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Resumo

O atual desenvolvimento e aplicagdo exponencial de materiais compdsitos, deve-se em
grande parte a industrias como a automadvel, aerondutica e desportos de competicao
que constantemente procuram substituir componentes existentes por outros mais

leves e com propriedades mecanicas superiores.

Um dos materiais que tem sofrido maior evolu¢do é o laminado de fibra de carbono,
por ter caracteristicas que o tornam favoravel as exigéncias atuais do mercado ao nivel
da eficiéncia, seguranca, reducdo dos custos de fabrico, boa capacidade para resistir a
produtos quimicos corrosivos, temperatura e pressao. Estes sdo alguns dos fatores que

levaram a utilizacdo deste tipo de material para a realizacdo deste estudo.

O objetivo fundamental deste trabalho é analisar o comportamento de laminados
poliméricos reforcados por fibra de carbono (CFRP), apds serem sujeitos a 52 ciclos de
fadiga térmica, com uma duracdo de 16 horas por ciclo com temperaturas entre os -

40°Ce 60°C.

Os provetes submetidos a ensaio foram manufaturados através de impregnacdo
manual com moldagdo por vacuo. O processo de fadiga térmica foi executado em dois

equipamentos, estufa e arca frigorifica.

Foram realizados ensaios de tracdo, flexdo em 3 pontos e impacto de baixa velocidade.
A tensdo de rotura, carga maxima e energia elastica foram os principais parametros
obtidos. Com estes parametros analisou-se o comportamento dos laminados ao longo

do processo de fadiga térmica.

Os resultados obtidos para a alteracdo do comportamento ndo evidenciaram
alteragOes significativas em nenhum dos ensaios, os parametros analisados
mantiveram-se na mesma gama de valores. Com estes resultados concluiu-se que os
laminados de fibra de carbono ndo sofreram dano detetavel nas condicGes de ensaio

impostas.



Palavras-chave: Laminados poliméricos com fibra de carbono, fadiga térmica, ensaio

de impacto, ensaio de tracdo, ensaio de flexdo em trés pontos.
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Abstract

The current exponential development and application of composite materials, is due
largely to industries like automotive, aeronautics and competition sports that
constantly seek to replace existing for other lighter components with superior

mechanical characteristics.

One of the materials mostly improved is carbon fiber. This material has a characteristic
that makes it favorable to current market demands around the efficiency and security,
reduction of the manufacturing costs, and resistance ability to resist corrosive
chemicals, temperature and pressure. These are some of the factors that led to the use

of this type of material for this study.

The fundamental objective of this work is to understand the behavior of carbon fiber
reinforced polymer laminates (CFRP), after being subjected to 52 cycles of thermal

fatigue lasting 16 hours for temperatures between -40°C and 60°C cycles.

The specimens submitted for testing were manufactured by hand impregnation with
vacuum molding. The process of thermal fatigue was performed on two machines,

oven and freezer.

There were performed tensile, three points bending and low velocity impact tests. The
tensile strength, maximum load and elastic energy were the main parameters
obtained. With these parameters we analyzed the behavior of the laminate along the

thermal fatigue process.

The results for the changing behavior did not show significant changes for any of the
tests, the parameters analyzed remained in the same range of values. With these
results was concluded that the carbon fiber laminates suffered no detectable damage

to the test conditions imposed.
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CAPiTULO 1 — INTRODUCAO

1.Introdugdo

A exigéncia atual do mercado para aumentar a eficiéncia e seguranga e reduzir os
custos de fabrico de produtos exige uma procura constante de novos materiais que
satisfacam estes requisitos. Os materiais mais utilizados e com maior incidéncia no
mercado atual sdo os compdsitos devido a sua versatilidade de combinagdes entre
diferentes materiais, permitindo conciliar as melhores qualidades e propriedades dos

materiais empregues no compasito.

Os laminados sdo formados por dois ou mais constituintes de diferentes tipos, metais,
polimeros ou ceramica, combinando as melhores caracteristicas de cada um dos
constituintes. A constituicdo deste tipo de material é conseguida com elementos de
reforco (fibras, particulas,...) e uma matriz que vai conferir resisténcia, absorver
deformacgdes e suportar os elementos de reforco [1]. Os compdsitos mais aplicados na
industria sdo os de fibras continuas, constituidos por varias camadas de fibras ligadas
por resina, as quais formam um laminado como produto final. Este tipo de material
apresenta vantagens como a baixa densidade em consonancia com alta resisténcia e
modulo de elasticidade especifico; a redugdo substancial do peso; as fibras podem ser
orientadas conforme a direcdo dos esfor¢os, aumentando a eficiéncia estrutural, baixa
expansdo térmica, entre outras [2]. Esta gama de vantagens e excelentes propriedades

destes materiais interessou desde logo a varias industrias.

O laminado polimérico com fibra de carbono ou carbon fiber—reinforced polymer
(CFRP) é um material compdsito inserido nos mais diversos ramos da industria devido
a sua versatilidade e propriedades mecanicas. E utilizada para reforco de materiais
como a madeira, betdo ou alvenaria e é também utilizada na sua forma mais simples
nas mais diversas aplicacdes industriais, militares ou de lazer. A sua extensa
aplicabilidade surge devido a caracteristicas como alta rigidez, peso reduzido, elevada
conducdo térmica e baixo coeficiente de expansdo térmica. A utilizacdo dos
compositos em fibra de carbono pode contribuir tanto para a reducdo de peso como

para a racionalizacdo da energia consumida no seu processo de fabrico.
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Das industrias que se destacam atualmente e tém aumentado exponencialmente a
guantidade de componentes fabricados em fibra de carbono, surge no topo a industria

aeronautica.

A motivacdo deste estudo partiu do interesse e gosto pela aerondutica, e entender o
motivo da substituicdo de materiais como aluminio e titanio por compdsitos. A fibra de
carbono sofreu uma evolucdo extraordinaria durante as ultimas duas décadas devido
aos trabalhos e estudos realizados por varios investigadores ligados as engenharias
aeroespacial, automovel e civil, deportos de competicao e outras aplicacdes técnicas.
Como a fibra de carbono é o material que esta atualmente a ser implementado em
duas industrias do meu interesse, industria automadvel e aeronautica, surgiu a vontade

e curiosidade para produzir e estudar este material.

A comummente apelidada como fibra de carbono é também constituida por outros
materiais que permitem tornar o tecido de fibra de carbono numa matéria sélida e
resistente. Os laminados de fibra de carbono sdo compostos por um polimero (matriz
polimérica) em unissono com fibra de carbono. As suas propriedades mecanicas e
excelente capacidade de resistir a diversas condigdes ambientais, tornam este
compdsito o eleito entre o alargado leque de materiais existentes atualmente no

mercado.

O objetivo principal deste estudo foi o de investigar o comportamento da resisténcia
dos materiais compdsitos de fibra de carbono quando sdo sujeitos a ciclos de fadiga
térmica, utilizando gamas de temperatura desde valores negativos a valores positivos.
Para concretizar este objetivo foram realizadas tarefas para verificar possiveis
alteragdes das propriedades mecanicas dos laminados de fibra de carbono,

nomeadamente as seguintes:

e Determinacdo experimental da resisténcia ao impacto através de ensaios de
impacto de baixa velocidade;
e Determinacdo experimental da resisténcia mecanica através de ensaios de

tracdo uniaxial e de flexdo em trés pontos.

Estruturalmente este estudo estd dividido em cinco capitulos, incidindo os trés

primeiros sobre processos de obtencdo, tipos de equipamentos, materiais e técnicas
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utilizados na obtencdo dos laminados de fibra de carbono, sendo que os restantes dois

capitulos correspondem aos ensaios e analise dos resultados obtidos.

Neste capitulo faz-se o enquadramento do tema, define-se o objetivo deste estudo,

apresentacgdo da motivagao e descreve-se a estrutura do documento de dissertagao.

No capitulo 2 é efetuada a revisdo bibliografica referente a laminados de fibra de
carbono ou outras fibras. Através das conclusbes de outros autores, sdo retiradas

varias informagGes essenciais ao entendimento deste processo.

A descricdo dos materiais e equipamentos utilizados na realizacdo deste trabalho de
investigacdo, desde o fabrico dos laminados aos ensaios finais é realizada no capitulo
3. Especificamente neste capitulo é descrita a fibra de carbono e resina utilizada,
processo de fabrico e respetivos equipamentos necessarios, dimensdes e tipo de
provete utilizado para cada ensaio, estudo da fracdo massica e finalmente é explicado

o método utilizado em cada processo de ensaio.

No capitulo 4 sdo apresentados e discutidos os resultados obtidos nos trés tipos de
ensaio efetuados, permitindo concluir qual o comportamento da fibra de carbono apds
o processo de fadiga térmica. S3o ainda comparados os resultados obtidos com os

resultados de outros autores de modo a fundamentar o resultado.

No ultimo capitulo sintetizam-se as principais conclusdes obtidas nos diversos ensaios
efetuados. Apresentam-se ainda linhas orientadoras para trabalhos futuros nesta area

de conhecimento.
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2.Estado da arte

Os laminados em fibras de carbono sdo materiais com um crescimento de aplicagao
enorme. Esse crescimento deve-se em grande parte as suas boas propriedades
caracterizadas através de imensos trabalhos cientificos desenvolvidos por diversos
cientistas. Assim, uma enorme diversidade de autores tem estudado e realizado os
mais diversos tipos de ensaios utilizando materiais compdsitos com o objetivo de

conhecer melhor o seu comportamento.

As propriedades e capacidades constituintes de um laminado em fibra de carbono
podem divergir consoante a aplicacdo a que se destina, por exemplo, fibras de carbono
e folhas de aluminio (compdsito hibrido) podem constituir um laminado com as
propriedades dos materiais metdlicos, tais como a facilidade na reparacdo e alta
resisténcia a impactos, conjuntamente a uma excelente resisténcia a fadiga e elevada
resisténcia e rigidez, caracteristicas estas que coincidem com as das fibras [3]. Outras
alternativas, tendo em conta a aplicacdo pretendida para o laminado, podem ser
efetuadas alterando o tipo de resina constituinte da matriz e orientagao das fibras.
Existiram inicialmente trés tipos de resina constituintes da matriz, sendo estas a resina
epoxida utilizadas amplamente na inddstria aerondutica e espacial, resinas poliésteres
e vinil ésteres utilizadas na inddstria maritima e automovel. Entretanto na industria
aeronautica e aeroespacial tém-se vindo a realizar estudos na area quimica de
polimeros para superar a limitacdo maxima de temperatura imposta pelas resinas
epoxidas (130°C). Estes estudos, citados por M. L. Costa et al. [4], demonstram que as
resinas bismaleimidas (BMI) apesar de no inicio serem resinas poliméricas muito
frageis, devido a adicdo de agentes que aumentam a flexibilidade (elastémeros
liguidos ou polimeros termoplasticos), combinam atualmente excelentes propriedades
fisicas quando sujeitos a altas temperaturas e a meios ambiente com elevada
humidade, baixa propensao para inflamac¢do e valores superiores de temperatura de
transicdo vitrea. O seu processamento é semelhante as resinas epoxida, apenas
necessitando realizar posteriormente a pds-cura. Também lJing Fan et al. [5]

analisaram resinas modificadas BMI e cyanate ester (CE), podendo esta ultima ser
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misturada tanto com resinas epdxida como resinas BMI com possibilidade de chegar a
valores de temperatura de transicdo vitrea (T;) até 400°C dependendo das
combinacGes efetuadas. Estes dois tipos de materiais poliméricos estdo a ser
largamente investigados devido a pressao imposta pelos fabricantes de aeronaves para
a produgao de aeronaves com massa reduzida, mas sem descurar os elevados padrdes
de seguranga e manter os custos de fabrico. G. L. Delfa et al. [6] estudaram a aplicagdo
de resinas de CE devido a elevada dureza obtida sem sacrificar a resisténcia dos
compositos, e para além desta vantagem ainda proporcionam baixos valores
dielétricos para elevadas frequéncias e baixa absor¢ao de humidade. A resina CE pode
ser miscivel com resinas epdxidas proporcionando um melhor acabamento superficial,
resisténcia mecanica superior e taxa de libertacdo de calor comparavel ou superior as
resinas atualmente utilizadas. Os autores analisaram o mercado das resinas CE e
verificaram que, p.e. a resina Lorna Primaset™ PT possui uma volatilidade maxima de
0.5% e a resina Primaset™ PT-30 possui caracteristicas como resisténcia ao fogo,
temperatura de decomposicao elevada, bom perfil de toxicidade e pouca libertacdo de
calor. Para verificar estes valores na pratica, foram produzidas amostras de resina com
molde de fundi¢cdo, com dimensdes de 150 x 100 mm?, espessura de 1,67 mm e
apresentando as configuracdes: a) Resina pura Primaset™ PT-30 para realizar o teste
DMA (Dynamic mechanical analysis); b) Mistura de retardante de inflamagao
Primaset™ FR-300 com as resinas epoxidas MY0510 e Epikote™ 828 para realizar o
teste de inflamacdo UL-94V (teste padrao para determinar a capacidade de inflamacgdo
de polimeros); c) Mistura de retardante de inflamagdo Primaset™ FR-300 com resina
Primaset™ PT-15 para realizar o teste UL-94V; d) Mistura entre o endurecedor 4,4’ -
difenil diamino sulfona (DDS) e resinas epdxidas MY0510 e Epikote™ 828 para realizar
o teste UL-94V. Os autores puderam concluir que as resinas Primaset™ de EC sdo o
material de eleicdo para os objetivos propostos pelos fabricantes de aeronaves, pois
apresentam excelentes propriedades térmicas com a temperatura de transicdo vitrea a
atingir valores entre os 260°C e 400°C, e que, em combinag¢do com resinas epoxidas
melhoram a resisténcia ao fogo, reduzindo assim as preocupa¢des com a saude
relacionadas com os indesejdveis compostos halogenados, sendo ainda verificado o

melhoramento do processamento e das propriedades mecanicas finais.
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Apesar dos estudos atualmente incidirem bastante sobre resinas como as BMI e EC
devido as suas excelentes propriedades para suportar elevadas temperaturas, a maior
percentagem dos materiais compdsitos produzidos ainda sdo compostos por resina
epoxida devido a sua imensa adaptabilidade, custo inferior as resinas poliméricas e
excelentes propriedades em aplicacdes exigentes desde que nao sejam sujeitas a
elevadas temperaturas. As suas excelentes propriedades mecanicas e crescente
aplicacdo nas industrias, automdvel, aerondutica, aeroespacial, entre outras, deve-se a
diminuicdo dos custos envolvidos desde a producdo, passando pela utilizacdo e
manutencdo. A crescente aplicacdo na industria aerondutica, por exemplo, deve-se a
notdéria diminuicdo dos custos envolvidos na manutencdo de aeronaves, sendo que
esta area consome a maior fatia dos rendimentos obtidos pelas empresas de aviacao,
tal como comprovam L.B. Vogelesang e A. Vlot [7]. Estes autores analisaram os danos
provocados em estruturas principais de 71 aeronaves Boeing 747, com uma média de
29.500 horas de voo. Verificaram que o motivo causador de grande percentagem dos
danos era a falha do material por fadiga. Para verificar esta falha foram realizados
ensaios de resisténcia ao fogo, impacto, corrosdo e fadiga em dois tipos de
compdsitos, GLARE (glass laminate aluminium reinforced epoxy) e ARALL (aramid
epoxy aluminium). Verificaram que os laminados de GLARE ofereciam uma melhor
relacdo custo-beneficio comparativamente as ligas de titanio, bastante utilizadas

aquando da realizacdo deste estudo.

Em 2005 os compdsitos de GLARE substituiam as ligas de aluminio frequentemente
utilizadas na industria aerondutica, por exemplo, na construgao das estruturas para as
fuselagens de aeronaves, devido ao menor peso, maior resisténcia ao fogo e danos
externos e ainda devido as ligas de aluminio possuirem menos capacidade para
suportar esforcos de fadiga[8]. Apesar da inovacao introduzida pelos compésitos de
GLARE, outros materiais compdsitos com propriedades superiores as deste tém sido
gradativamente investigados. Dos materiais que tém sido gradativamente aplicados
nos mais variados componentes de aeronaves destacam-se os compdsitos de fibra de
carbono, tal como demonstrado por Y. Xiao et al. [9]. Estes efetuaram um estudo de
comparagao entre GLARE e CFRP no ambito da resistencia a fadiga, e

experimentalmente verificaram a tensao versus o numero de ciclos a rotura, para
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ambos os materiais, e concluiram que os provetes de CFRP possuem maior capacidade

de resisténcia a fadiga comparativamente ao GLARE.

Ha muito que sdo realizados ensaios mecanicos de forma a justificar a utilizagdo dos
materiais. Os testes baseiam-se em ensaiar uma amostra do material pretendido,
tendo o cuidado de aproximar as amostras ao material final pretendido, utilizando
ferramentas préprias para compdsitos e nos casos em que é necessario medir
propriedades longitudinais ter atengdao extrema ao alinhamento das amostras. Devido
a heterogeneidade dos compdsitos é necessario ensaiar um numero consideravel de
provetes. Existem atualmente normas elaboradas por diversas instituicdes como é o
caso das normas ISO (International Standards Organisation), ASTM (American Society
for testing Materials) e o CRAG (Composites Research advisory Group) que permitem
standardizar os ensaios com as melhores configuracdes possiveis. Alguns dos métodos
genéricos de ensaio utilizados para caracterizar o comportamento mecanico dos
compdsitos de fibras continuas sdo descritos por M.F.S.F. de Moura et al. [10]. Os
ensaios de tracdo sdo normalmente utilizados para medir esforcos em compésitos
unidirecionais do tipo [0], e [90], com o objetivo de determinar o mddulo de
elasticidade (), a tens3o (o) e o coeficiente de poisson (v). E previsto também neste
tipo de ensaio a colocacdo de tabs ou insertos para evitar danos nas fibras exteriores
do provete e para transmitir gradualmente a carga gerada pelas maxilas do
equipamento de testes. Para obter o coeficiente de possion no ensaio de tracdo é
necessario colocar extensdmetros de pincas (podem ser reutilizados) ou colados.
Outro aspeto a ter em consideragao diz respeito ao modo de rutura do provete, visto

gue a rotura pode ndo ocorrer na zona central do provete como é desejavel.

A resisténcia a compressdo, tracdo e fadiga foram investigadas por P.N.B. Reis et al.
[11] para laminados de fibra de carbono fabricados com 12 camadas de tecido de
carbono bidirecional e resina epdxida, através do método de moldagdo por vacuo. O
laminado resultante compreendia a temperatura ambiente uma fragdo massica de
0,66 e uma espessura de 3 mm. Os ensaios a fadiga foram realizados para uma carga
controlada com frequéncia de 10 Hz. Os autores concluiram que os provetes suportam
esforcos de tracdo com cargas 69% superiores relativamente aos esforcos de
compressdo. Para o comportamento de fadiga, considerando a razdo de tensao entre -

8
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0,5 e 0,4, verificaram que nas tensdes de gamas negativas deu-se uma diminuicdo
drastica da resisténcia a fadiga, consequéncia da menor resisténcia a compressao e
torcao das fibras. Para tentar proporcionar fiabilidade nas estruturas compdsitas T.
Okabe e N. Takeda [12] investigaram em 2002 o efeito que a dimensdo dos provetes
de CFRP provoca no valor da forga uniaxial. Os ensaios experimentais foram efetuados
com fibra de carbono T800H e resina 3631, fornecida pela empresa Toray, e foram
realizados a temperatura ambiente a uma velocidade constante de 0,4 mm/min. O
ensaio pratico confirmou os estudos realizados anteriormente por M.R. Wisnom [13] e
Ramamurty et al. [14] em que a for¢ca do compdsito tende a decrescer ao aumentar o

volume do compdsito.

Para simular o impacto de objetos estranhos podem ser utilizados dispositivos
pendulares ou de queda de peso que vdo provocar dano no material a testar para
posteriormente analisar o dano causado pelo impacto. O impacto pode ser de baixa ou
alta velocidade, tendo em consideracdo o teste pretendido, visto o impacto de baixa
velocidade caracterizar uma resposta global da estrutura enquanto o impacto a alta
velocidade é de caracter localizado [10]. C. Breen et al. [15] estudaram através de
ensaios de impacto a baixa velocidade, qual a possibilidade de aplicar laminados de
fibra de CFRP na construcdo da fuselagem de asas de aeronaves de grande porte. O
objetivo deste estudo foi analisar uma proposta sobre a viabilidade de aplicar
laminados de fibra de carbono de elevada espessura (até 20 mm), para isso, os autores
realizaram ensaios para laminados com espessuras de 4, 8 e 12 mm. Nos ensaios de
impacto os laminados foram sujeitos a uma energia de impacto maxima de 375 J.
Nestes ensaios foram utilizados laminados com as dimensdes 350 mm x 290 mm e a
referéncia das fibras de carbono utilizadas foi Tenax HTS 5131 com resina epoxida
HexPly M36 (massa por unidade de area =175 g/m?) e foram curados no sistema
autoclave (consiste num vaso de pressdo que permite a aplicacdo de pressdo, calor e
vacuo simultaneamente, permitindo a consolidacdo da resina [16]). Efetuaram dois
ensaios de impacto por cada laminado, os ensaios foram efetuados em locais distintos,
ao centro e na extremidade do laminado (apoiado parcialmente). O punc¢do ou
impactor foi colocado a uma altura constante de 4,5 m e foram utilizados 3 impulsores

com massas diferentes. Na analise dos danos de fissuracdo pelo método C-Scan e
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delaminac¢do das fibras foi possivel verificar que o modo como os laminados sdo
apoiados influencia os resultados, uma vez que a dimensdo da area atingida (60 x 40
mm) é bastante superior e apresenta mais delaminacdo quando o laminado é apoiado
parcialmente na extremidade do apoio, mas no impacto ao centro verifica-se que a
rotura é mais densa, apesar do comprimento de algumas fissuras ser superior para o
impacto na extremidade do laminado. A conclusdo final dos autores revelou que a
forga de tracdo residual verificada no impacto foi semelhante em ambos os ensaios, a
forca elastica residual foi mais baixa nos ensaios realizados no bordo do laminado e a

resisténcia a compressao foi inferior no ensaio realizado ao centro do laminado.

Para os laminados com 12 mm nao foi possivel chegar a nenhuma conclusdo porque a
capacidade do equipamento estava no limite e ndo permitiu realizar o ensaio. Apds
este estudo é possivel afirmar que o centro do laminado apresenta maior resisténcia

ao impacto.

T. Gomez et al. [17] utilizaram compdsitos de CFRP pré impregnados, compostos por
fibras AS4 e resina epdxida 3501-6 da Hexcel para preparar trés configuracdes de
laminados e realizar ensaios de impacto quando os laminados sdo precedentemente
arrefecidos. Prepararam um laminado com configura¢ao unidirecional [0]so, outro com
fibras cruzadas [0/90]3s e um ultimo quasi isotrépico [£45/0/90]s. Também foram
fabricados laminados com fibra de carbono AGP193 PW AS4 e resina epdxida 8552 na
configuracdo [0]1o. Os laminados foram fabricados pela empresa SACESA (Espanha)
com as especificagdes exigidas em aeronaves e uma fragao volumica de 60%, tal como
todos os outros laminados fabricados. Foram realizados ensaios de impacto a baixa
velocidade com um impactor de 3,62 kg e provetes de 80 x 80 mm?, para cada tipo de
laminado foram realizados testes a 20°C, -60°C e -150°C. Os resultados deste ensaio
permitiram comprovar que o dano provocado no laminado quando este se encontra a
uma temperatura negativa é proporcional ao dano provocado com o aumento da
energia de impacto. Nas temperaturas criogénicas a extensdao do dano provocado é
superior porque estas temperaturas ndo permitem uma boa dissipacdo da energia
devido a reduzida energia especifica de fratura da matriz epdxida. Nos laminados quasi
isotrépicos a energia necessaria até provocar rotura decresce até 50% ao reduzir da
temperatura ambiente até aos -150°C.

10
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As propriedades mecanicas dos materiais compdsitos atuais ja estdo bastante
desenvolvidas, mas a degradacdo provocada por agentes atmosféricos tem suscitado a
investigacdo em busca de solucdes, de forma a tentar resolver esta problematica
através da variacdo das condi¢Oes de processamento dos compdsitos e pela escolha
apropriada do material da matriz [18]. A humidade absorvida pelos compdsitos de
fibras de carbono/resina epdxida é um dos fatores que pode influenciar a resisténcia e
a rigidez do laminado. Uma andlise pratica sobre esta tematica foi realizada por J.A.P.
Cunha et al. [16] através da realizagao de ensaios de resisténcia a tragao longitudinal
(0°) e transversal (90°) em provetes de fibra de carbono IM7 impregnados com resina
epoxida F8552, com a orientacdo [0]s. Os laminados pré-impregnados foram
fornecidos pela empresa EMBRAER (fabricante de aeronaves) e curados conforme
indica¢Ges do fabricante, utilizando o sistema autoclave. Dividiram os provetes em dois
grupos, colocando um grupo de provetes numa camara de climatizacdo (80°C)
mergulhados em agua destilada e outro grupo foi mergulhado em agua salgada (NaCl)
numa camara (35°C) de névoa salina (salt spray). Previamente ao ensaio foram ainda
colados tabs de fibra de vidro em todos os provetes ensaiados. Apds todo este
processo, os autores verificaram que o ganho médio de massa dos provetes colocados
na camara de climatizacdo foi entre 0,6% e 0,9%, enquanto os provetes colocados na
camara de névoa salina, o ganho de massa foi entre 0,25% e 0,35%. As amostras
ensaiadas a 80°C e submetidas a camara de névoa salina apresentaram uma pequena
reducdo de 11% na resisténcia a tracdo transversal, mas apresentaram uma diminuicdo
de 51% quando foram submetidas a cdmara de climatizacdo e ensaiadas a temperatura
elevada. A conclusao final definiu que o efeito combinado entre temperatura elevada e
o condicionamento numa camara de humidade reduz a resisténcia a tragdo transversal

e longitudinal devido a degradacdo da matriz polimérica.

Os ensaios de flexdo sdo bastante utilizados no controlo de qualidade devido aos
custos envolvidos no processo e instrumentacdo serem minimos. Estes ensaios
permitem obter o médulo de elasticidade e a resisténcia longitudinal. Apesar da
simplicidade nos procedimentos, este processo nao permite obter valores de
propriedades que possam ser utilizados devido ao estado de tensdo no provete ndo ser

uniforme e os resultados serem muito sensiveis a pequenas variacées nas dimensdes

11
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dos provetes [10]. Este tipo de ensaio possui duas variantes, o ensaio de flexdo em 3
pontos ou flexdo em 4 pontos, consoante o nimero de apoios utilizados na realiza¢do
dos ensaios. No presente trabalho foram realizados ensaios deste tipo para verificar se
existem alteracGes das propriedades em laminados de CFRP, tal como outros autores.
G. Caprino et al. [19] foi um desses autores, realizou ensaios de flexdo em 3 pontos
para o regime elastico, com provetes de CFRP unidirecionais, fabricados com fibra de
carbono e resina T300H e 3900-2, respetivamente. Para enfatizar o papel
desempenhado pela deformacdo provocada pelo corte transversal, foi variado o indice
de esbeltez realcando o efeito provocado pela deformacdo de corte sobre a
deformacdo global. Os laminados foram fabricados pelo processo de molda¢cdao manual
e curados em autoclave. Analisaram também experimentalmente a rigidez localizada
tendo em consideracdo o recuo do material nos pontos de aplicacdo da carga. A partir
da estrutura microscépica pertencente ao laminado ensaiado, o raciocinio de
micromecanica sugere um menor moédulo de resisténcia ao corte através da espessura
inferior ao obtido no plano devido a presenca de resina epdxida/ poliamida na sec¢do
de ligacdo entre camadas de reforco em fibra de carbono. Os autores concluiram que a
caracterizacdao completa das sec¢des entre camada das fibras ndo esta realizada, o que
na opinido dos autores é uma tarefa necessaria para definir a resposta elastica,
fendmenos de ocorréncia de falhas como delaminagdo e rotura transversa da matriz

do laminado.

Os materiais aplicados nas fuselagens de aeronaves para além de possuirem grande
resisténcia a esforcos mecanicos, impactos e alteragées do meio ambiente, necessitam
suportar também variacbes de temperatura e pontualmente suportar choques
térmicos. Em 2005, M. Russell-Stevens et al. [20] realizaram estudos onde foram
analisados compdsitos de magnésio reforcados com fibra de carbono (C/ Mg) porque
este compodsito foi identificado como ideal para aplicacdes de alto desempenho nas
estruturas de aeronaves. A fabricagdo dos laminados envolveu fibras de carbono de
alto desempenho Thornel P100S e ligas de aluminio AZ91D formando moldes com
fibras unidirecionais e fracdo volumica de 47,5% + 4% e 58,4% + 3%. Os laminados
foram submetidos a vacuo (1x107° Pa) e foram sujeitos a ciclos térmicos entre os -100

+ 5°C e +100 * 5°C com uma taxa de aquecimento/arrefecimento de 10 + 2 K/ min.
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Durante os 100 ciclos térmicos efetuados retiraram laminados aos 1, 2, 5, 10, 20, 50 e
100 ciclos para posterior ensaio no equipamentode teste de flexdo em 3 pontos, até
ocorrer a rutura do provete. A resisténcia a flexdao nado foi afetada,isto &, apds cinco
ciclos o médulo de flexao reduziu para 80% do seu valor inicial e manteve-se constante
até ao final do ensaio, mas os ensaios de microdureza na matriz revelaram uma
reducdo da dureza durante os primeiros 50 ciclos de fadiga térmica e um incremento
durante os restantes ciclos. Os ciclos térmicos levaram a danos na interface, facilitados
pelo enfraquecimento da ligacdo entre as fibras e a matriz. Os autores julgam que
pequenas falhas e tensdes acumuladas vao acabar por danificar o laminado, mas este
processo serd bastante lento porque nos 100 ciclos realizados ndo foi detetada
qualquer alteragdo no laminado. Os autores puderam concluir que as pequenas
alteragcdes mecanicas verificadas sugerem a necessidade de um numero reduzido de
ciclos para verificar a falha deste tipo de compédsito. Kwang et al. [21] realizaram
ensaios de impacto de alta velocidade para diversas temperaturas (-30°C, 20°C, 90°C e
120°C). Foram fabricados dois tipos distintos de provetes a partir de laminados
unidirecionais pré impregnados, estes provetes proveniram de fibra de carbono T300-
3000 e resina epoxi 2500, e outro com fibra de carbono APC-21AS4 e resina PEEK Toray
P3051-15. Os autores denominaram os provetes por grupos, sendo os provetes do
grupo A e D fabricados com fibra de carbono e resina epdxida e o grupo D fabricado
com fibra de carbono e resina PEEK. Os provetes foram construidos com 24, 16 e 16
camadas para os grupos A, D e P respetivamente, possuindo as orientacdes das fibras
[06/906]s para o grupo A e [04/904] para os grupos D e P. A dimensdo dos laminados do
grupo A, D e P foi 40 x 180 mm?, e espessuras 3,75, 2,50 e 2,20 mm, respetivamente. A
velocidade de impacto dos ensaios situou-se entre os 60 e 105 m/s. As conclusdes
principais denunciam aspetos como: no local do impacto a drea de delaminacdo dos
laminados com resina epoxida reduziu com a subida da temperatura e verificou-se
igualmente o inverso. Verificaram ainda que os laminados fabricados com resina PEEK
reduziram a frequéncia de aparecimento de roturas transversais ao reduzir a
temperatura, e para temperaturas extremas (baixas e altas), observaram uma relagdo
linear entre a energia de impacto e a aréa de delaminacdo e por fim verificaram que a
area de delaminacdo do laminado com mais camadas responde mais rapidamente a

alteracdo da temperatura. Assim, neste trabalho verificou-se que a drea de
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delaminacdo por unidade de energia de impacto aumenta para temperaturas
reduzidas, resultados coincidentes com os resultados verificados por M. Russell-

Stevens et al. [20].
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3.Material, equipamentos e técnicas
experimentais

A evolucdo da aplicacdo de materiais compdsitos na aviacdo militar e civil deve-se ao
seu atual papel na construgdo de elementos estruturais, nomeadamente em
aeronaves onde se obtém excelentes propriedades como a baixa densidade, elevada
tenacidade, boa relacdo resisténcia/ peso e elevada rigidez quando comparada com
outros materiais mais tradicionais como o aluminio, titdnio e ferro, utilizados em
grande escala. Os esforcos de compressdo na industria aeronautica sdo também
considerados de extrema importancia, motivo pela qual os compdsitos estao a ser

implementados cada vez mais na construcao das estruturas principais das aeronaves.

Um exemplo pratico do incremento na aplicacdo de compdsitos na aviacdo pode ser
verificado nos avides da Boeing, que desde o ano 2000 até 2007 aumentaram a
aplicacdo deste tipo de material de 1% no modelo 747 (Figura 1) para 50% no modelo

787 (Figura 2). Este tipo de evolugdo também é notdria entre o modelo 747 e 777.

747 777
“:;" steel “::l steel

3% titanium

4% titamium
T
composites
1% \
| composites
11%
alum inium

TO%
alum inium

1%

Figura 1 - Percentagem de materiais utilizados no Boeing 747 e Boeing 777 [22]
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Materials used in 787 body
Fiberglass ® Carbon laminate composite Total materials used
B Aluminum ' Carbon sandwich composite By weight
— Aluminumisteel/titanium

By comparison, the 777 uses 17 percent
composites and 50 percent aluminum

Figura 2 - Materiais utilizados no Boeing 787 [22]

Até entdo tém sido aplicados diferentes tipos de materiais na induUstria aerondutica
com o objetivo de reduzir os custos de manutencdo e o peso da aeronave [7]. Os
materiais ideais devem possuir maior durabilidade e maior tolerdncia aos danos
provocados por objetos estranhos ou ambientes agressivos. Pelos motivos descritos, e
devido as suas propriedades, os laminados de fibra de carbono sdo uma boa
alternativa aos laminados de metal e fibra de vidro reforcado ou Glass Laminate
Aluminium Reinforced Epoxy (GLARE) utilizados ultimamente. Para aumentar a rigidez
e resisténcia de alguns compdsitos avancados leves adicionaram-se fibras de carbono,
os quais tém sido utilizados na construgdo de aeronaves e equipamentos de recreagao

[23].

Baseados no estudo de um voo comercial (Boeing 747B) efetuado entre Melbourne
(Australia) e Singapura (sudoeste da Asia) verificou-se que foram atingidas
temperaturas minimas de -54°C a uma altitude de 11890 m e maximas de 28°C. Estes
valores foram obtidos no exterior da aeronave e em clima tropical [24]. Outro autor
confirmou que os valores limiares de temperatura no exterior encontram-se na gama

dos -55°C e 50°C para uma altitude de 13000 m [25].

Para caracterizacdo da influéncia da fadiga térmica foram realizados ensaios de tragao,
flexdo em 3 pontos e impacto. Para estes ensaios utilizaram-se provetes submetidos a

um determinado numero de ciclos de fadiga térmica, permitindo estudar o

16



CAPITULO 3 — MIATERIAL, EQUIPAMENTO E TECNICAS EXPERIMENTAIS

comportamento deste processo sobre as propriedades dos compdsitos de fibra de

carbono.

3.1. Materiais utilizados

Fibra de carbono

Os laminados de fibra de carbono sao constituidos por camadas de tecido de carbono
e resina epodxida. Uma camada é um bloco elementar constituido por fibras continuas
e unidirecionais cujo comportamento mecanico é possivel caracterizar através do
comportamento da camada. As propriedades de eleicdo destes compdsitos
constituidos por fibras sdo a rigidez e a resisténcia elevadas, dependendo do nimero e
direcdo das fibras de cada camada [10]. Foi utilizado tecido de fibra de carbono com as

caracteristicas mencionadas na Tabela 1.

Tabela 1 - Caracteristicas do tecido de fibra de carbono [Anexo B]

Referéncia p[g/cm3] o, [MPa] E [GPa] € [%] % Orientacao
Fibra de

1,76 3530 230 1,5 0,25 0°/90°
Carbono

Resina epdxida

As resinas constituintes dos materiais compdsitos tém a funcdo de transmitir as
solicitacbes mecanicas as fibras e protegé-las do ambiente exterior, devendo ser
ligeiramente deformdveis e compativeis com as fibras. A resina epdxida pertence ao
grupo das resinas termoendureciveis, que na presenga de um catalisador e apds a
polimerizagdo com calor assumem uma estrutura geométrica, possuindo propriedades
mecanicas superiores as das resinas termoplasticas (podem ser reutilizadas através do

aguecimento/ arrefecimento da mesma).

A selecdo da resina foi baseada na gama de temperaturas pretendidas [-40°C; 60°C], foi
utilizada a Biresin CR122 complementada com o endurecedor Biresin CH122-3. A
opg¢ao recaiu sobre este endurecedor pois é o que garante melhores caracteristicas de

resisténcia mecanica e capacidade de resistir a temperatura, como é demonstrado na

17



CAPITULO 3 — MIATERIAL, EQUIPAMENTO E TECNICAS EXPERIMENTAIS

Figura 3. Como mencionado na ficha

do produto
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Figura 3 - Resisténcia térmica dos endurecedores Biresin CH122-3 e CH122-5 [26]

ideal

Das varias condicOes de pds cura possiveis optou-se por colocar na estufa os provetes

durante 12 horas a uma temperatura de 120°C, resultando numa temperatura de

transicdo vitrea equivalente a 114°C (Tabela 2)

Tabela 2 - Propriedades da resina Biresin CR122 misturada com endurecedor Biresin CH122-3 [26]

18

Norma Valor
Densidade 1501183 | 1.17 | g/em®
Margem de dureza ISO 868 D86 | -
Médulo de flexdao ISO 178 2700 | MPa
Médulo de elasticidade ISO 527 2800 | MPa
Resisténcia a flexao ISO 178 128 | MPa
Resisténcia a compressao ISO 604 120 | MPa
Resisténcia a tragao ISO 527 84 | MPa
Alongamento a rotura ISO 527 54 | %
Resisténcia de impacto ISO 179 52 kJ/m?
Temperatura de transi¢ao vitrea ISO 11357 | 114 |°C
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3.2. Processo de fabrico dos laminados

A variadvel com maior influéncia na qualidade final dos laminados é o processo de
fabrico devido a condicionantes como, modo de aplicagdo, mistura da resina, tipo de

cura e tipo de materiais aplicados.

Cada laminado foi fabricado com 8 camadas de tecido de fibra de carbono, de forma a

obter laminados com espessura de aproximadamente 2 mm.
Preparac¢ao do material

Previamente ao inicio dos trabalhos foi reunido todo o material necessario e foram
recortadas as 8 camadas de tecido de carbono, peel ply, manta, filme perfurado e filme
de vacuo. A mistura de resina foi preparada com 30% de endurecedor. Limpou-se o
tampo em inox da mesa destinada a colocacdo dos laminados e foram aplicadas trés

camadas de desmoldante, com o objetivo de impedir a colagem dos laminados a mesa.
Processo de impregnacao da resina

Foi utilizado o processo manual de impregnacdo de resina nos laminados, também
denominado por Hand Lay-up, em que a mesma é aplicada entre cada camada de
tecido de fibra de carbono, utilizando um rolo ou um pincel e levada a curar a

temperatura ambiente enquanto esta sujeita a vacuo.

Apesar da facilidade e simplicidade de fabrico dos laminados através deste modo, este
processo apresenta uma grande desvantagem comparativamente a outros modos
automatizados, onde a qualidade e perfeicdo final do laminado dependem da

experiéncia do sujeito que mistura e aplica a resina.
Aplicagdo vacuo

Apds o processo de aplicagao de resina, o laminado foi sujeito a aspiracdo por vacuo
utilizando o método de moldacdo por vacuo ou Vacuum Bagging (Figura 4) que
consiste na envolvéncia do laminado em filme de vacuo deixando apenas uma
reentrancia para a aspiracdo da bomba de vacuo, e desta forma criar uma atmosfera
pressurizada que vai retirar todo o ar do interior do saco, consolidar e pressionar a
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mistura de fibra de carbono com a resina. A fixacdo do filme de viacuo em volta do
laminado foi efetuada com fita isoladora, ou seja uma fita que vai unir as duas
superficies e impedir fugas no saco de vacuo. E também importante colocar a fita
vedante em zonas onde ndo foi aplicado desmoldante permitindo uma aderéncia

perfeita entre os dois materiais.

Direccionado ao

Direccionado a calibrador da bomba
bomba de vécuo de vacio Feltro
Saco de vacuo | ! / ’
f . Camada removivel

(“peel ply")

Fita isoladora \

Figura 4 - Esquema do processo de moldagdo por vacuo [27]

Cura e Pés-cura

Apds a aplicacdo de vacuo durante 12 horas, desliga-se a maquina de vacuo e deixa-se
o laminado a temperatura ambiente por um periodo de 24 horas. Seguidamente o
laminado é colocado na estufa para realizar a cura a temperatura de 120°C durante 12

horas conforme especificado na ficha do produto do fabricante [26].

Laminados

Os laminados foram fabricados manualmente, passando por diversas etapas, desde a
juncdo de um numero pré-determinado de telas de fibra de carbono até ao processo

de cura dos laminados e respetivos acondicionamentos a fadiga térmica.

Os provetes foram retirados dos laminados conforme a quantidade necessaria para a

realizacdo dos ensaios.

20



CAPITULO 3 — MIATERIAL, EQUIPAMENTO E TECNICAS EXPERIMENTAIS

3.3. Preparagdo dos provetes

3.3.1. Provetes para ensaios de tracdo, flexdo e impacto

Os provetes foram maquinados dos laminados utilizando uma maquina CNC conforme
dimensdes e geometrias especificadas pelo fabricante do equipamento de testes ou
pelas normas. Os provetes foram todos polidos manualmente com lixa de grao 220 de
forma a eliminar rebarbas e arestas cortantes, facilitando o seu manuseamento. A

espessura média obtida nos provetes foi de 2 mm (x).
Provetes para ensaios de tragao

Nos ensaios de tracdao os provetes seguiram as dimensdes mencionadas na norma ISO

3268 cumprindo as dimensdes da Figura 5, estrutura denominada por “osso de cao”.

R 60
60

A
4%1— 20

—a

F
Y

160

Figura 5 - Dimensdes de provete com geometria "Osso de Cdo" [28]

Provetes para ensaios de flexao

Para os ensaios de flexdo utilizaram-se provetes com uma geometria retangular de

dimensodes 150 mm x 20 mm.

20

10

Y

150

Figura 6 — Dimensdes do provete utilizado para ensaio de flexdao
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Provetes para ensaios de impacto

Para os ensaios de impacto foram utilizados provetes com dimensdo 100 mm x 100

mm.
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Figura 7 - Dimensdes do provete utilizado para ensaio de impacto
3.3.2. Fadiga térmica nos provetes

Para verificar a existéncia de degradacdo nos provetes foram realizados trés tipos de
ensaios distintos, tracdo, flexdo e impacto. Todos estes ensaios realizados no
Departamento de Engenharia Mecanica da Universidade de Coimbra, local detentor

dos trés equipamentos.

Para os ensaios realizados, utilizaram-se provetes que foram retirados no decorrer do
processo de fadiga térmica para estudar o efeito deste processo sobre as propriedades

mecanicas dos compdsitos de fibra de carbono.

Os ensaios de fadiga térmica foram realizados na Escola Superior de Tecnologia e
Gestdo de Leiria, com os equipamentos existentes no laboratério de biociéncias (estufa

e arca frigorifica) com capacidade para atingir as temperaturas pretendidas.
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A definicdo do termo fadiga térmica aplica-se quando existe fissuracdo progressiva nos
materiais apds estes serem sujeitos a variacoes ciclicas de temperatura [29]. Na pratica
guando a temperatura é instantaneamente alterada vai gerar um gradiente térmico
gue provoca o aparecimento de tensGes devido a dilatacdo dos materiais, com
possibilidade desta dilatacdo originar uma deformacao pldstica local, deformando o

material.

A capacidade dos materiais para resistir a choques térmicos vai depender
especificamente das suas propriedades de deformacdo plastica, motivo pela qual a
resisténcia a fadiga térmica depende mais da ductilidade dos materiais do que da

resisténcia mecanica [29].

Os provetes foram sujeitos a varios ciclos térmicos com duracdo de 8 horas entre
ciclos, até atingir um total de 52 ciclos. Este processo foi realizado em dois
equipamentos, estufa e arca, com a alteracdo entre estes a ser efetuada
manualmente. Os provetes de CFRP foram submetidos a gamas de temperatura

localizadas entre os -40°C e 60°C (Figura 8).
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Figura 8 - Ciclos de fadiga térmica com variacdes de 8 horas

O espaco reduzido no interior da estufa obrigou a criacdo de quatro suportes com
dimensdes equivalentes ao estrado de inox (pertencente a estufa). Optou-se por criar
suportes de madeira, devido a capacidade para resistir a variacdes de temperatura, a
deformacdo é minima e nao é inflamavel na gama de temperaturas utilizadas. Outra
caracteristica destes suportes é a capacidade de manter os provetes de forma
agrupada, minimizando o tempo de movimentagdao entre os equipamentos e desta

forma evitar o contacto manual com os provetes.

— |

-

Figura 9 - Suportes para colocagdo de provetes
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Foram simultaneamente inseridas as amostras para verificar os resultados de fracao

massica.

Para a realizacdo do processo de fadiga foram utilizados dois equipamentos, uma arca
frigorifica (Figura 10) e uma estufa (Figura 11) com o objetivo de provocar uma
alteracdo momentanea da temperatura envolvente (choque térmico). O choque
térmico vai provocar uma dilatacdo/ contragdo instantdnea nos materiais que
consequentemente vai degradar o compdsito. A inten¢do era provocar um choque
térmico com diferencial de 100°C, mas devido a distadncia fisica entre os dois
equipamentos nao foi possivel provocar um choque térmico exatamente com este
diferencial. O transporte dos provetes entre a arca e a estufa e vice-versa foi efetuado
manualmente, mas apesar de os equipamentos estarem na mesma divisdo, estavam
distanciados aproximada de 20 metros entre si. Ndo foi possivel criar um choque
térmico perfeito, mas o periodo de tempo necessario para realizar esta operacdo foi
minimo, motivo considerado como desprezdvel. A temperatura dos equipamentos
aquando da mudanca encontrava-se com os valores pretendidos para o choque

térmico possuir o impacto desejado.

Figura 10 - Processo de fadiga térmica — Arca frigorifica
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Figura 11 - Processo de fadiga térmica - Estufa

No decorrer do processo de fadiga térmica as amostras foram retiradas nos periodos
(séries) definidos na Tabela 3. Em cada periodo retiraram-se quatro provetes para os
ensaios de tragdo, quatro provetes para os ensaios de flexdo e trés provetes para os
ensaios de impacto. Aquando da remocdo dos provetes foi também registada a massa

das 11 amostras através de uma balanga analitica.

Tabela 3 - Periodos de remogao dos provetes no decorrer do processo de fadiga térmica

Série | Base| 1 2 3 4 5 6 7 8 9
Ne Ciclos | 0 2 5 9 13 16 19 28 35 52
Te['::]’” 0 32 80 | 144 | 216 | 272 | 320 | 456 | 584 | 856

Durante o processo de fadiga térmica foram retirados provetes tendo sido
identificados por séries (S). Na tabela anterior é utilizada essa identificacdo, por
exemplo, ao SO correspondem os provetes nao sujeitos a fadiga térmica (provetes de

controlo) e ao S1 corresponde a primeira série de provetes a ensaiar (com 2 ciclos).
3.4. Equipamento e procedimento experimental

3.4.1. Ensaios de tragdo uniaxial

O ensaio de tragdo uniaxial foi efetuado numa mdquina de ensaios eletromecanica
(Figura 12). A marca e modelo deste equipamento sdo respetivamente INSTRON e

4206, e detém a capacidade de aplicar cargas até 100 kN. Este equipamento funciona
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devido a transmissdo de movimento de um motor para dois fusos roscados através de
um sistema de polias e correias. A unidade de comando é constituida por uma consola
que realiza o controlo e aquisicdo de dados, e a mesma estd conectada através de uma
interface |IEEE-488 a um computador que vai registar e mostrar os resultados obtidos
nos ensaios. Foi utilizada uma velocidade de deslocamento constante até atingir o
ponto de rotura do provete. Foram realizados 3 ensaios de cada série, com o objetivo
de serem reduzidas as interferéncias de pequenos erros de produgao e de ensaio dos
provetes. Os pardmetros obtidos para andlise foram a tensdo de rotura e extensdo na

rotura.

A realizacdo dos ensaios inicia-se com a configuracdo do teste pretendido e dos
parametros pretendidos pelo utilizador, seguidamente inserem-se as dimensdes de
espessura e largura dos provetes no computador, fixa-se o provete nas duas
extremidades com as garras de amarracdao e finalmente é executada a ag¢do no
computador para dar inicio ao ensaio. O equipamento vai gerar uma forca axial de

modo a afastar as garras e provocar a extensdo do provete até a rotura.

Figura 12 - Maquina de ensaios mecanicos, INSTRON 4206

Os ensaios foram realizados em controlo de posicdo até a rotura do provete com uma
velocidade de deslocamento constante de 1 mm/min, a temperatura ambiente. Foram

realizados trés ensaios para cada tipo de provete.
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3.4.2. Ensaios de impacto

O ensaio de impacto caracteriza-se por aplicar uma forga brusca e repentina sobre o
corpo a ensaiar, possuindo como variante a energia/velocidade de aplicagdo. Com os
valores de forca e velocidade resultantes do ensaio pode ser determinada a energia
absorvida. O equipamento mais conhecido para realizar este tipo de ensaios aplica
uma forga através de movimento pendular, em que é colocado o corpo para ensaio na
trajetoria do pendulo e através da alteracdo do peso colocado na sua cabeca ou
através da altura a que o mesmo é largado permite aplicar a for¢ca e velocidade

consoante o valor pretendido.

Neste trabalho em concreto utilizou-se um equipamento com o mesmo principio de
funcionamento, mas com a diferenca do impactor percorrer uma trajetéria vertical e a
energia de impacto ser equivalente ao peso e altura a que o impactor é libertado. O
equipamento utilizado (Figura 13) é da marca INSTRON e modelo CEAST 9340. Foi
utilizado para os ensaios um impactor de 3,4 kg de massa e 10 mm de didmetro. Este
equipamento permite efetuar ensaios com energias de impacto entre 0.3 J e 405 J, e
possui ainda um sistema eletrénico evitar impactos multiplos. Os resultados foram
recolhidos através de um software de aquisicdo e tratamento de dados ligado em paralelo

ao equipamento.
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Figura 13 - Equipamento utilizado para realizar os ensaios de Impacto

Foram ensaiados trés provetes por cada série. Previamente a cada ensaio, a folga

compreendida entre o provete e o impactor foi manualmente ajustada eliminando-a.
3.4.3. Ensaios de flexdo em 3 pontos

O ensaio de flexdo em 3 pontos fornece uma indicagao qualitativa da ductilidade dos
materiais e consiste em dobrar um provete com eixo retilineo. Este ensaio necessita
que um provete seja apoiado com precisdo entre dois apoios, afastados conforme
especificado pelo fabricante do equipamento, para permitir a aplicacdo de uma carga
perpendicular ao eixo do provete e num ponto equidistante aos dois apoios, ou seja,

vao existir trés pontos de carga (Figura 14). O valor da forca é definido pelo utilizador.

Figura 14 - Ensaio de flexdo em 3 pontos[30]
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. L , . s
Ao aplicar uma forca (F) no centro do provete (E) onde é obtido o valor maximo de

flexdo, originando um momento fletor(Mf) (1).
Mf == (1)

Os dois suportes para apoio dos provetes sdao dotados de um pequeno rolete, que vai
permitir a deslocagdao do provete durante o ensaio, reduzindo o atrito e a friccdo entre
o provete e os apoios. Os resultados podem variar consoante a temperatura ambiente,
velocidade de aplicagdo da carga, defeitos superficiais e geometria da secgao

transversal do provete [31].

A resisténcia a flexdo foi calculada como sendo a tensdo nominal (o) provocada no
meio da seccdo utilizando o valor maximo da carga aplicada. A tensdo nominal de

flexao foi calculada pela formula (2) [32]:

5= 3FL )
"~ 2bh2

Estabeleceu-se a carga maxima aplicada como F, o comprimento do vdao como L, b

considerou-se a largura e o h a espessura do provete.

O equipamento utilizado para realizacdo dos testes de flexdo em 3 pontos é da marca
Shimadzu e modelo AG-X (Figura 15), com capacidade de aplicar cargas até 5 kN e
deslocamento de 3 mm/min. Os dois apoios do provete foram distanciados com 32

mm entre si, conforme a norma ASTM D790 — 10 [33].

30



CAPITULO 3 — MIATERIAL, EQUIPAMENTO E TECNICAS EXPERIMENTAIS

Figura 15 - Equipamento para realizar ensaios de flexdo em 3 pontos

Os provetes foram cortados ao meio e previamente a realizacdo de cada ensaio foi
verificada a espessura média de cada provete para inserir no software do equipamento
de ensaio. Tal como realizado nos outros ensaios, foram ensaiadas trés amostras de
cada ciclo de fadiga térmica para posteriormente calcular a média de forma a

minimizar possiveis falhas humanas ou materiais.
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4.Comportamento mecdnico dos
provetes

Apds serem submetidos ao processo de fadiga térmica, os provetes foram sujeitos a
ensaios de tracdo, flexdao e impacto, de forma a verificar o comportamento mecanico

dos laminados CFRP apds serem sujeitos ao processo de fadiga térmica.
4.1. Fragdo massica

Para determinar a fracdo madssica (fm) média dos laminados maquinaram-se 4
pequenos provetes com as dimensdes de 20 mm x 20 mm e foi registado o valor médio
da massa desses provetes. Para amostras de tecido de fibra de carbono (FC) foram
pesadas 8 camadas com a mesma area dos provetes. A partir desses valores foi
possivel determinar a percentagem de resina contida nos laminados. Na Tabela 4 estdo

mencionadas as médias dos resultados obtidos neste calculo

Tabela 4 - Calculo da fracdo massica média da fibra de carbono

P — Massa média Massa de 8 Massa da Fracao % Massica Desvio
do provete (g) | camadas de FC (g) | resina(g) | massica da FC padrdo (%)
Média 0,8887 0,5709 0,3178 0,6424 64,2% 3,40

O valor de médio da fracdo mdssica resultou em 0,6424 de tecido de fibra de carbono,
ou seja, em média existe 64,2% de tecido de carbono e 35,8% de resina. Os laminados

utilizados para este estudo apresentavam uma espessura média de 1,5 mm.

4.2. Variagdo mdssica

Nos ensaios de variacdo madssica, devido aos ciclos térmicos, verificou-se uma
diminuicdo da massa insignificante no decorrer do processo de fadiga térmica. Nos 52
de fadiga térmica verificou-se uma redugao massica de 0,48%. Estes resultados estdo
em concordancia com os obtidos por L. W. Chao Zhang et al.[34], utilizando fibra de
carbono GY70 e resina epdxida 934, mas sujeitando os laminados a 160 ciclos de fadiga

térmica. Esta perda minima de massa deve-se a fuga de gases de H,0, N, e
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hidrocarbonetos, resultados verificados por Shin et al. [35]. Apesar desta perda

massica ndo foi verificada macroscopicamente qualquer alteracdo nos provetes.

4.3. Comportamento mecdnico dos provetes a tragdo uniaxial

O comportamento mecanico dos provetes quando sujeitos a uma tracdo uniaxial

permitiu determinar a tensdo suportada pelos provetes.

Na Figura 16 estdo representadas as curvas da tensdo normal (o) em funcdo da
extensdo (€) obtidas no ensaio. Este grafico é uma representagao da série de controlo,
e tem um comportamento idéntico as outras séries ensaiadas. Podemos observar a

tensdo de rotura e a extensdo para cada provete e em cada série.

600

=
o
o9

Tensdo , 0 [MPa]
(]
8

0,0 0.5 1,0 1.5 2,0 25 3,0

Extensdo, € [mm]

Figura 16 - Ensaio de tragdo uniaxial para a série zero- Tensao x extensao

A tensdo normal média de rotura (o) é representada na Figura 17. Em cada série foram

ensaiados a tracdo uniaxial 3 provetes.
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Figura 17 - Ensaio de tragdo uniaxial - Tensdo maxima x numero de ciclos de fadiga térmica

Discussao de resultados

Verificou-se que a tensdo normal obtida ao longo das séries ensaiadas se mantém
dentro da mesma gama de valores. Os valores médios de tensao normal encontram-se
inseridos na mesma gama de valores, entre os 500 MPa e 580 MPa. Os resultados
obtidos mostram uma ligeira variacdo entre si, mas sem uma tendéncia definida. A
variacdo que se obtém pode derivar do processo de fabrico ser manual e as
qguantidades de resina epdxida serem varidveis. Estes resultados demonstram que o
processo de fadiga térmica ndo provocou alteragcbes nos laminados de CFRP,
indiciando que o choque térmico e as variacdes de temperatura ndao provocam

degradacdo macroscdpica nos provetes.

Como era previsivel, a resina epdxida utilizada mostrou-se efetivamente capaz para
suportar temperaturas positivas até 60°C, pois esta temperatura encontra-se bastante
abaixo do T, da resina utilizada. Para temperaturas negativas ndo era conhecido o
comportamento desta resina mas demonstrou igual capacidade para suportar

temperaturas de -40°C. Outro motivo para este comportamento inalteravel das
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propriedades dos laminados pode estar ligado a baixa expansdo térmica da fibra de

carbono, evitando a separacdo da fibra de carbono com a resina.
4.4. Comportamento mecdnico dos provetes a flexdo

O comportamento mecanico dos provetes a flexdo foi verificado através de ensaios de
flexdo em 3 pontos. Foram realizados trés ensaios em cada série, desde a série de
controlo, série zero (SO) com zero ciclos de fadiga térmica até a serie 9 (S9) com 52
ciclos. Os provetes utilizados neste tipo de ensaios foram posteriormente cortados ao

meio de modo a ser possivel a sua coloca¢cdo na maquina de ensaios.

Tabela 5 - Forga de rotura por série

SO S1 S2 S3 S4 S5 S6 S7 S8 S9
F_max
_[N] 672,7 603,6 744,8 791,1 792,6 770,5 741,8 | 1181,5 | 976,3 1216,7
1000
800
1
|
|
= 600 |
ety [
u.‘ |
o] ]
b 400 e
o
o
200
0
0,0 0,5 1,0 1,5 2,0

Deslocamento, d [mm]

Figura 18 - Ensaio de flexdo em 3 pontos para a série sete - Carga x deslocamento

Na Figura 18 estdo representados a tensdo maxima (o) e niumero de ciclos, obtidas

através de ensaio de flexdao em 3 pontos. Este gréfico é uma representacdo da série de
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controlo, e tem um comportamento idéntico as outras séries ensaiadas. Podemos

observar a tensao de rotura e a extensao para cada provete e em cada série.
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Figura 19 - Ensaio de flexdo em 3 pontos para todas as séries- Tensdo maxima x nimero de ciclos

Discussao de resultados

Os resultados obtidos neste tipo de ensaio ndo permitiram concluir se o processo de
fadiga afetou as propriedades dos laminados. O decréscimo esperado da for¢ca maxima
com o crescimento das séries ndo se verificou, revelando que os ciclos realizados ndo
influenciaram as propriedades dos provetes ao avangar no processo de fadiga térmica.
Este comportamento, mais uma vez, pode-se justificar pela baixa expansao térmica da

fibra de carbono e pelo elevado T, da resina epoxida.

4.5. Comportamento mecdnico dos provetes ao impacto

O comportamento mecanico dos provetes ao impacto foi analisado através de varios
pardametros, nomeadamente a energia eldstica e energia dissipada, carga maxima

obtida e o deslocamento do impactor na realizagdao dos ensaios.

Ao analisar os graficos de cada série observam-se algumas semelhancas e proximidade

entre os resultados de todas as amostras ensaiadas.
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Nas figuras abaixo apresentam-se quatro tipos de graficos, tipicos e semelhantes para

cada uma das series ensaiadas.

2000

- = 5101 V- '

1500

1000

Forga, F [N]

500

0,0 0,5 1,0 1,5 2,0 2,5 3,0 3,5
Deslocamento, d [mm)]

Figura 20 - Ensaio de impacto para a série um - Forga x deslocamento
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Figura 21 - Ensaio de impacto para a série um - Forga x tempo
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Figura 22 - Ensaio de impacto para a série um - Deslocamento x tempo
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Figura 23 - Ensaio de impacto para a série um - Energia x tempo
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Tabela 6 — Ensaio de impacto - tabela dos resultados médios por cada série

Série N° de ciclos | F_max [N] | d_max [mm] | E_elastica [%]
S0 0 1885,3 2,84 56,1
s1 2 1721,9 3,14 61,0
s2 5 1632,0 3,27 72,6
S3 9 1831,9 2,86 58,6
s4 13 1653,9 3,18 66,6
S5 16 1679,2 3,11 61,5
S6 19 1600,8 3,21 67,6
S7 28 1926,9 2,69 56,5
S8 35 1775,8 3,02 58,5
S9 52 1721,1 3,07 59,0

Na Tabela 6 sdo mencionados os resultados médios de cada série.

Na Figura 24 estdo representados os valores da tensdo maxima para as séries

ensaiadas.

2500

2000

1500

1000

Carga, Fmax [N]

500

0 2 5 0 13 16 19 28 35 52

Ndmero de ciclos, N

Figura 24 - Ensaio de impacto - Tensdo maxima x numero de ciclos de fadiga térmica
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Discussao de resultados

Analisando os graficos das figuras anteriores, verifica-se uma grande semelhanca entre
os valores de carga (Figura 24), energia absorvida (Figura 25) e deslocamento maximo
(Figura 26) obtidos em cada série. Observa-se igualmente que existe uma flutuagao
dos resultados obtidos, mas sem tendéncia definida. Verifica-se que os laminados
estudados sdo insensiveis, relativamente ao seu comportamento mecanico, as
condicbes de fadiga térmica impostas. Uma possivel justificagdo para este
comportamento podera estar associada a baixa expansao térmica da fibra de carbono

e pelo elevado T da resina epoxida.
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5.Conclusoes e sugestoes para
trabalhos futuros

5.1. Conclusoes

O estudo efetuado ao longo desta dissertacdo abordou o comportamento mecanico
em laminados de fibra de carbono apds estes serem sujeitos a um processo de fadiga

térmica. De seguida sdo mostradas, de forma resumida, as conclusdes principais.

Como principal conclusdo, verificou-se que o laminado de fibra de carbono em estudo
ndo se degradou ao ser submetido a ciclos de fadiga térmica com as condicdes de

temperatura para 52 ciclos de 16 horas por ciclo (8 horas a -40°C / 8 horas a +60°C).

Para os diversos ensaios realizados (ensaios tracdo, ensaios flexdo e ensaios de
impacto) verifica-se que ndo existiu alteracdo do comportamento mecanico dos

laminados com a aplica¢do do processo de fadiga térmica.

Nos ensaios realizados, embora se verifique uma flutuacdo de valores, ndao ha uma
tendéncia definida, sendo esta atribuida a possiveis variacdes nas caracteristicas

dimensionais e de produc¢ao dos provetes.

Verificou-se que existe mais dispersdo nos resultados (maior desvio padrdo) nos

ensaios de flexdo e impacto.

Os laminados de CFRP manufaturados mostraram um excelente comportamento

mecanico nos ensaios efetuados, a nivel macroscépico.

Para aplica¢Oes utilizando as mesmas condi¢Ges estudadas, é possivel confirmar um
bom comportamento da resisténcia mecanica, considerando a quantidade de choques

térmicos e duracdo do processo fadiga térmica entre -40°C e 60°C.

5.2. Sugestdes para trabalhos futuros

Na sequéncia deste trabalho surgiram aspetos que podem ser objeto de andlise mais
detalhadamente em trabalhos futuros. De seguida sdo enunciados alguns desses

aspetos:
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Fazer estudos semelhantes onde se realizem um maior nimero de ciclos de
fadiga térmica.

Comparar a divergéncia resultante entre varios laminados fabricados pelo
processo de moldacdo manual e pelo processo que envolva a utilizacdo de
autoclave.

Efetuar ensaios utilizando resinas com boa capacidade de suportar
temperaturas elevadas e analisar o seu comportamento a temperaturas
criogénicas.

Sujeitar laminados de CFRP a choques térmicos com gamas de temperaturas
superiores as utilizadas (proximas do seu T;) neste estudo e verificar o

comportamento dos mesmos.
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Anexo (A) - Resultados dos ensaios

Resultados dos ensaios de flexao em 3 pontos

N° de Ciclos | Série o_med Desvio padrao F_méd Desvio padrao
[MPa] (o) [%] [MPa] (F_méd) [%]

0 SO 586,51 50,10 1035,66 22,28

2 S1 672,68 34,72 694,18 21,49

5 S2 613,91 54,83 739,39 135,80

9 S3 604,62 45,19 836,61 91,82

13 sS4 597,02 35,89 1071,11 279,97

16 S5 694,31 13,22 1009,17 216,56

19 S6 580,30 74,27 830,87 60,32

28 S7 647,21 15,10 867,03 125,23

35 S8 643,00 60,51 1311,24 129,70

52 S9 601,53 29,32 1149,84 173,57

Resultados dos ensaios de tragdo
N° de ciclos | Série o_med Desvio padrao F_Média Desvio padrao
[MPa] (o) [%] [MPa] F_Média [%]

0 SO 505,72 16,99 13513,92 414,10
2 S1 529,85 32,49 14512,56 1689,23
9 S3 537,02 12,23 12128,7 377,32
16 S5 529,17 30,99 13744,79 442,53
28 S7 508,07 9,89 13728,68 186,66
35 S8 537,17 12,11 14088,41 288,31
52 S9 559,43 10,48 14609,2 1152,35




Resultados dos ensaios de Impacto

N° de Ciclos Série F_Média [MPa] Desvio padrao F_Média [%]
0 SO 1885,33 34,99
2 S1 1671,68 74,08
5 S2 1632,01 44,04
9 S3 1831,92 35,92
13 S4 1653,88 44,67
16 S5 1604,84 119,78
19 S6 1600,78 30,93

28 S7 1926,87 32,81
35 S8 1706,04 124,11
52 S9 1721,12 74,41
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Anexo (B) — Ficha técnica tecido de fibra de
carbono
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Anexo (C) — Ficha técnica da resina e
endurecedor
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