descrito na ASTM D 7137/7137M e mostrados na Figura 4.19. O dispositivo é

composto por 2 partes distintas, definidas como superior e inferior.
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@'———- Dispositivo superior
"
- |

A Tt |

Gt Corpo de prova
1 AR impactado

- Dispositivo inferior

Figura 4.19 — Dispositivo ensaio de compresséo Boeing CAIl, ASTM D 7137/7137M.

As partes superior e inferior sdo preparadas em funcdo da espessura do
laminado e fixadas ao equipamento de ensaio. Isto garante que as arestas do corpo

de prova fiquem apoiadas pela lateral do dispositivo.
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5 RESULTADOSE DISCUSSAO

5.1 Calorimetria Exploratoria Diferencial

A Figura 5.1 mostra a curva de aquecimento com duas varreduras dinamicas
da resina CYCOM 890, estocada a 0°C. Na curva A pode ser observado o
intervalo de temperatura entre 180°C e 260°C no qual ocorre a cura do material,
sendo 227,4°C o ponto no qual a taxa de polimerizagdo é maxima. Na curva B, o
segundo aquecimento mostra que a temperatura de transi¢éo vitrea do polimero é

de 160°C.

Figura5.1 — Curvade DSC daresina CY COM 890 lote 1 estocado a 0°C.

Com relagdo ao comportamento térmico do lote 2 de resina estocado

corretamente a -18°C tem-se a curva apresentada na Figura 5.2.

A andlise desta figura mostra que o lote estocado a esta temperatura
apresenta temperatura de transicdo vitrea de 180°C, superior ao lote 1.

Comportamento determinado por (BROCKS, 2011).
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Figura5.2 — Curvade DSC daresina CY COM 890 lote 2 estocado a -18°C (BROCKS, 2011).

A comparacdo das temperaturas de transicdo vitrea dos dois lotes de resina
CYCOM 890, estocados a 0°C e -18°C mostra claramente diferentes valores de

Tgs, quais sejam 160°C e 180°C, respectivamente.

Esses resultados sugerem que a estocagem a 0°C favoreceu o inicio da
reticulagdo da resina epoxi Porém, de reduzido alcance devido ao néo
favorecimento cinético em funcéo da temperatura (0°C). Esta condicdo deve ter
resultado no surgimento de porgdes de resina com reticulagdo parcial, criando
regides diferenciadas no volume da resina como um todo. Essas regides, durante o
processo de cura do laminado, ndo apresentam o0 mesmo grau de reticulacéo que a
resina armazenada a -18°C. Ou seja, a fracdo de reticulacdo precedente da

estocagem a 0°C contribuiu para a reducéo da Tg do laminado 1.
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5.2 Processamento do laminado 1

No processamento do primeiro laminado de fibra de carbono, a presséo de
injecdo variou entre 200 kPa a 790 kPa, conforme Figura 5.3. Esta variagdo de
pressdo deve-se exclusivamente aos problemas relatados no item 4.5. Durante o

processo, o consumo de resinafoi de 341 ml.

Figura 5.3 - Curva de pressao de injecéo e volume consumido para o laminado 1.

O laminado 1 apresentou dificuldades de processamento devido ao
condicionamento da resina oriunda do lote 1, o qual gerou um ligeiro aumento de

viscosidade em comparacdo a resina oriunda do lote 2.

A viscosidade mais elevada afetou diretamente os parametros de

processamento, sendo necessario atingir pressdes mais elevadas de injecao.
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Figura 5.4 — Laminado 1 apés desmoldagem.

Conforme a Figura 5.4, ndo se verificou o fenbmeno fiber wash out, este
resultado se destaca, pois ndo foi constatado o deslocamento de fibras do tecido,

mesmo a pressao final de injecéo sendo mais elevada de 790 kPa.

5.3 Processamento do laminado 2

No processamento do segundo laminado de fibra de carbono, a pressédo de

injecdo variou entre 200 kPa a 390 kPa, conforme a Figura 5.5.

Durante o processamento, o consumo de resinafoi de 262 ml.
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Figura 5.5 - Curva de presséo de injecéo e volume consumido para o laminado 2.

Assim como verificado no Laminado 1, ndo se verifica na Figura 5.6 o

fendmeno fiber wash out.

Figura 5.6 - Laminado 2 apés desmoldagem.
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5.4 Calorimetria Exploratéria Diferencial dos Laminados

Para a determinacéo da Tg e reacdes residuais do composito foi utilizada a
técnica de andlise térmica por DSC. Foram realizados estudos em compositos
semelhantes, porém as resinas eram de lotes diferentes, sendo, portanto,

necessaria a comparagao das propriedades térmicas dos dois laminados obtidos.

5.4.1 Laminado 1

O laminado 1 foi obtido utilizando a resina armazenada a 0°C. A Figura 5.7
mostra a curva de DSC e pode ser observado que a regido de Tg inicia-se em
aproximadamente em 189°C e termina em 206°C. O valor médio de Tg encontrado

foi de 197°C.

Figura5.7 - Curva de DSC do laminado 1.
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5.4.2 Laminado 2

O laminado 2 foi obtido utilizando a resina armazenada de acordo com as
especificagcbes do fornecedor, a -18°C. A Figura 5.8 mostra a curva de DSC
podendo ser observado que a regido de Tg inicia-se em aproximadamente em

196°C e termina em 214°C. O valor médio de Tg encontrado foi de 205°C.

Figura 5.8 — Curvade DSC do laminado 2.

5.5 Microscopia de inspecdo acustica C-Scan

ApOs 0 processamento, as amostras foram analisadas para a validacéo do

processamento por RTM.

5.5.1 Microscopia de inspecao acustica do laminado 1

Notam-se variagfes de atenuacdo ao longo da érea, estas variacdes resultam
de heterogeneidades de distribuicdo de calor e a planeza entre as superficies do

molde (Figura5.9).
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Figura 5.9 — Microscopia de inspecéo acustica do laminado 1.

5.5.2 Microscopia de inspecao acustica do laminado 2

Assim como no laminado 1, notam-se variages de atenuacédo semel hantes,

porém em niveis relativamente superiores ao longo da area (Figura 5.10).

Figura5.10 - Microscopia de inspegdo acustica do laminado 2.
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5.6 Ensaio de compressao ASTM D6641/6641M

Corpos de prova de uma mesma posi¢ao, para o laminado 1, C12, e para o

laminado 2, C22, foram cortados longitudinal mente de acordo com o item 4.12.

Os valores médios de tensdo de ruptura dos laminados sdo mostrados na
Tabela 5.1 para o laminado 1 e na Tabela 5.2 para o laminado 2. Sado também
apresentados os val ores médios de resisténcia a compressao, bem como os desvios

associados.

Tabela 5.1 — Valores médios de resisténcia a compressdo do laminado 1.

Amostra Tenséo (MPa)
C12-1 172,2
C12-2 137,2
C12-3 377,7
C12-4 471,4
C12-5 294.,8
C12-6 422.6
C12-7 -

Laminado 1 312,7 £ 135,9

O ensaio de compressdo na amostra C12-7 foi caracterizado como invalido

de acordo com a ASTM D6641/6641M, por falhas naregi&o dos tabs.
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Tabela 5.2 - Valores médios de resisténcia a compresséo do laminado 2.

Amostra Tenséo (MPa)
C22-1 326,4
C22-2 344.,4
C22-3 340,4
C22-4 355,0
C22-5 358,0
C22-6 352,1
C22-7 316,3

Laminado 2 341,8 £ 15,5

Nota-se um espalhamento maior nos ensaios realizados no laminado 1 que
apresentou desvio de 135,9 MPa, em comparacao com 0s ensaios realizados no

laminado 2 que apresentou desvio de 15,5 MPa.

O menor valor de resisténcia a compressdo e 0 maior espalhamento de
valores para o laminado 1 pode estar associado a condi¢cdo de armazenamento do
lote 1 da resina. ReticulagOes diferenciadas em fungdo da estocagem
possivelmente originaram areas heterogéneas concentradoras de tenséo, reduzindo

sua resisténcia a compressao.

5.7 Ensaio de impacto a baixa velocidade ASTM D7136/ 7136M

Os valores médios de energia de impacto dos laminados séo mostrados na
Tabela 5.3, para 20 J, e na Tabela 5.4 para 30 J evidenciando os valores de

energia de impacto associados a cada corpo de prova.
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Tabela 5.3 - Valores médios de energia de impacto — 20 J.

Laminado Amostra Energia (J)
C13 21,8
1
C16 20,9
C23 18,5
2
C26 21,0

Tabela 5.4 - Valores médios de energia de impacto — 30 J.

Laminado Amostra Energia (J)
C14 28,3
1
C15 30,3
C24 28,5
2
C25 29,1

Com base nos valores e nos gréficos gerados para cada corpo de prova,
notou-se uma baixa disperséo de valores, associado a robustez do equipamento de

ensaio de queda livre.

A Figura 5.11 mostra as curvas de energia durante os impactos de 20 Je 30 J
. A andlise dessas curvas mostra um perfil de absorvicdo de energia semelhante,
nota-se também uma curva mais prolongada para os ensaios a 30 J, a qual indica
gue o penetrador semiesférico permaneceu por mais tempo em contato com o
material, resultando em uma energia absorvida superior em comparacdo aos

ensaios realizados a 20 J.
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Figura5.11 - Comparacéo das curvas de energia durante o impacto.

A energiatotal absorvida pela amostra durante o impacto pode ser explicado
pela formagdo de vérios modos de falhas. Tipicamente em compdsito, 0s
principais mecanismos sdo o descolamento relativo entre a fibra e a matriz,
cisalhamento total e parcial das fibras e a delaminacéo da interface (JOSHANI,
KOLOOR e ADBULLAH, 2012). A energia absorvida foi calculada através do
perfil de carga durante o impacto e pela diferenca entre a energia cinética de

entrada e a energia cinética de saida apés o evento de impacto.

Os valores médios de energia absorvida estdo mostrados na Tabela 5.5 e na

Tabela 5.6.
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Tabela 5.5 - Energia absorvida durante o impacto de 20 J.

Laminado Amostra Energia (J)
C13 8,4
1 C16 7,9
- 8,2+0,3
C23 51
2 C26 4,3
- 4,7+0,4

Notam-se valores superiores de energia absorvida para 0s corpos de prova
oriundos do Laminado 1 em comparagdo com os valores obtidos para o laminado
2. Deve se considerar que o laminado 1 foi processado com a resina armazenada a
0°C. A provavel reticulacdo heterogénea e a maior viscosidade associada
diretamente a molhabilidade durante o processo de infusdo podem ter afetado as
propriedades do compadsito, resultando em uma menor adeséo fibra matriz. Sabe-
se que valores muito elevados de adeséo afetam as propriedades de forma a
fragilizar o material (CIOFFI, VOORWALD, et al., 2010), logo, € muito provavel
que as reducdes na adesdo fibra matriz, que ocorreram, neste caso, tenham

favorecido a absorvigdo de energia pelo material.
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Tabela 5.6 - Energia absorvida durante o impacto de 30 J.

Laminado Amostra Energia (J)
C14 11,3
1 C15 11,1
- 11,2+ 0,1
C24 14,2
2 C25 10,8
- 12,5+1,7

Em funcédo da energia de impacto, verifica-se expressivo aumento de energia
absorvida para as amostras impactadas com 30 J em comparacdo com aquelas

Impactadas com 20 J.

Figura5.12 — Histograma comparativo entre energias absorvidas.

Para a energia de impacto de 20 J, o laminado 1 apresentou uma maior
absorvicéo de energia em comparacdo com o laminado 2, A provéavel reticulacdo

heterogénea atuou como tenacificante no material final. (Figura 5.12)
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Para os ensaios realizados com a energia de impacto de 30 J, os valores de
energia absorvida para ambos os laminados se apresentaram relativamente
préoximos. A menor diferenca (A) entre os valores de energia absorvida para esta
energia de impacto se deve, provavelmente, a mudanca nos mecanismos de

absorvicado de energia (Figura 5.12).

5.8 Inspecdo daregiao danificada

Pelas analises realizadas por meio do software e conforme verificado no item
4.10, o espectro de eco foi dividido em 5 regides. Assim, foi possivel comparar as
amostras impactadas com os resultados obtidos antes do impacto, conforme

mostrado na Figura 5.13.

Figura5.13 — Andlise C-Scan comparativa de uma mesma regido do laminado (a) em comparagdo com o
corpo de prova C16 impactado (b).

Na Figura 5.13 podemos verificar o0 mapa de cores utilizado para quantificar

a extensdo do efeito do impacto. Para efeito de comparagdo, uma mesma regiao
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foi analisada por C-Scan, antes (a) e apdés o impacto (b), podendo assim, ser

observado claramente a formacéo de defeitos na regido central da Figura5.13 (b)

Quantitativamente, os mapeamentos C-Scan dos laminados antes do impacto
foram comparados com 0s mapeamentos dos corpos de prova impactados. O
espectro de eco, de acordo com o software de varredura lview pode ser dividido

em 5 faixas.

Na andlise das amostras antes do impacto, denominada controle, foi
constatado que as atenuacOes concentravam-se entre 0 dB e -4,4 dB, conforme

indicado na Figura 5.14 e na Figura 5.15.

Figura5.14 - Histograma de atenuacdo C-Scan dos corpos de prova do laminado 1 apds impacto.

ApoOs o impacto, o perfil de atenuacbes para o laminado 1 se alterou
apresentando valores acima de -4,4 dB, conforme Figura 5.15 Este sinal de
atenuacdo pode ser predominantemente caracterizado como defeitos gerados pelo
impacto atingindo valores meédios de 9,56% para as amostras impactadas com 20 J

e de 17,71% para as amostras impactadas com 30 J.
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Figura5.15 - Histograma de atenuagdo C-Scan dos corpos de prova do laminado 2 apds impacto.

Procedimento analogo foi realizado para o laminado 2 (Figura 5.15). Ap0s o
impacto o sinal de atenuacdo se alterou em funcdo dos defeitos gerados pelo
impacto atingindo valores médios de 11,96% para as amostras impactadas com 20

J e de 9,63% para as amostras impactadas com 30 J.

A reducdo do sinal de atenuagdo para as amostras, do laminado 2,
Impactadas a 30 J em comparacado com 20 J deve-se, provavelmente, a mudanca
nos mecanismos de geracao de defeitos, esses com maior relacado entre energia

absorvida e érea.

Neste sentido, a relacéo entre a energia com a area gerada durante o impacto,
densidade planar (Jcm?), pode ser indicativo da alteracdo de mecanismos de

geracao de defeitos.

Conforme verificado na Figura 5.16 a densidade planar de energia absorvida
segue 0 mesmo padréo de distribui¢cdo abordado na Figura 5.12 para a energia de
impacto de 20 J, o primeiro laminado apresentando uma maior densidade linear de

energia absorvida.
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Figura5.16 — Densidade Linear de Energia Absorvida (Jcm?).

O mesmo néo se verificou para a energia de impacto de 30 J, possivel mente,
devido a ativacdo de mecanismos de geracdo de defeitos mais energéticos

conforme analisado anteriormente na Figura 5.15.

5.9 Ensaio de compressao apos impacto ASTM D 7137/7137M

Depois de impactados conforme o item 5.7 e inspecionados conforme o item
5.8, os corpos de prova foram ensaiados para a verificagao da tensdo residual em

compressao, exemplificada na Figura 5.17.
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Figura5.17 — Ensaio de compressao apds impacto de acordo com ASTM D 7137/7137M.

As resisténcias a compressdo dos corpos de prova impactados com a energia

de 20 J sdo mostradas na Tabela 5.7.

Tabela 5.7 - Resultados do ensaio de compressao apos impacto de 20 J.

Laminado Amostra Tenséo (MPa)

C13 165,85

1 C16 161,99
20J 163,92 + 1,90

C23 160,31

2 C26 192,98
20J 176,65 + 16,34

Relacionando os valores de resisténcia a compressao obtidos na Tabela 5.7
para os corpos de prova impactados a 20 J, com os valores para o laminado 1,
Tabela 5.1 e para o laminado 2, Tabela 5.2, houve reducédo na resisténcia a

compresséo de aproximadamente 53%, para o laminado 1 e de 51% para o
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laminado 2. Esta diferenca pode ser explicada pelos fendbmenos associados a

provaveis reticulacoes pré-existentes no laminado 1, descritos no item 5.1.

As resisténcias a compressao nos corpos de prova impactados com a energia

de 30 J sdo mostradas na Tabela 5.8.

Tabela 5.8 - Resultados do ensaio de compressao apos impacto de 30 J.

Laminado Amostra Tenséo (MPa)

C14 101,96

1 C15 197,83
30J 149,89 + 47,94

C24 124,78

2 C25 194,78
30J 159,78 + 35,0

A mesma relacdo entre os valores de resisténcia dos corpos de prova

impactados a 20 J é possivel para os impactados ao nivel energético mais elevado.

Os valores de resisténcia a compressao obtidos na Tabela 5.8 para 0s corpos
de prova impactados a 30 J, quando relacionados com os valores para o laminado
1, Tabela 5.1 e para o laminado 2, Tabela 5.2, verifica-se reducdo na resisténcia a
compresséo de aproximadamente 48%, para o laminado 1 e de 46% para o

[aminado 2.

A reducédo daresisténcia a compressdo se explica macro mecanicamente pela

formacdo de concentrador de tensdo e micro mecanicamente pela reducdo da
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coesdo entre fibras adjacentes, trincas na matriz e cisalhamento das fibras

(ABRATE, 1998).

Os valores de tensdo compressiva residual encontrados estéo coerentes com
estudos realizados anteriormente, os quais mostram reducdes de resisténcia a
compressdo em estruturas submetidas a danos em comparagdo com estruturas

isentas de danos, entre 40% a 60% (S. SANCHEZ-SAEZ, 2005).

5.10 Andlise da secéo transversal

Foi realizada a andlise da secd@o transversal de corpos de provas apos

Impacto, item 5.7, e verificagdo datenséo residual em compressao, item 5.9.

Figura5.18 - SecOes transversais de corpo de prova impactado a 30 J e submetido a tenséo de
compressao.

Nota-se distribuicdo da delaminagdo em funcéo da regido de impacto. A
regido central impactada apresenta maior extensdo, na ordem de 40 mm,
reduzindo gradualmente em direcdo das bordas (Figura 5.18). Este padrédo de
distribuicdo de delaminacéo € efeito combinado de danos concentrados gerados

durante o impacto, associados aos induzidos pelas cargas compressivas.
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CONCLUSOES

O principal objetivo deste trabalho, o estudo experimental de tolerancia ao
dano em laminados de carbono/epoxi obtidos via processamento via RTM através da
reducdo da resisténcia a compressao apos impacto de baixa velocidade em dois niveis

discretos foi atendido e de acordo com os resultados obtidos conclui-se que:

- 0s valores de tensdo compressiva residual representam reducdes para as
amostras impactadas em comparacdo com 0 composito sem dano induzido. Nota-
se uma maior reducdo da resisténcia a compressdo para o laminado 1 em relacéo
ao laminado 2 para ambos o0s niveis energéticos. Em média, os valores de
resisténcia a compressao para o laminado 1 sdo 7% inferiores aos do laminado 2.
Esses resultados sugerem que a estocagem a 0°C da resina utilizada para o
processamento do laminado 1 favoreceu uma provavel reticulacédo parcial

contribuindo para reducéo de suas propriedades.
Os resultados ainda permitem concluir que:

- 0 processamento via RTM no equipamento do Grupo de Pesquisa em
Fadiga e Materiais Aeronauticos da FEG/UNESP se mostrou viavel e de boa
repetibilidade, porém problemas de perda de vacuo e de distribuicdo de calor pelo

molde foram verificados.

- 0 lote de resina armazenado a 0°C n&o impossibilitou o processamento do

primeiro laminado.
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6 PROPOSTAS PARA TRABALHOS FUTUROS

Realizar ensaio de compressao nas amostras impactadas conforme a ASTM

D6641/6641M.

Realizar estudos comparativos com tecidos plain weave processados por

RTM.

Estudar o comportamento de tolerancia ao dano associado a condigdes de

umidade e temperatura.

Estudar o uso de costuras para reforgo das propriedades fora do plano e sua

influéncia no comportamento de tolerancia ao dano.
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