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RESUMO

Esta pesquisa tem por objetivo inspecionar através da técnica de termografia
infravermelha, danos por impacto queda de peso e por indentagdo quase estdtica em materiais
compdsitos tipo sanduiche de uso aerondutico. A motiva¢do surgiu a partir do estudo de
aeronaves com estruturas e elementos fabricados com materiais compdsitos, onde constatou-se
que a capacidade de carga assim como a confiabilidade da aeronave para realizar voo diminui
drasticamente quando sofrem impactos de baixa velocidade. A metodologia utilizada fez uso
de uma camara de isolamento térmico previamente projetada para ensaios termograficos.
Realizou-se ensaios de impacto queda de peso e ensaio quase estatico de indentagdo com intuito
de incluir danos com vdrios niveis de energia, em seguida foi realizado o ensaio termogréfico
das placas em materiais compdsitos com e sem danos, onde se definiu o melhor tempo de
aquecimento para obten¢do dos termogramas. Como resultados, se analisou os danos na face
superior e posterior o ensaio termografico, onde os danos impostos nos compdsitos com ensaio
queda de peso foram mais severos que os danos por indentagdo quase estdtica. Para o ensaio
termografico obteve-se termogramas de compdsitos sem danos e foi possivel realizar a
comparacdo com os compositos danificados, onde observou-se que danos tipo fratura de fibra
pdde ser captado via termografia infravermelha. Entao, conclui-se que € possivel a inspe¢ao via
termografia em compdsitos sanduiche em ambiente de laboratério, mas esta ndo se mostrou

vidvel para detectar danos ocasionados por energia inferior a 15,6 J.

Palavras-chave: Danos em compdsitos aeronduticos. Termografia em compdsitos.

Termografia ativa.



BATISTA, K. V. STUDY THERMOGRAPHIC OF IMPACT DAMAGE AND QUASI-
STATIC INDENTATION IN AERONAUTICAL SANDWICH COMPOSITE
MATERIALS. 2019. Dissertation. (Graduate Program in Mechanical Engineering). Federal

University of Campina Grande, Campina Grande, State of Paraiba, 2019.

ABSTRACT

This research aims to inspect through the infrared thermography technique damages by
drop weight impact and by almost static indentation in aeronautical composite sandwich
materials type. The motivation arose from the study of aircraft with structures and elements
made of composite materials, where it was found that the load capacity as well as the reliability
of the aircraft to perform flights decreases dramatically when they suffer low speed impacts.
The methodology used made use of a thermal insulation chamber previously designed for
thermographic tests. Drop weight impacts and almost static indentation tests were used to
include different energy levels of damage, followed by the thermographic tests of the plates in
composite materials with and without damages, where we defined the best heating time to
obtain the thermograms. As results, we analyzed the damages in the upper and posterior faces
of the thermographic test, where the damages imposed on the composites with drop weight tests
were more severe than the damages by almost static indentation. For the thermographic test,
thermograms of composites with and without damage were obtained and it was possible to
compare them with the damaged composites, where it was observed that damage type of fiber
breakage was easily identified. Therefore, it was conclude that it is possible to inspect through
thermography in composites sandwiches materials in laboratory environment, but this method

did not show viable to detect lower damages impacts of 15.6 J or lower.

Keywords: Impact on composite materials. Thermography in composite materials. Active

thermography.
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CAPITULO I

1 INTRODUCAO

No desenvolvimento de um projeto mecanico a selecio dos materiais consiste em uma
das etapas mais importantes para obten¢do de um produto competitivo no mercado. Diante dos
tipos de materiais, metais, polimero, ceramicos € compositos, cabe aos profissionais,
notadamente engenheiros, responsaveis pelas tarefas de desenvolvimento de produto, projeto,
analise estrutural e processo, assimilar o potencial de cada material a ser selecionado, extraindo
deles todas as qualidades, como também simultaneamente apreciar suas limitagdes.

O emprego dos materiais compdsitos tem tido participag@o ativa nas ultimas décadas,
especialmente naquelas envolvendo tecnologias de ponta. De acordo com Rezende (2000),
atualmente as conquistas tecnolégicas principalmente relacionadas com aplicacdes em dreas
tais como aerondutica e aeroespacial se tornaram vidveis apds o surgimento dos compdsitos
estruturais. Os materiais compdsitos se tornaram a melhor opcdo em tecnologia de materiais
para uso aerondutico, principalmente por reunirem duas propriedades de suma importincia para
esse setor: baixo peso e alta resisténcia permitindo a redu¢do da quantidade de material utilizado
e reducao do consumo de combustivel. A substituicao do aluminio por compdsitos poliméricos
estruturais, por exemplo, permite uma redugdo de peso de 20 a 30%, além de 25% na reducdo
do custo final de obtencdo das pecas.

No Brasil, um dos exemplos mais recentes € apresentado pela empresa Embraer no seu
projeto da aeronave KC-390, cuja aeronave apresenta grande uso de materiais compdsitos em
seu protétipo. Todas as superficies moveis, flapes, ailerons, profundor, leme e spoilers entre
outros componentes criticos como estabilizador horizontal, carenagem, asa-fuselagem sdo
feitos de materiais compositos totalizando em 14% o uso desses materiais no projeto (Fig.1).
Para aeronaves de pequeno porte, essa porcentagem € ainda maior, mais de 60%, os materiais
compdsitos estdo presentes desde do projeto da longarina, assim como no revestimento da asa

até em toda a estrutura da fuselagem.
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Figura 1 — Aeronave KC 390 da empresa Embraer.
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Fonte — Revista Asas.

Um problema prético ao qual os compdsitos estdo sujeitos, e extremamente importante
para o desempenho seguro desses materiais nas diversas aplicagdes em que sdao usados, estd
ligado ao dano produzido por impacto de baixa energia. Nesses eventos, o compdsito pode ndo
apresentar defeito externo de facil detec¢do, portanto, eventuais danos estruturais ocasionados
pelo impacto podem passar desapercebidos. Um exemplo tipico de impacto de baixa energia
sobre uma estrutura fabricada com materiais compdsitos sdo os pedriscos jogados pelas rodas
de um aeroplano sobre sua fuselagem, durante as operagcdes de pouso, decolagem e taxiamento.
O material submetido a repetidos impactos de baixa energia pode vir eventualmente a falhar
em servico, embora seu aspecto externo ndo esteja seriamente comprometido (ALMEIDA;

MORAIS; 2001).

Para garantir a confiabilidade da estrutura em voo, € necessario avaliar os danos, porém
o custo de fabricagdo de estruturas aeronduticas € alto, logo realizar ensaios nao destrutivos sao
ideais pois ndo altera de forma permanente suas propriedades fisicas, quimicas, mecanicas ou
dimensionais. Segundo Almeida (2010), um dos métodos ndo destrutivos que se destaca cada
vez mais € a termografia infravermelha (TIV) devido a facilidade proporcionada na inspe¢cao
de grandes aéreas em relativamente curtos espagos de tempo e também pelo seu potencial em
precisdo na detec¢do e localizacdo de danos em laminados compdsitos rigidos.

A termografia infravermelha possibilita um mapeamento térmico da superficie de

qualquer objeto, mesmo com geometrias complexas, de forma remota e ndo invasiva, a partir
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da energia térmica irradiada por tal objeto na faixa eletromagnética infravermelha do detector.
E uma técnica segura para ambos, o operador e o0 material, e também é rapida. Além disso, néo
ha contato entre operador e a peca, 0 que garante que niao haja contaminagdo e possibilita a
inspecdo mesmo que esta seja realizada hd uma certa distancia, eliminando possiveis perigos
do ambiente para operador. J4 foi provado que a técnica é apropriada para anélise de diversos
materiais € que € muito efetiva em andlise de compdsitos, pois permite a visualizacdo de
impactos internos. Sendo essa a maior dificuldade principalmente em termorrigidos, nos quais

as falhas podem surgir internamente sem serem vistas na superficie externa (MEOLA, 2016).

1.1 Objetivos

1.1.1 OBJETIVO GERAL

Verificar se a técnica da termografia ativa pode detectar danos por impacto e por

indentacdo quase estitica em materiais compdsitos tipo sanduiche de uso aerondutico.

1.1.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

A fim de alcancar o objetivo geral, apresentam-se os seguintes objetivos especificos:

e Determinar a menor energia de impacto que causa dano de dificil detec¢do nos materiais
compdsitos sanduiche;

e Realizar ensaios de impacto em materiais compoésitos para introdugdo de danos de baixa
velocidade;

e Determinar o tempo de aquecimento que possibilite a detec¢do dos danos nos materiais
danificados;

e Analisar a variacdo de temperatura entre regides danificadas e relacionar com os tipos
de danos presentes nos compdsitos;

e Realizar comparagdo entre os termogramas padroes obtidos de pecas nao danificadas
com os termogramas capturados das pecas danificadas.

e Concluir se a técnica € vidvel para detectar danos de baixa energia.

1.2 Justificativa

Este trabalho se justifica por diversos aspectos, mas destaca-se a redu¢do do tempo para
a detec¢do de danos em materiais compdsitos sanduiche de grandes dreas, além de proporcionar
desenvolvimento regional, pois € um estudo desenvolvido em parceria com a primeira empresa

aeronautica do estado da Paraiba.
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1.3 Delimitacido do Trabalho

Este trabalho se limita a avaliar a capacidade da termografia infravermelha ativa para
deteccdo de danos em compdsitos com aplicacdo aerondutica. Para tanto, delimitou-se este
trabalho quanto ao tipo de compdsito, quanto ao tipo de dano de impacto e quanto ao ambiente

onde os ensaios seriam realizados.

Optou-se para o desenvolvimento desta pesquisa um material compdsito sanduiche cuja
face superior consiste em um laminado hibrido, laminado de fibra de vidro na fase inferior e
nucleo de espuma em PVC. Quanto ao tipo de dano de impacto, se limitou a dano de impacto
ocasionado por queda de peso e dano causado por indentagdo quase estdtica. JA quanto ao
ambiente onde os ensaios seriam realizados, determinou-se um laboratério onde as variaveis

ambientais podem ser medidas e controladas.

1.4 Estrutura do Trabalho

Este trabalho esté estruturado em 7 (sete) capitulos, a saber:

No Capitulo I se contextualiza e apresenta o problema de estudo, o objetivo geral e

especificos, as justificativas, a delimitagdo do trabalho e como o texto foi estruturado.

No Capitulo II apresenta-se a revisdo da literatura onde sdo apresentadas a

fundamentacdo tedrica sobre os materiais compositos.

No Capitulo III sdo apresentados os tipos e a classificagdo dos danos em materiais

compdsitos quanto a velocidade de impacto.

No Capitulo IV apresenta-se a radiacdo térmica e seus principios como, radiacio
infravermelha, o conceito de corpo negro, emissividade, a Termografia, suas varidveis,
aplicacdes da técnica e trabalhos ja realizados a respeito da utilizacdo da Termografia na

industria aeronautica.

No Capitulo V apresentam-se os materiais € métodos empregados para realizacdo desta

pesquisa.
No Capitulo VI apresentam-se os resultados e suas discussoes.

No Capitulo VII apresentam-se as conclusdes e as sugestdes para trabalhos futuros.
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CAPITULO II

2 MATERIAIS COMPOSITOS
Este capitulo apresenta a revisdo da literatura sobre os tipos e a classificacdo dos
materiais compdositos, seguido dos principais materiais utilizados para confeccao de compdsitos

sanduiche estruturais.

2.1 Definicao e classificacao

Muitos componentes mecanicos utilizados atualmente requerem materiais com
combinacdes de propriedades ndo usualmente satisfeitas pelas ligas de metais convencionais,
ceramicas e materiais poliméricos. Varias estruturas do setor aerondutico, automobilistico e
aeroespacial necessitam possuir baixo peso, alta resisténcia, alta rigidez e resisténcia a abrasao
e ao impacto. O acelerado desenvolvimento de materiais compositos refor¢ados, ocorrido
acentuadamente nos dltimos anos, tem propiciado aos projetistas, novas alternativas para

solucionar tais problemas, fornecendo-lhes um novo leque de possibilidades (TITA; 2003).

Um compdsito pode ser considerado um material multifase que exibe uma combinagdo
de propriedades, possibilitando assim, um desempenho melhor desse material frente a cada fase

da sua composicao, caso essas fossem empregadas individualmente (CALLISTER, 2000).

Os compdsitos podem ser formados pela combinagdo de materiais de diversas classes
(metais, ceramicos, polimeros e elastdmeros), de acordo com as propriedades de interesse e
aplicacdo pretendida. As matrizes poliméricas sao divididas em termoplésticas, termorrigidas e
borracha. Os compésitos termorrigidos sdo os mais utilizados na inddstria devido sua
versatilidade e facil processamento, estdo presentes nos mais diversos segmentos industriais
por apresentarem excelentes propriedades mecénicas aliadas a baixa densidade, sendo
alternativa para substitui¢cdo de ligas metdlicas, atendendo requisitos severos de resisténcia
mecanica e quimica, com boa resisténcia a fadiga, a corrosdo e capacidade de serem

processados para formacdo de estruturas complexas (KHAN et al., 2010; YAN et al., 2012).

Esses materiais que formam o compdsito podem ser classificados como matriz (fase
continua ou matriz) ou reforco (fase dispersa). A matriz tem como funcdo manter os refor¢os

unidos, transmitindo a estes o carregamento aplicado. Os refor¢os tém como fungdo suportar os



23

carregamentos transmitidos pela matriz. Devido a grande variedade de compdsitos, Callister
(2000) os classifica como: compositos refor¢cados por particulas, compositos reforgados por
fibras e compdsitos estruturais como apresenta a Figura 1. Neste trabalho serdo abordados
especificamente os compdsitos estruturais sanduiches, que sdo compostos por duas faces e um

nucleo.

Figura 2 - Classificagdo para materiais compositos.

| Compdsitos

v i v
Particulas Fibras Reforcantes Estruturais
Eeforcantes
Particulas Particulas Continua Curta Laminados sanduiches

Grandes Pequenas (alinhada) || (picada)

i—l—#

Aleatéria Orientada

Fonte — CALISTER (2000).
2.2 Compésitos sanduiche

De acordo com Mendonga (2005), as placas chamadas sanduiche constituem um tipo
especial de laminado, composto por trés itens principais: duas camadas externas, finas,

chamadas faces e uma camada interna, espessa, chamada nucleo como apresenta a Figura 3.

Figura 3 - Painéis sanduiches com nucleos: (a) poliméricos, (b) colmeia, (c) corrugado.

h [li L

Fonte — CALLISTER (2000).

O uso desse tipo de estrutura € usualmente utilizado na industria aeroespacial, offshore

e naval devido a sua capacidade de aliar alta rigidez a flexao e baixo peso.
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A principal funcdo das faces, confeccionadas de material resistente, nesse tipo de
estrutura € fornecer a rigidez a flexao e ao cisalhamento requeridas e suportar, por conseguinte,
as cargas de flexdo e de cisalhamento no plano. Uma das fun¢des do nicleo € separar as faces,

garantindo um alto momento de inércia.

O ntcleo é composto geralmente por um material com densidade especifica bem menor
que as faces laminadas, porém sua espessura ¢ muito superior a do adesivo e as das faces
laminadas, visando assim aumentar a propriedade de inércia transversal da estrutura sanduiche,
além de transmitir os carregamentos transversais de uma face a outra através de sua resisténcia.
O material do nicleo deve ser resistente o suficiente para evitar um esmagamento precoce do
mesmo de maneira que a estrutura sanduiche se comporte como uma tnica peca rigida e estavel.
Dessa forma, opta-se muitas vezes por ter um nicleo construido a partir de materiais celulares,
tais como: 1) estruturas metalicas em forma de colmeia (honeycomb); 2) espumas fabricadas a
partir de polimeros expandidos; 3) madeiras, que sdo estruturas celulares encontradas na

natureza (CALIRI JUNIOR; 2010).

Dentre os materiais tipicos utilizados na confec¢do das faces estao as ligas de aluminio,
o0 titanio, o ago, os plasticos reforcados com fibras e a madeira compensada. J4 no caso do
nicleo, podem ser utilizados polimeros em espuma, borrachas sintéticas, madeira de baixa

densidade e cimentos inorganicos.

As estruturas do tipo sanduiche tém sido vistas atualmente como uma nova classe de
material, leve, porém, resistente, que desperta um grande interesse devido as suas grandes
capacidades mecanicas. Trata-se, portanto, de um material inovador, que pode reduzir o peso
final da estrutura em que for utilizado. Como mostrado, as estruturas sanduiche vém sendo
utilizadas nas mais diversas dreas, tais como aeroespacial, civil, automobilistica e até na

confecgao de eletrodomésticos.

Projetos de estruturas do tipo sanduiche t€m sido concebidos e adotados como um meio
de gerar estruturas resistentes, durdveis e de baixo peso. Essas estruturas sdo especialmente
eficientes na transferéncia de cargas de flexao e compressao. O uso delas vem se expandindo

devido a sua capacidade de combinar alta rigidez a flex@o e baixo peso.

A importancia da diminui¢ao do peso de estruturas foi primeiramente reconhecida pelas
inddstrias aeroespaciais, pois nelas o projeto estrutural do avido € controlado mais pelo peso

que pelo custo. Em contrapartida, nas industrias civil, mecanica e automotiva, os custos sdo as
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consideracdes iniciais, apesar de que o peso do sistema afeta os custos e o desempenho. Outro
fator importante nessas consideragdes € que a crescente falta de matéria-prima e o rapido
esgotamento das fontes de energia convencional aumentam a necessidade de estruturas leves,

eficientes e de baixo custo.

Os nidcleos das estruturas sanduiches por muito tempo t€m sido compostos
majoritariamente por pequenas estruturas do tipo colmeia. Essas pequenas estruturas por
apresentarem uma regularidade dimensional em sua estrutura, seu comportamento
macroscopico pode ser previsto através de modelos via andlise micro-mecanica da colmeia sem
grandes dificuldades. Todavia, os custos do processo e do material dessas colmeias, levaram os
engenheiros a procurar novos materiais para substituir tais nicleos. Um dos materiais mais bem-
sucedidos tém sido os nucleos poliméricos fabricados a partir da expansao de polimeros, ou

seja, as espumas poliméricas (CALIRI JUNIOR; 2010).

E importante ressaltar que os nticleos poliméricos ndo somente sio aplicados visando
uma reducdo de peso, mas também com outros propositos, tais como: 1) absorvedores de
energia de impacto, dado sua grande variacdo de volume caracteristica apds impacto ou
aplicacoes de esforcos elevados; 2) como isolantes térmicos e elétricos devido ao gis que ocupa
mais de 95% do volume aparente dessas estruturas; 3) para o controle de vibragdes se aplicados

como atenuadores de ondas mecanicas (som).

2.2.1 MATERIAIS UTILIZADOS PARA COMPOSITOS AERONAUTICOS

As faces superior e inferior dos painéis sanduiche de grau aerondutico sdo painéis
rigidos, cuja espessura varia de fracdes até dezenas de milimetros, formados geralmente pela
combinagdo de duas fases distintas, quais sejam, uma matriz polimérica (termorrigida ou
termoplastica) e um reforco ceramico/polimérico (fibras de carbono, vidro, quartzo ou

aramida).

O reforco € a fase dispersa de um compdsito, material sobre o qual os esforgos sdao
transmitidos e distribuidos. Podem ser classificados de acordo com o tipo (natural ou sintética)
e tamanho (particulado, fibras curtas, longas e continuas) e podendo ser aplicadas em diferentes
orientacdes (paralela, longitudinal ao eixo ou aleatérias), tendo propriedades mecanicas
distintas dependendo do plano avaliado. As propriedades mecanicas do compdsito tendem a ser
maiores quanto maior for o comprimento da fibra (alta razdo de aspecto L/D
(comprimento/diametro) e mais uniformemente distribuidas estiverem (bidimensional),

conferindo maior performance em aplicacdes estruturais.
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Diversos tipos de reforcos naturais (ex.: 13, juta, curaua, ramie) e sintéticos (carbono,
vidro, aramida, polietileno) podem ser empregados na forma¢do de um compdsito, levando sem
consideracdo os requisitos de projeto, de modo a otimizar as propriedades de interesse, podem

ser utilizados de modo individual ou combinado (PAGNONCELLI; 2016).

O uso de refor¢os continuos (fibrosos) confere um carater direcional (anisotrépico) as
propriedades dos compdsitos, dai a necessidade de uma distribui¢ao balanceada dos arranjos e
arquitetura do tipo tape (unidirecional) ou tecido (bi- ou tridirecionais). As fibras sao
mecanicamente resistentes, rigidas e leves, sendo as verdadeiras responsaveis pela tao desejavel
caracteristica de elevada tolerdncia a danos exibida pelos compésitos fibrosos, quando

comparados aos materiais monoliticos metdlicos, ceramicos ou poliméricos (PORTELA; 2011).

Para aplicacdes estruturais de elevada responsabilidade empregam-se exclusivamente
as chamadas fibras continuas, as quais podem ser fornecidas na forma unidirecional (fita),
bidirecional (tecido), ou mesmo tridirecional (braids). A Figura 4 (a) apresenta em detalhes uma
vista de topo do arranjo de fibras de vidro segundo a trama mais simples, enquanto a Figura 4
(b) apresenta uma vista em corte da correspondente se¢do transversal, em que se observam as
fibras nas orientagdes 0 e 90°, bem como a matriz de resina epoxi (fase preta) que envolve

completamente o reforco fibroso.

Figura 4 - (a) Vista superior da trama de um tecido bidirecional 0/90 de fibras continuas de vidro; (b)

Vista em corte da secdo transversal.

(b)

Fonte — MIRANDA (2011).

Como reforcos estruturais, além das fibras de carbono podem ser utilizadas também as
de vidro e de aramida, sejam elas empregadas individualmente ou entdo de forma combinada
(compésitos hibridos), visando neste dltimo caso a compensagao das deficiéncias de uma ou
outra fibra utilizada. Como exemplo cléssico, fibras de vidro com adequada resisténcia ao

impacto e a tragdo podem ser combinadas as fibras de carbono, as quais tipicamente exibem
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alto médulo de elasticidade e elevada resisténcia mecanica, no reforco de compdsitos
poliméricos. Desta forma, as fibras de carbono exercem sua funcao estrutural primaria provendo
resisténcia e rigidez ao componente estrutural, enquanto as fibras de vidro, além de proverem
boa resisténcia a cargas dindmicas, atuardo como elemento de tolerancia a danos caso as fibras
de carbono sejam eventualmente rompidas apds a sua relativamente baixa deformacdo para

fratura seja excedida (MIRANDA; 2011).

A Figura 5 apresenta as principais propriedades mecanicas e fisicas das fibras

comumente utilizadas na fabricacdo de painéis sanduiche estruturais na industria aerondutica.

Figura 5 — Propriedades das fibras mais utilizadas pela industria aerondutica.

Massa Limite Modulo Temperatura Modulo Resisténcia
Material especifica resisténcia elasticidade fusao especifico  especifica
(kg/m?) tracao (MPa) (GPa) (°C) (MJ/kg) (MJ/kg)
Kevlar® 1.440 4.485 124 500 86,1 3,11
Vidro-E 2.550 3.450 72 <1.725 28,2 1,38
Vidro-S 2.500 4.485 87 <1.725 34,8 1,79
Carbono de
alta 1.750 5.660 276 3.700 158 3,23
resisténcia
Carbono de
alto médulo 1.900 1.860 530 3.700 279 0,98

Fonte — PORTELA (2011).

No caso de uso de matriz polimérica, esta proporciona protecdo mecanica contra o
desgaste por abrasdo das fibras, isolamento destas Ultimas contra agentes agressivos externos,
suporte das fibras contra micro-flambagem, além de garantir a transferéncia das tensoes para o
elemento fibroso de refor¢o. Esta transferéncia se verifica por intermédio do atrito e/ou da
adesdo entre as fases matriz e reforco, e esta regido em que se efetiva a transmissao de esforgos
mecanicos é denominada interface. As matrizes poliméricas podem ser classificadas em dois
tipos; termorrigidas e termopldsticas, conforme a influéncia da temperatura em suas

propriedades fisicas (CAMPBELL, 1. H.; CRONE, B. K.; 2006).

Segundo Santos (2010), a matriz desempenha um papel fundamental na qualidade do

acabamento superficial do equipamento/estrutura.

As caracteristicas mais importantes de uma resina polimérica aplicada como matriz
estdo associadas a sua capacidade de absorver energia de impacto e a sua habilidade de interagir

fisica e quimicamente com o reforco fibroso. Embora existam vérios tipos de resinas utilizadas
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em compdsitos pela inddstria aerondutica, a maioria das pecas estruturais ainda sdo feitas com

resina termofixa, particularmente a classe dos epoxis (PORTELA; 2011).

Os painéis-sanduiche estruturais contém um nucleo que pode ser confeccionado ou com
espuma rigida, possuindo células fechadas, como, por exemplo, os fabricados com resina
termorrigida fendlica, e polimeros termopldsticos como o poli-cloreto de vinila (PVC),
polipropileno (PP) e o polimetilmetacrilato (PMMA), ou do tipo colmeia. A Figura 6 apresenta

ntcleo de espuma e do tipo colmeia.

Figura 6 — Nicleos para compdsitos sanduiches; (a) nicleo de espuma PVC; (b) nicleo do tipo

colmeia.

(a) (b)

Fonte —Nautic.com, acesso 22/02.
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CAPITULO 111

3 DANOS EM COMPOSITOS AERONAUTICOS

Este capitulo apresenta a revisdo da literatura sobre os materiais compdsitos aplicados
na inddstria aerondutica, seguido pelos modos de danos e modos de falhas que comumente os
materiais compoOsitos sanduiche apresentam quando submetidos a impactos de baixa

velocidade.
3.1 Compésitos estruturais com aplicacao aeronautica

Compositos epoxi reforcados com carbono foram introduzidos em estruturas
aeroespaciais devido a suas propriedades especificas, como alta resisténcia ou for¢a para
propor¢des de peso e boa tolerancia a fadiga. De acordo com Chung (2010), citado por Wagih,
Blanco e Costa (2015), apesar dessas vantagens, as estruturas externas sao propensas a danos
causados por impactos como quedas de ferramentas ou ataques de pdssaros, o que pode

prejudicar o desempenho da capacidade de carga.

Para lidar com essa baixa tolerancia ao dano, estruturas compostas sdo projetadas com
um alto fator de seguranga, acarretando numa estrutura mais robusta e consequentemente num
consumo maior de combustivel (Iannucci; Ankersen 2006, apud WAGIH, BLANCO e COSTA
2015).

Conforme definido na Circular Consultiva da Administracdo Federal de Aviagdo
(Federation Aviation Administration- FAA) 25.571-1C, para aeronaves de transporte, a
tolerancia a danos € a caracteristica da estrutura que permite reter sua resisténcia estrutural
necessaria por um periodo de uso apds a estrutura sofrer um determinado nivel de fadiga,
corrosao ou danos acidentais. O conhecimento sobre os tipos de danos, a taxa de crescimento
dos mesmos e a for¢a residual sdo fatotes utilizados como base para inspecao que ird garantir a

aeronavegabilidade da aeronave.

Os projetos de estruturas aeronauticas possuem normas especificas para garantir
confiabilidade e seguranca a tripulagdo de voo. No desenvolvimento do projeto aeronautico, as

estruturas sdo dimensionadas para suportar a carga limite multiplicada por fatores de segurangas
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e por fatores de cargas, resultando na carga udltima, a qual ndo deve ser ultrapassada sob
nenhuma hipétese, pois, caso isso ocorra a estrutura sofrerd falhas definitivas levando-a ao

colapso como esta apresentado na Figura 7.

Figura 7 — Diagrama v-n.
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Fonte — MIRANDA (2006).
O diagrama v-n representa uma maneira grafica para se verificar as limitacdes
estruturais de uma aeronave em fun¢do da velocidade de voo e do fator de carga “n” a qual o
avido estd submetido. Através do diagrama v-n hé basicamente duas limitagcdes estruturais que

devem ser consideradas no projeto:

1. Fator de carga limite: Se n < fator de carga limite, a estrutura sofre uma
deformacao eldstica. Caso n > fator de carga limite, ocorrerd deformagdo pléstica, mas nao

havera ruptura do material.

2. Fator de carga dltimo: Representa o tltimo valor antes de que haja ruptura na

estrutura.

Na estrutura compdsita, os danos causados por um evento de impacto podem ser mais
prejudiciais e menos visivel do que nos metais, devido a isto é de fundamental importancia
entender a deformacao e mecanismos de danos em materiais compdsitos, pois em impactos de
baixa velocidade ocorre invisiveis danos que niao podem ser visualizados a olho nu, podendo
acarretar em falhas severas que comprometem a confiabilidade da estrutura aerondutica. A
Figura 8 apresenta a comparacdo entre uma estrutura compdsita e uma estrutura metalica

quando sofrem um dano.
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Figura 8 — Comportamento de uma estrutura compdsita e uma estrutura metélica quando apresentam

um dano.
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Fonte - Composite Materials handbook (2014).

Este esbo¢o mostra a diferenca que pode ser encontrado entre o dano de impacto nio
crescente em uma estrutura compdsita, visto que os compdsitos possuem resisténcia a fadiga, e
um propenso a crescer na estrutura metdlica. Enquanto que a resisténcia do compdsito cai
drasticamente, reduzindo praticamente a metade, a resisténcia da estrutura metdlica cai
progressivamente devido a propagacdo da trinca. Em ambas condi¢des, a capacidade de carga
€ reduzida abaixo da carga ultima, situacdo na qual a aeronavegabilidade da aeronave é
prejudicada. Quando detectado, o dano na estrutura compdsita ou metdlica pode ser reparado
possibilitando que a capacidade do avido seja recuperada de forma eficiente. Assim, a questao
prioritdria se torna definir um intervalo de inspec@o para que as aeronaves apresentem niveis

equivalentes ou superiores de seguranca.

De acordo com Cairns e Wood (2009), ha uma significativa reducdo da tensio
admissivel em materiais compdsitos quando esses materiais apresentam danos, sejam visiveis

ou ndo. A Figura 9 apresenta possiveis causas da reducio da tensdao em compdsitos.
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Figura 9 — Causas que resultam na diminui¢do da tensdo admissivel dos materiais compdsitos
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Percebe-se que os danos, sejam visiveis ou indetectaveis, ¢ um dos principais motivos
para que a resistencia da aeronave seja comprometida. O compoésito ndo possui a ductilidade
dos metais e ndo conseguem absorver a energia de pequenos impactos através de deformacdes
locais como alguns metais conseguem. Na melhor das situagdes ele consegue absorver grandes
quantidades de energia de impacto, porem por mecanismos que degradam e danificam o

compdsito (POTTER, 1997).

O Handbook Military especifica que héd trés zonas em que os danos em estruturas
aeronduticas se classificam. H4 uma situacdo intermedidria em que danos que ndo eram

detectdveis anteriormente tornar-se detectdvel como pode ser visualizado na Figura 10.

Figura 10 — Classificacdo dos danos em estruturas aecronduticas.
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33

Os danos que caem na Zona 1 sdo danos indetectdveis de menor energia, € devem ser
capazes de suportar a carga ultima durante toda a vida util da estrutura. Os danos contidos na
Zona 2 sdo detectdveis nos intervalos de inspec¢do programados e devem poder suportar a carga
limite. Danos na Zona 3 sdo danos indetectdveis de maior energia (por exemplo, impacto do
veiculo em solo contundente de alta energia). Nominalmente, esses danos devem ser capazes

de resistir a carga final.

Esta classificagdo imposta pela Federacao Americana de Aviagdo, visa assegurar que 0s
danos detectdveis no impacto serdo, de fato, detectados em tempo habil pela tripulacdo de voo
e que possam ser reparados antes que a forca seja reduzida abaixo da capacidade de carga limite.
Se o nivel de dano detectdvel ndo pode ser encontrado com um alto grau de confianga, deve ser

considerado nao detectavel.

De acordo com Cvitkovich e Jackson (1999), citado por Vella e Muscat (2014), embora
o dano nem sempre seja facilmente detectado pela inspecdo visual ndo destrutiva, a influéncia
do dano de impacto pouco visivel, (Barely Detectable Impact Damage - BVID), pode ter efeitos
prejudiciais nas propriedades do material apds o impacto. Em alguns casos, € relatado que a

BVID diminui a resisténcia residual de um painel de sanduiche composto em 50%.

O Regulamento Brasileiro de Aviacdo Civil (RBAC), assim como a Administracdo
Federal de Aviacdo (FAA), estabelecem critérios rigorosos para inspec¢ao das aeronaves, pois,
toda a estrutura aerondutica deve apresentar integridade fisica em perfeitas condi¢cdes para que
0 avido possibilite suportar os esfor¢os solicitantes oriundos da maior carga de projeto, ou seja,

a carga ultima (Ultimate Load).

A natureza fragil de algumas resinas poliméricas causa preocupagdo sobre sua
capacidade de resistir a danos e, se danificados, sua capacidade de transportar as cargas
necessdrias ou executar outras fungdes quando ja danificadas. Nos compdsitos de matriz

polimérica, outros danos, tais como degradacdo ambiental ou delaminac¢do e quebra de fibras.

A resisténcia a danos e a tolerincia a danos diferem na medida em que a primeira
quantifica os danos causados por um evento especifico, enquanto o segundo aborda a
capacidade da estrutura de tolerar um dano. A tolerancia a danos fornece uma medida da
capacidade da estrutura de sustentar cargas de projeto e executar suas fungdes operacionais com
um nivel de dano ou defeito. Consequentemente, a preocupagdo com a tolerancia a danos € com

a estrutura danificada para continuar em servico com seguranca até que o dano possa ser
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detectado pela inspecdao de manutencao programada (ou mau funcionamento) e ser reparado,

ou até que o limite de vida seja atingido.

A resisténcia a danos estd relacionada com a durabilidade, atende principalmente a
questdes econdmicas (por exemplo, com que componente precisa de reparo), enquanto a

tolerancia a danos trata da operagao segura de um componente.

Danos e defeitos em materiais compdsitos sdo conceitos distintos, enquanto que o0s
defeitos (defect., flaw) sdo gerado durante estdgios de manufatura e de reparo dos laminados
compdsitos (inclusive como decorréncia de erros no estdgio de projeto/concep¢do da peca,
componente ou estrutura), por sua vez, os danos (damage) podem ser criados, além das duas
etapas acima, durante os estigios de montagem, em situacdo de servi¢o, e durante,
principalmente, as etapas de manutencao e inspecao nao-destrutiva da estrutura aerondutica. De
qualquer forma, hd de se enfatizar que danos e defeitos comprometem severamente o
desempenho mecanico do componente estrutural em servico (RAY; HASSAN; CLEGG, 2007
apud MIRANDA, 2011).

Nestes termos, defeitos e danos podem atuar sinergicamente, no sentido de um defeito
causar, ou ao menos facilitar a geragdo de um dano. Por exemplo, uma colagem mal realizada
entre as faces de um nicleo colmeia e dos correspondentes laminados solidos durante a
manufatura de um painel sanduiche estrutural ha de possibilitar o ingresso de 4gua no interior
da estrutura. Esta d4gua causard danos tais como a hidrélise do nicleo polimérico, ou a corrosao
da colmeia metalica. Isto, sem mencionar os danos decorrentes dos ciclos de
congelamento/descongelamento da dgua no interior do nicleo-colmeia, quando a expansao da
dgua por resfriamento nas elevadas altitudes pode causar a ruptura da estrutura celular do

nucleo-colmeia (KNOELLER; 2009)

Devido ao aumento da ameaca de uma degradaciao imediata na capacidade estrutural,
outras caracteristicas, como resisténcia a danos e tolerincia a danos, tém sido usadas para
estruturas compostas e avaliagdo de materiais. A resisténcia a danos mensura a habilidade do
material sanduiche resistir a impactos, ja a tolerancia a danos mensura a habilidade da estrutura

composta em apresentar uma performance satisfatéria quando estd impactada e sem reparos.

De acordo com Vaidya e Uday (2011, apud SAFRI, SULTAN; MUSTAPHA, 2014), ha

as seguintes categorias de impactos em materiais compdsitos:
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Tabela 1 — Categorias de impactos em materiais compositos.

Intensidade da velocidade Velocidade (m/s)
Baixa Até 10
Intermediaria 10 até 50
Alta 50 até 1000
Hiper 2 até 5 km/s

Fonte - (MUSTAPHA, et al., 2014).

Para velocidades de impacto baixas, digamos até 20 m/s, o principal aspecto que é
necessario analisar € a resposta do material ao carregamento dindmico, que pode ser
significativamente afetado. Essa faixa de velocidades pode ser facilmente encontrada em
acidentes de carro e trem, colisdes de navios e pouso for¢ado de aeronaves. Ja para velocidades
mais altas, digamos entre 100 km/h e 1000 km/h, como encontrado no impacto de aeronaves
em prédios ou misseis em alvos, ou para as velocidades extremas dos impactos de meteoritos

em veiculos espaciais, 0 comportamento material € melhor descrito pelas relagdes hidronamicas

(ALVES; CHAVES; BIRCH, 2003).

Na maioria dos casos, os impactos em aeronave apresentam-se na faixa de velocidades
de impacto baixa a intermedidria, nesta gama de velocidades, é necessario adicionar algumas
caracteristicas estruturais a uma aeronave de tal forma que o projeto principal ofereca
integridade estrutural da fuselagem e cabine. Assim, os projetistas de aeronaves devem
considerar os efeitos de condi¢des severas de carga de impacto quando existe um risco potencial
de causar danos estruturais que possam comprometer a seguranca da carga, da tripulagcdo e dos

passageiros (ALVES; CHAVES; BIRCH, 2003).

Os impactos de baixa velocidade em compdsitos como especificado anteriormente,
podem ser visiveis ou ndo. Sabe-se que os impactos de baixa energia que sio indetectaveis, nao
afeta a capacidade da estrutura de suportar a Carga ultima como especificado pelo Handbook
Military for Materials Composites, ja os impactos pouco visiveis sdo classificados como Barely
visible impact damage (BVDI). Esse tipo de dano proporciona redugdo significativa da
resisténcia estrutural da aeronave. Esses danos podem acontecer quando a aeronave estd em
servico ou durante a manuten¢do da mesma e € considerado um dos danos mais perigosos em

laminado comp@sitos.

Geralmente danos de baixa energia ndo produz perfuracdo da estrutura, mas propicia
delaminacOes entre as laminas juntamente com danos invisiveis na superficie do material

(MEOLA et al apud MUSTAPHA et al., 2014). Exemplo tipico classificado como impacto de
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baixa velocidade é queda de um equipamento (martelo) sobre a estrutura compésita quando a

mesma estd sob processo de manutencao.

Para oferecer uma visdo geral do impacto das estruturas de aeronaves, € oportuno uma
classificacdo baseada na massa e velocidade do projétil atingindo uma aeronave. Essa
classificacdo representa os extremos de energia transferida entre o projétil e o objeto (Tabela
2). Sabe-se que uma aeronave pode sofrer um dano devido a queda de um martelo, isso pode
ocorrer quando o avido estd em processo de manutencao, até choque com passaro quando a

aeronave esta em voo.

Tabela 2 — Tipos comuns de danos de impacto na estrutura de uma aeronave.

Descricao Energia (J) Massa (g) Velocidad Circunstancias
e (m/s)
Queda de equipamento 6 330 >6 Manutencgio
Queda de elementos removiveis 4 220 >6 Movimento de carga
Componente de manutengdo 16 910 >6 Manutengado
Granizo (até 51 mm) 43 62 37,3 Decolagem e voo
Choque com passaros 3,8-81 (kJ) 1800 65-300 Decolagem e voo
Fragmentos de pista 2-40 9 20-94 Decolagem e voo
Carga concentrada 50 - Estatica Movimento de carga

Fonte - (ALVES; CHAVES; BIRCH, 2003).

Os impactos que ocorrem em alta velocidade podem ser classificados como danos
visiveis de impacto, classificados como Visible Impact Damage (VID) pelo Composite Aircraft

Designg Handbook.

Assim, uma pequena massa dura (ordem de gramas) viajando em alta velocidade
(centenas de metros por segundo) provavelmente causaria danos altamente locais e penetracao
de material como uma chuva de granito que atinge a aeronave em voo como apresentado na
Figura 11. Nessas velocidades, massas mais pesadas, mas mais macias (ordem de quilogramas
- tipica das aves), sdo mais propensas a causar grandes e significativas deformacdes e falhas

estruturais como apresentado na Figura 12 (ALVES; CHAVES; BIRCH, 2003).
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Figura 11 — Dano causado ao nariz da aeronave devido a uma chuva de granizo.

Fonte — folha.com, acesso 22/02.

A Figura 11 apresenta uma aeronave com o nariz danificado apds o impacto originado

por uma tempestade de granizo em pleno voo.

Figura 12 — Dano causado a asa de aeronave devido ao choque com péssaro.
E / p

b

Fonte —-hypescience.com, aceséo 22/02.

A Figura 12 apresenta um caso comum de uma ave de 4 kg que atinge uma aeronave
cuja velocidade é de 870 km/h (242 m/s), implicando numa energia de 117 kJ, que idealmente

tem que ser absorvido pela estrutura com dano minimo.

Esses danos geralmente ocorrem quando a aeronave estd em voo ou quando realiza o
procedimento de decolagem e pouso. Uma das ocorréncias que mais se apresenta, € o impacto
de passaros com aeronaves em exercicio de voo. Quando ha o choque entre um péssaro e um

avido, a velocidade relativa entre os dois objetos é tdo alta que o material da aeronave pode
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sofrer instantaneamente danos e falhas, ocasionando imediatamente o colapso da estrutura

(MATHIVANAN et al apud MUSTHAPHA et al, 2014).
3.2 Falhas e Danos em compésitos sanduiche

Segundo Zhu Shengqing e Chai Boay (2013), painéis compdsitos sanduiche estd em
crescente utilizacdo em aeronaves e na industria aeroespacial, de toda forma, essas estruturas
estdo susceptiveis a danos e falhas devido ao contato ou impacto transversal com objetos. Desde
impactos de curta duracdo e impactos de dificil visualizagdes, andlises por elementos finitos

tem sido utilizado para simular a evoluc@o dos danos e os modelos de falhas nesses materiais.

Virios tipos de defeitos podem ocorrer como: delaminag¢des, rotura de fibras, fissuragao
da matriz e separacdo fibra/matriz. No caso das fissuras que ocorrem na matriz, estas nao
conduzem a reducdes significativas das capacidades mecanicas, mas afetam como promotoras
das delaminagdes. Dado as fibras serem o elemento de refor¢o, a sua rotura por impacto afeta
acentuadamente a resisténcia mecanica dos laminados. Finalmente as delaminac¢des revelam-se
o dano mais importante nos compdsitos, pois conduz a reducio dréistica de resisténcia e rigidez

dos laminados (SANTOS, 2010).

Segundo Tomblin (1999), citado por Boay et al (2013), quando o dano ocorre numa
estrutura sanduiche, a rigidez ird se degradar e a capacidade de carga decresce significamente
até ocasionar a falha final, devido a essa condi¢do € necessario prever a resposta do material

quando submetidos a impactos.

Uma investigacdo minuciosa sobre a resposta do material compdsito, seja laminado ou
sanduiche, através de andlises experimentais e pelo método de elementos finitos vem sendo
desenvolvida nos ultimos anos. Os estudos mais recentes realizados por Zhu Shengqing e Chai
Gin Boay em Singapura, Ahmed Wagih, Norbert Blanco e Josep Costa na Espanha, Rudie Vella
juntamente com Claire de Marco e Pierluigi Mollicone na Italia, entre outros autores enfatizam
a importancia de entender o complexo comportamento do material compdsito sob impacto de

baixa velocidade.

De acordo com Lopresto et al (2018), muitos parametros estao envolvidos em um evento
de impacto e os diversos danos induzidos, juntamente com sua intera¢do, sao muito complexos
para investigar. Além disso, hd casos em que os danos causados por impactos, embora presente
dentro do material, € pouco visivel ou ndo ¢ visivel de fora. Vdrios fatores influenciam no tipo

de curva que é obtida através de ensaios de impacto tais como: constituicdo do material
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compdsito, tipo de fibra, tipo de matriz, e condi¢des do impacto (didmetro do impactador,

velocidade e suporte).

De acordo com Hull (1998), os principais tipos de danos encontrados nos materiais

compdsitos laminados sdo:

e Fissuragdo na matriz — ocorréncia de uma ou mais fissuras na matriz do material
compdsito e também definida como fratura coesiva na matriz.
e Ruptura da fibra — ocorréncia da ruptura transversal e/ou longitudinal da fibra,
sendo nesse ultimo caso definida como fratura coesiva na fibra.
e Desaderéncia fibra/matriz — separa¢do na interface entre fibra e matriz, definida
como fratura adesiva.
e Delaminacio — Falta de aderéncia entre as camadas de um compdsito laminado.
Segundo Mathivanan et al, citado por Mustapha et al (2014), o teste de impacto de queda
de peso permite a simulacdo de uma ampla variedade de condi¢des de impacto no mundo real

e possibilita coletar dados detalhados de desempenho.

Ja para os impactos de baixa velocidade causados por grandes massas podem ser
tratados como problemas de indentagdo, porque a duracdo do impacto € muito maior do que o
tempo necessdrio pelas ondas de propagacao para viajar do local de impacto até os suportes ou
bordas livres, assim 0 ensaio quase-estdtico de indetacdo serve para obter dados proximos da

realidade (WAGIH; COSTA; BLANCO, 2015).

A partir dos estudos mais recentes realizados em compositos através do ensaio quase-
estatico (Quasi-static indentation — QSI), sabe-se que os danos em materiais compositos
sanduiches iniciam quando a energia de impacto excede o valor limite de dano do material e
que a fragilidade do material do nicleo € causa da iniciagdo do dano em painéis sanduiche assim
como o descolamento entre as faces e o nicleo (FOO; CHAI;, SEAH, 2008; ZHENG;
BINIENDA, 2007; ZHOU; STRONGE, 2008; DANIEL, 2009 apud CHAI; ZHU, 2011).

De acordo com a revisao literdria realizada por Chai e Zhu em 2011 sobre impactos de
baixa velocidade em compdsitos sanduiche, eles concluiram que a resposta do material ird

depender de vérios parametros como apresentado na Figura 13.
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Figura 13 — Parametros que influenciam na resposta do material compdsito sanduiche quando
submetido a impacto de baixa velocidade.

hy

Fonte — CHAI; ZHU (2011).
1- Pardmetros de geometria tais como a espessura da face (hyr), espessura do nicleo (hc),
comprimento do suporte (Rp), tipo do material do nucleo, Raio do indentador (R;) e Raio de

contato (Rc).

2- Propriedades dos materiais tais como modulo de cisalhamento nicleo, modulo de Young do

material da face e do material do impactador.
3- Velocidade do impacto vo
4- Massa do impactador M e massa da estrutura sanduiche M,.

Para selecionar a melhor forma de andlise da resposta do material compdsito, classifica-
se em duas categorias dependentes da velocidade de impacto (v) e do tempo de impacto (t). De
acordo com a velocidade de impacto, divide-se os tipos de impacto em baixa velocidade e alta

velocidade como apresentado na Figura 14.
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Figura 14 — Classificacdo de impactos quanto a velocidade e a massa do objeto.
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Fonte — Adaptado de CHAIL; ZHU (2011).

A perfuragdo da estrutura € o dano causado pelos impactos balisticos enquanto que os

danos nao balisticos sdo danos quase invisiveis e consequentemente de dificil detec¢ao.
3.3 Propagacao de Danos e Falhas em compésitos sanduiche

Investigagdes sobre a evolucdo e propagacdo do dano em estruturas sanduiches sdao
realizadas através dos resultados obtidos nos testes de impacto quase estaticos, pois representam

resultados equivalentes aos danos e falhas de baixa velocidade em estruturas compdsitas.
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De acordo com Sun, Wu (1991), a energia de impacto € dissipada sob varios modos de
falhas, como rachamento da matriz, delaminacdes e quebra da fibra. Usualmente, estes modos

de danos sdo de dificil deteccao quando localizados abaixo da superficie.

Os resultados experimentais mostram que hé trés estdgios nos graficos obtidos da Forca
de contato versus a perfuracdo no compodsito. O Grafico 1 apresenta a curva obtida para

compositos sanduiches.

Griafico 1 — Forga de contato versus perfuragdo do compésito sanduiche.
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Fonte — CHAIL; ZHU, (2011).

Estagio I - Tanto a face quanto o nicleo estdo na regido elastica sem nenhum dano visivel. A
resposta € essencialmente eldstica linear e termina em uma carga limiar inicial P1 no

deslocamento ul.

Estagio II - Depois que a forca de impacto excede P1, a curva torna-se ndo-linear com uma
queda subita na rigidez estrutural, indicando o inicio do dano inicial que pode incluir danos ao
ntcleo e danos localizados na face. A for¢a de impacto aumenta significativamente nesta fase,
principalmente devido ao efeito de membrana da face superior. Em testes quase estaticos, esta
queda na carga € Obvia e é observada a ocorrer juntamente com um som de rachadura. Este
estdgio termina com uma forca maxima Pm no deslocamento uf. Esta forca mdxima Pm ¢

geralmente muito maior que a forca limite inicial.

Estagio III - Se a face superior estiver perfurada, a rigidez e a capacidade de carga do painel
de sanduiche impactado cairdo drasticamente. Se ndo houver penetracdo, o impactor ird se

recuperar e o painel terd apenas danos visiveis.
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As evolugdes dos danos em estruturas sanduiche durante o impacto sdo muito sensiveis
a espessura da face, a densidade do nucleo e a espessura do nucleo, e a forma da ponta do
impactador. A funcao do nicleo € desempenhar um papel importante na inicializacdo e controle
da sequéncia em que os varios mecanismos de falha ocorrem em impacto de baixa velocidade
(KIM; YU, 1998; BROWN et al, 2009; GORDANINEJAD et al, 2009; apud CHAI; ZHU,
2011).

De acordo com Minas, Worrall e Gibson (1998) o esmagamento do nicleo domina a
absorc¢do total de energia no painel tipo sanduiche em impacto de baixa velocidade. Raju e
Smith (2008), desenvolveram uma evolu¢do de danos com base em extensos resultados
experimentais com énfase no efeito da espessura do niicleo. A Figura 15 ilustra a progressao do

dano em cinco etapas:

Figura 15 — Progressdo do dano em material compdsito sanduiche.
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Fonte — RAJU; SMITH, (2008).
I- Inicio de dano no nucleo e na face;

II- Progressao de danos na face e no nucleo;
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III- Fratura facial para nicleo grosso durante o esmagamento e consolidacdo do nicleo

para nucleo fino;

IV- Penetracdo da face superior e nucleo de britagem para nicleo grosso enquanto

consolidacdo do ntcleo para nucleo fino;
V- Inicio de dano na face do fundo.

Segundo Chai e Zhu (2013), as falhas obtidas através de testes quase estdticos sao
principalmente dependentes das propriedades do nucleo. Os modos de falhas e danos estdao

apresentados na Figura 16.

Figura 16 — Modos de danos e falhas em compdsitos estruturais.
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Fonte — Adaptado de RAJU; SMITH, (2013).
De acordo Chai, e Zhu (2013), o primeiro modo de dano ocorrido em painéis sanduiche
consiste no dobramento do nucleo (Core buckling), levando a falha da quebra da fibra,

ocorréncia da ruptura transversal e/ou longitudinal da fibra, sendo nesse tltimo caso definida
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como fratura coesiva na fibra, apresentado no croqui da Figura 17, e este dano € totalmente
dependente das propriedades do nucleo pelo qual é composto o compdsito estrutural.
Figura 17 — Dano de quebra da fibra e dobramento do nticleo.
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Fonte — CHAI; ZHU, (2013).

Ja o segundo modo de dano observado consiste na delaminacdo das laminas, sendo a
delaminacdo o dano mais comum dos compdsitos laminado, este tipo de dano é um dos mais
perigosos considerados pelos cientistas. A delaminac¢do (falta de aderéncia entre as camadas de
um composito laminado) e descolamento do nucleo e face, apresentado no croqui da Figura 18,
€ um dano inter-laminar e ocorre quando a resisténcia ao cisalhamento € ultrapassada.

Figura 18 — Dano de delaminacgéo e descolamento entre o niicleo e a face.
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Fonte — CHAI; ZHU, (2013).
Os nucleos de baixa densidade estdo suscetiveis a apresentar o modo de falha
cisalhamento do nicleo, apresentado no croqui da Figura 19, especialmente para sanduiches

com as faces finas quando comparado com a espessura do ntcleo.
Figura 19 — Dano de delaminagdo e descolamento entre o ntcleo e a face.
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Fonte — CHAI; ZHU, (2013).
Para painéis sanduiche que consistem em faces muito rigidas combinadas com um

ntcleo muito macio, o impactador e a face superior podem se mover rigidamente enquanto o
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nicleo esmaga uniformemente, esse modo de falha é denominado de esmagamento do nicleo

como esta apresentado no croqui na Figura 20.
Figura 20 — Dano de delaminagdo e descolamento entre o ntcleo e a face.
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Fonte — CHAI;, ZHU, (2013).

No geral, as espessuras das faces ndo afetam o modo de falha, porém determina a carga
madaxima, por outro lado, a densidade do nucleo afeta tanto os modos de danos quanto os modos
de falhas porem apresenta pouca influéncia no limite de carga da estrutura.

Raju et al (2008), enfatiza que os modos de danos e de falhas dependem das
caracteristicas do tamanho do impactador. Menor didmetro tende a produzir
predominantemente danos na face na forma de quebra de matriz, cisalhamento e rachaduras nas
faces enquanto o maior didmetro do impactador produz deformacdo do nucleo ocasionando

cisalhamento e fratura do nucleo.
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CAPITULO IV

4 RADIACAO TERMICA E TERMOGRAFIA

A finalidade deste capitulo € apresentar os conceitos a respeito dos mecanismos da troca
de calor por meio da radiacdo térmica. Sdo apresentadas as defini¢cdes de radiacdo térmica, o
conceito de corpo negro, as principais leis fisicas que explicam o fendmeno e suas propriedades,
seguido do ensaio ndo destrutivo Termografia, suas principais influéncias e aplicacdes, também
serdo apresentados alguns trabalhos de pesquisa sobre a Termografia para deteccao de danos

em compdsitos com aplica¢des aeronduticas.
4.1 Radiac¢ao térmica

Energia radiante € a modalidade de energia que se propaga pelo espaco, mesmo vazio,
por meio de ondas eletromagnéticas. Radiacdo € a energia radiante quando emitida com uma

mesma frequéncia (GONCALVES, 1978).

Sempre que existir uma diferenga de temperaturas em um meio ou entre meios, havera,
necessariamente, transferéncia de calor. A troca de calor pode ser realizada por trés processos:

condugao, conveccao e radiacao térmica.

A condugdo € realizada quando hd um gradiente de temperatura em um meio
estaciondrio, podendo ser um sélido ou um fluido. J4 a convecc¢do é caraterizada por se tratar
da troca de calor entre um sélido e um fluido em movimento com distintas temperaturas. A

z

radiacdo térmica € a energia emitida por sélidos, liquidos e gases na forma de ondas

eletromagnéticas (INCROPERA, 2011).

Conforme Incropera (2011), a irradiacdo térmica ocorre sob dois pontos de vista, a
mecanica quantica e a teoria cldssica das ondas eletromagnéticas. No primeiro, a propagacao
ocorre na forma de um conjunto de particulas conhecidas como fétons ou quanta, ja no segundo,
essa propagacao € descrita na forma das ondas eletromagnéticas. Estas ondas sdo formadas por
componentes de campo elétrico e magnético que sdo perpendiculares entre si e oscilam em

determinadas frequéncias, ocupando uma faixa do espectro eletromagnético.



48

A mecanica quantica, em seu sentido estrito, é quase impossivel de se aplicar a
problemas complexos de engenharia. Contudo, com a sua orientagdo, os portadores de energia
de radia¢do podem ser descritos como quanta de radia¢dao ou fétons. Desse modo, a teoria das
ondas eletromagnéticas é a mais comumente utilizada para estudar problemas de radiacdo

térmica. (INCROPERA et al., 2011).

A radiacdo térmica possui a particularidade de nao necessitar de um meio para se
propagar e € emitida como resultado de transi¢cdes de energia de moléculas, dtomos e elétrons
de uma substancia. Todas as superficies com temperatura ndo nula emitem energia na forma de
ondas eletromagnéticas. O conjunto de todas as ondas eletromagnéticas ordenadas pela sua

frequéncia, ou seus comprimentos de onda € denominado de espectro eletromagnético.

Segundo Incropera (2011), a radiagdo que € emitida por um s6lido ou um liquido se
origina nas moléculas que se encontram a uma distincia de até aproximadamente 1um de sua
superficie exposta. E por essa razdo que a emissio a partir de um sélido ou de um liquido para
o interior de um gés a eles adjacente ou para o vdcuo é vista como um fendmeno superficial

como mostrado na Figura 21.

Figura 21 - A radiagdo térmica é um fendmeno de superficie.

Gas ou vacuo

Sdlido

Fonte — Traduzido de CENGEL e GHAJAR (2015).
A radiacdo emitida que sai de uma superficie é sempre de natureza espectral e direcional,
o que significa que ela pode mudar tanto em fun¢do do comprimento de onda como da direcao
(HOWELL; MEN GUC; SIEGEL, 2016). Ainda, tanto a magnitude da radiacdo em qualquer
comprimento de onda e a distribuicdo espectral variam com a natureza e a temperatura da

superficie emissora como pode ser observado na Figura 22 (INCROPERA et al., 2011).
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Figura 22 — Radia¢@o emitida por uma superficie. a) Distribuicdo espectral. b) Distribui¢do direcional.

Distribuigdo espectral Distribuigado direcional

8

Emisséo de radiagéo
monocromatica

Comprimento de onda
(a) (b)
Fonte — Traduzido de INCROPERA (2011).

Apesar das ondas eletromagnéticas possuirem, em geral, as mesmas caracteristicas, seu
comportamento varia significativamente de acordo com os diferentes comprimentos de onda.
A radiagdo eletromagnética encontrada na prética cobre uma extensa faixa de comprimentos de
onda, variando de menos de 10~ '%um para raios césmicos a mais de 10'°um para ondas de
energia elétrica. O espectro eletromagnético também inclui raios gama, raios X, radiacio
ultravioleta, luz visivel, radiacao infravermelha, radiacao térmica, micro-ondas e ondas de radio

como mostrado na Figura 23.

De acordo com Caramalho (2012), o espectro eletromagnético ¢é dividido
arbitrariamente em diversas regides de comprimento de onda, designadas por bandas,
distinguidas pelos métodos utilizados para produzir e detectar a radiacdo; ndao existe nenhuma
diferenca fundamental entre a radiacdo nas diferentes bandas do espectro eletromagnético.
Gerem-se todas pelas mesmas leis e as unicas diferencas devem-se as diferencas no

comprimento de onda.
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Figura 23 — Espectro eletromagnético.
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Fonte — INCROPERA (2011).

Conforme Cengel e Ghajar (2015), a radiag@o térmica encontra-se na faixa entre 0,1 a
100 um do espectro eletromagnético. Sua extensdo abrange parte da radiacdo ultravioleta (0,1
a 0,4 um), da radiagdo visivel (0,4 a 0,76 um) e da radiacdo infravermelha (0,76 a 100 pm)
como esta apresentado na Figura 23.

Segundo Caramalho (2012), a banda dos infravermelhos € frequentemente subdividida
em quatro bandas mais pequenas, cujos limites sdo também escolhidos de forma arbitraria e
incluem: préxima de infravermelhos (0,75 — 3 um); a média de infravermelhos (3 — 6 um); a
afastada de infravermelhos (6 — 15 um), e a extrema de infravermelhos (15 — 100 um). A Figura
24 apresenta a subdivis@o do espectro eletromagnético das ondas infravermelhas.

Figura 24 — Subdivisao das ondas infravermelhas.
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Fonte - CARAMALHO (2012).
4.1.1 CORPO NEGRO

A definicdo de corpo negro foi designada para servir como padrido em relagdo ao qual
as propriedades radiantes das superficies reais podem ser comparadas. De acordo com

Caramalho (2012), um corpo negro consiste num objeto que absorve toda a radiacdo de que é
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alvo, em qualquer comprimento de onda. Este € um corpo ideal, capaz de absorver toda radiagao
que incide na sua superficie além do fato de que nenhum corpo emite mais radiacdo que um
corpo negro em uma dada temperatura e comprimento de onda. Ou seja, sua emissao radiativa

serd sempre maior que a capacidade dos corpos reais.
De acordo com Incropera (2011), as premissas de um corpo negro sao:

e Um corpo negro absorve toda a radiacao incidente, independente do seu comprimento
de onda e de sua direc¢ao.

e Para uma dada temperatura e comprimento de onda, nenhuma superficie pode emitir
mais energia do que um corpo negro.

e Embora a radiac@o emitida por um corpo negro seja uma fun¢do do comprimento de
onda e de temperatura, ela € independente da direcdo. Isto €, o corpo negro € um emissor

difuso (independente da direcdo).

A quantidade de energia emitida a partir de uma superficie a um dado comprimento de onda
depende do material do corpo e da condi¢do de sua superficie, bem como a temperatura da
superficie. Portanto, diferentes corpos podem emitir diferentes quantidades de radiacdo por

unidade de superficie, mesmo quando estdo na mesma temperatura. (CENGEL; GHAJAR,

2015).

Adiante, tem-se em consideragao trés expressdes que descrevem a radiagdo emitida por um

corpo negro: lei de Planck, lei do deslocamento de Wien, lei de Stefan-Boltzmann.
4.1.1.1 Lei de Stefan-Boltzmann

A lei foi descoberta de jeito experimental por JoZef Stefan (1835-1893) no ano 1879 e
derivada de jeito tedrico no marco da termodindmica por Ludwig Boltzmann (1844-1906) em

1884.

Esta lei d4 a poténcia emissora total de um corpo negro Ep, que consiste na soma de
todas as radiagdes emitidas em todas os comprimentos de onda. Assim, esta lei possibilita
determinar a energia total emitida por um corpo a partir do conhecimento da temperatura do
corpo  negro (INCROPERA et al, 2011). A Equacdo 1  apresenta
a energia de radia¢do emitida por um corpo negro por unidade de tempo e por unidade area de

superficie.

Ep, = oT* (1)
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Esta é a férmula de Stefan-Boltzmann, que determina que a energia emissiva total de
um corpo negro € proporcional a quarta poténcia da sua temperatura absoluta (T).

4.1.1.2 Lei de Planck
De acordo com Cengel e Ghanjar (2015), em 1901, Max Planck foi o primeiro a

determinar a intensidade espectral de um corpo negro I, em conjunto com sua famosa teoria

quantica. Ela é conhecida como lei de Planck e € expressa como
C (2)
Epa@T) = éz
2 [exp (3£) - 1]

onde, a primeira e segunda contantes da radiacdo sdo C; = 2rhC3= 3,742 x 103 W.um*/m? e

Co= (hCo/k) = 1,439 x 10*um.K. A equagio estd representada na Figura 25 para algumas

temperaturas selecionadas.
Figura 25 — Poder emissivo espectral de corpos negros para determinadas temperaturas.
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Fonte — Traduzido de CENGEL e GHAJAR (2015).
A Figura 25 apresenta a poténcia emissora espectral hemisférica a qual € mostrada como

uma func¢do do comprimento de onda para vdrias temperaturas. E possivel observar que a
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energia total irradiada, que € a energia espectral integrada em todos os comprimentos de onda,
aumenta com a temperatura. Incropera (2011), enfatiza que algumas caracteristicas importantes

dever ser observadas:

1. A radiacdo emitida varia continuamente com o comprimento de onda.

2. Em qualquer comprimento de onda, a magnitude da radiacdo emitida aumenta com o
aumento da temperatura.

3. A regido espectral na qual a radiacdo estd concentrada depende da temperatura, com,
comparativamente, mais radiacdo aparecendo com menores comprimentos de onda
medida em que a temperatura aumenta.

4. Uma fragdo significativa da radiacdo emitida pelo sol, que pode ser aproximado por um
corpo negro a 5800 K, encontra-se na regido visivel do espectro. Em contraste, para T<
800 K, a emissdo encontra-se predominantemente a regido do infravermelho no

espectro, ndo sendo visivel ao olho humano.

4.1.1.3 Lei do deslocamento de Wien

De acordo com Incropera (2011), a distribui¢do espectral do corpo negro possui um
maximo e que o comprimento de onda correspondente a esse maximo (Amax) depende da
temperatura. Segundo Cengel e Ghajar (2015), o comprimento de onda em que o pico ocorre
durante uma temperatura especificada € dada pela lei de deslocamento de Wien, a dependéncia

do comprimento de onda com a temperatura é dada pela Equagéo 3.

}\,maxT: C3 (3)

Onde a terceira constante da radiacio é C3 = 2898 pm.K.

Esta equacdo é conhecida como a lei do deslocamento de Wien, e o lugar geométrico
dos pontos descritos por essa lei estd representado na forma de uma linha tracejada na Figura x

apresentada na Figura 25.
4.1.2 SUPERFICIES REAIS

De acordo com Incropera (2011), nenhuma superficie pode emitir mais radiacdo do que
um corpo negro a mesma temperatura e a radiagdo espectral emitida por uma superficie real

difere da distribui¢ao de Planck como apresenta a Figura 26.
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Figura 26 — Emissividade do corpo negro e do corpo real.
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Fonte — Traduzido de CENGEL e GHAJAR (2015).

A emissividade é uma propriedade de superficie e representa a razao entre a radiacdo
emitida pela superficie a uma dada temperatura e a radiagdo emitida por um corpo negro a
mesma temperatura (Equacao 2). Pode ser espectral e, em geral, depende da temperatura e
direcao da superficie. Esta propriedade ¢ denotada por €, e varia entre zeroe um, 0 <e<1. A
emissividade pode assumir valores diferentes de acordo com o comprimento de onda, dire¢ao
e temperatura. Portanto, diferentes emissividades podem ser definidas para uma superficie,
dependendo dos efeitos considerados (CENGEL; GHAJAR, 2015; INCROPERA et al., 2011).

eM=p ©

A emissividade de materiais ndo-condutores é comparativamente maior e pode tanto

aumentar como diminuir com o aumento da temperatura. (INCROPERA et al., 2011).

Os materiais compoésitos sao isolantes, até mesmo materiais a base de carbono / epoxi
sdo efetivamente isolantes porque o carbono € condutivo e as fibras sao totalmente encapsuladas
pela resina isolante. Na técnica de termografia de materiais compdsitos aeronduticos dependem
de diferenciais na condutividade térmica entre dreas normais livres de defeitos e aqueles que
tém um defeito. Os compdsitos possuem maior emissividade que os aluminios. (COMPOSITE

MATERIALS HANDBOOK, 2014)

Incropera (2011) enfatiza que, deve ser reconhecido que a emissividade depende da
natureza da superficie, que pode ser influenciada pelo método de fabricacgdo, seu ciclo térmico

e de reagdes quimicas com o ambiente.

Considerando a radiacdo térmica incidente (G) sobre um meio de espessura finita, em
geral, podem ocorrer trés processos que evitam que um objeto real se comporte como um corpo

negro: parte da irradiacdo sera refletida para longe do meio (p), uma fracao sera absorvida nas
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camadas interiores (o) € o resto sera transmitido através do corpo (1), como apresenta a Figura

27. (CARAMALHO, 2012).

Figura 27 — Processos de absor¢do, reflexao e transmissdo associados a um meio semitransparente.
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Fonte — Traduzido de CENGEL e GHAJAR (2015).

A absortividade (a) é uma propriedade que determina a fracdo da irradiacdo que é
absorvida por uma superficie, apresentada na Equagdo 4. A radiacdo incidente depende da
intensidade espectral na fonte da energia incidente. A absortividade hemisférica total, a,
representa uma média integrada tanto na dire¢io como no comprimento de onda. E definida
como a fracdo da irradiagdo total absorvida por uma superficie. INCROPREA et al. 2011).

Gabs
5
G 5

A refletividade (p) € uma propriedade que define a fracao da radiagdo térmica incidente

o

que ¢ refletida por uma superficie, apresentada na Equacdo 6. As propriedades reflexivas de
uma superficie sdo mais complicadas de especificar do que a emissividade ou absortividade.
Isso ocorre porque a energia refletida depende ndo apenas do angulo em que a energia incidente
incide sobre as superficies, mas também da direcdo que estd sendo considerada para a energia

refletida. INCROPREA et al. 2011).

Gref
6
C (6)

As superficies podem ser classificadas como difusas ou especulares, de acordo com a

p

maneira como elas refletem a radiacdo. A reflexdo difusa ocorre se a intensidade da radiag¢ao

refletida € independente do angulo de reflexdo. INCROPERA et al., 2011).

Embora o tratamento da resposta de um material semitransparente a radiacao incidente

seja um problema complicado, a transmissividade total (1) pode ser expressa como:
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Gtrans
—_ 7
a (7)

T

4.2 Termografia Infravermelha

A Termografia € um ensaio ndo destrutivo (END), ou seja, consiste num ensaio
realizado para analisar a integridade fisica de uma estrutura ou elemento sem necessitar

danificar a mesma, possibilitando ser utilizada posterior a realiza¢do do ensaio.

A Termografia € uma técnica de mensuracdo da temperatura de um corpo por meio da
deteccdo da radiacdo térmica emitida pela sua superficie. Por se tratar de um método nao
invasivo torna-se possivel realizar as medi¢des sem a necessidade de contato fisico, de forma

ndo invasiva e garantindo a seguranga para o operador.

Este ensaio parte do pressuposto de que a transferéncia de calor no corpo estard
comprometida caso haja presenca de danos ou falhas no elemento, portanto, a Termografia
Infravermelha (TIV) € uma técnica de ensaio ndo destrutivo que se baseia no mapeamento
térmico de uma peca, estrutura ou componente para a detec¢do de regides danificadas ou

defeituosas.

Para a inspec¢do através da técnica da Termografia infravermelha se faz necessdario a
utilizacdo de termovisores ou cameras termograficas. Segundo Almeida (2010), uma camera
termogréfica consiste num radidmetro espectral que mede a energia radiada pelo corpo, sendo
que sua calibracdo (baseada na Lei de Planck) permite classificar a distribuicdo de temperatura
na superficie de interesse, a qual € exibida ao operador através de uma escala de cores falsas

(cores quentes e cores frias), ou tons de cinza.

Isto € possivel porque a condutividade térmica, ou, inversamente, a resistividade térmica
dos materiais depende fortemente do seu grau de integridade. Assim, o fluxo de calor no
material é alterado na presenga dessas anomalias, e essas mudancas causam diferencas
localizadas na temperatura do material. Desta forma, o aquecimento ou resfriamento for¢ados
da peca (denotando o que se chama termografia ativa), ou entdo o aquecimento ou resfriamento
ocorrendo naturalmente no componente (termografia passiva), revelam a presenga dos danos

e/ou defeitos, a Figura 28 apresenta o principio que € utilizado em materiais compdsitos.
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Figura 28 — Estdgios de deteccdo de danos via termografia pulsada.
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Fonte — WONG et al. (2013).

De acordo com Wong et al (2013), o calor viaja para a superficie por radiagdo. A
superficie é aquecida e o calor, em seguida, viaja pelo espécime por conducio e é denominado
uma onda térmica. Quando a onda térmica atinge um defeito como o vazio na Fig. 28 (a), a
maior parte € refletida a partir do defeito, porque o defeito € ar, sabe-se que o ar tem uma baixa
condutividade térmica. A onda refletida entdo retorna a superficie da amostra na posi¢ao 1
(Fig.28 (d)), onde ela aquece a superficie apresentando uma temperatura mais alta que a
superficie da amostra circundante. O calor entdo deixa a superficie por radiagdo. Uma camera
térmica é capaz de receber o calor emitida pela superficie e converte isso em um perfil de
temperatura da superficie. A posi¢do 1 estd a uma temperatura mais alta que a posi¢do 2 e a
posicdo 1 € vista como um ponto quente. A temperatura mais alta mostrada na Fig. 28 (d) é o
exato momento em que a fonte de calor foi desligada. A figura também mostra que a qualquer
momento depois de desligar a fonte, a temperatura da posicdo 1 é sempre maior do que na
posi¢do 2.

Segundo Silva (2016), existem dois tipos de termografia: cristal liquido e termografia
infravermelha. Cristal liquido termografia usa pequenos cristais liquidos na forma de tinta para
avaliar, temperatura em cima de uma tinta preta revestida. Dependendo da temperatura do
objeto abaixo da tinta, os cristais liquidos reagirdo e mudardo de cor. Entdo, uma fotografia

visivel € tirada, registrando um padrio de cor relacionado a distribuicdo de temperatura. De
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acordo com Balaji e Reddy (2015), este tipo de termografia estd sendo gradualmente desuso
devido a sua baixa precisdo, procedimentos de preparagdo e tempo necessario para adquirir uma
imagem (apud SILVA, 2016).

No entanto, atualmente ainda é a melhor maneira de medir a distribui¢do de temperatura
na dgua e outros fluidos. Ao contrario da termografia por infravermelhos, isto ndo apresenta
erros devido a reflexdo, defini¢do de emissividade, transmissibilidade entre varios outros.

De acordo com Maldague (1992), héd duas possibilidades para realizacdo da técnica de

termografia infravermelha, a ativa e a passiva como apresenta a Figura 29.

Figura 29 — Classificacio da técnica de termografia.
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Fonte — Autoria prépria.

A termografia passiva é empregada quando o material a ser inspecionado nao necessita
de um estimulo externo, ou seja, a energia infravermelha emitida pelo corpo € suficiente para
detectar danos e defeitos que héd contidos no objeto.

A termografia ativa requer uma fonte externa de calor para estimular o material a ser
inspecionado. O objeto € estimulado energeticamente (Iampadas haldgenas, jatos de ar quente,
ou pulsos ultrassonicos, micro-ondas, laser, dentre outros) de forma que um fluxo interno de
calor seja gerado na parte inspecionada. A eventual presenca de danos e defeitos na peca
superficiais ou subsuperficiais causa uma perturbagao deste fluxo proporcionando um contraste
térmico na superficie do material, que € detectado por um termovisor, acusando desta forma um
provavel dano ou defeito. (ALMEIDA, 2010).

A diversidade de fontes de estimulagdo térmica € muito grande; autores relataram o uso

de dagua fervente, neve, lampadas incandescentes, lasers, arcos de plasma, indutivo
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aquecimento, projecdo de ar quente ou frio, elementos de aquecimento radiativos como bobinas
de arame, 1ampadas de flash, e sprays de aerossol, como spray de vapor de nitrogénio liquido
frio.

Segundo Maldague (1992), o fendmeno da deteccdo na termografia € apresentada no
Griéfico 2, o qual apresenta o decaimento da temperatura ao longo do tempo na superficie do

material ap6s a aplicagdo inicial de calor.

Griafico 2 — Curva da evolugdo da temperatura de uma superficie de um material.
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Fonte - MALDAGUE (1992).

A curva 1 é de um material compdsito laminado e a curva 2 corresponde a0 mesmo
material compdsito contendo o defeito de delaminac@o.

A Termografia ainda se classifica quanto a fonte de excitacdo utilizada para realizacao
das inspegdes. A termografia por aquecimento continuo ou Lock in caracteriza-se pelo
aquecimento de pulso ripido, ji a termografia pulsada ou transiente € caracterizada pelo
aquecimento longo. Esta dissertacdo se limita apenas na técnica de termografia infravermelha
transiente.

No caso especifico da termografia pulsada diferentes configuragdes sao possiveis como
apresenta a Figura 30.

Figura 30 — Diferentes configuracdes de inspecdo via termografia pulsada; (a) um por ponto; (b) por

linha; (c) por superficie.

Fonte - MALDAGUE (1992).
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Onde 1: amostra; 2: defeito; 3: fonte térmica; 4: sistema de deteccio de infravermelho; 5: drea aquecida;
6: area de observacio;

Nesta figura, apresentamos trés modos: (a) Aquecimento pontual por meio de um raio
laser ou de uma lampada de arco focalizada: um aquecimento bastante uniforme € obtido de
ponto a ponto; a desvantagem € a necessidade para escanear o feixe se uma superficie tiver que
ser inspecionada, é, portanto, um método lento; (b) Linha aquecimento (usando uma lampada
infravermelha de linha, um fio aquecido, uma linha de jatos de ar): boa uniformidade e taxa de
inspecdo rapida sdo obtidas por causa da varredura lateral; c¢) Superficie aquecimento (usando
manchas cinematograficas, lampadas incandescentes, lampadas de flash, laser rdpido
digitalizagdo): € dificil obter aquecimento uniforme e a configuracao pode ser estdtica ou movel.
Os grificos I, II, 1II apresentam a distribui¢do de energia de acordo com a fonte térmica.
(MALDAGUE, 1992).

A distribui¢do de calor difere de acordo com a fonte de excitagdo selecionada para

inspec¢do, os termogramas obtidos também deferem de acordo com fonte como apresenta a

Figura 31.
Figura 31 — Termogramas (a) aquecimento pontual; (b) aquecimento por linha; (c) superficie de
aquecimento.
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Fonte - MALDAGUE (1992).

A forma dos termogramas para um aquecimento pontual ird diferenciar no perfil da
temperatura, como pode ser observado a curva 1 representa o termograma obtido caso a
superficie frontal esteja sendo inspecionada, jd a curva 2 retrata caso a superficie traseira seja a
face analisada. No termograma obtido no aquecimento em linha ird se observar no centro da
imagem a zona com defeito, a qual estd apresentada pelo nimero 3 da Figura 3. J4 a superficie
aquecida apresenta um termograma com zonas de aquecimento diferenciadas por cores, a zona

4 apresentada na Figura € a drea aquecida.
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Para materiais com menor condutividade térmica como fibras de carbono e outros
materiais como polimeros ou plasticos, a estimulacdo tem que ser mais longa. Isso € necessario
para que as variacdes de temperatura atinjam a espessura total do componente (SILVA, 2016).
Para materiais ndo metélicos como fibras reforcadas podem ser ensaiadas via termografia mais
eficientemente que os metais, isso ocorre porque os metais possuem alta condutividade, e como
foi apresentado anteriormente os materiais ndo condutores emitem maior radiacao
(INCROPERA, 2011; WONG, 2013).

Na utilizacdo da técnica da termografia ativa ha dois métodos de observacdo como
apresenta a Figura x. Na técnica da transmissdo a fonte de calor e a camera termogréfica se

posicionam em lados contrarios como apresenta a Figura 32.
Figura 32 — Técnica de transmissdo para termografia ativa.
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Fonte — ALMEIDA (2010).

Esta técnica ird detectar um ponto frio (cold spot) na superficie da peca na regido que se
localiza o defeito ou dano pois devido a integridade fisica do material estd comprometida, o
local onde houver defeito ird reter calor. A curva da temperatura ao longo do tempo estd
apresentada na Figura 33.

Figura 33 — Curva de aquecimento versus o tempo para a técnica de transmissao.
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Fonte — ALMEIDA (2010).
A técnica de reflexdo consiste no termovisor € a fonte calor estarem do mesmo lado

durante a realiza¢do da inspec¢do termografica como apresenta a Figura 34.
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Figura 34 — Técnica de reflexdo para termografia ativa.
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Fonte — ALMEIDA (2010).
Como o defeito ou dano no material inspecionado compromete a capacidade do objeto
de realizar a transferéncia de calor o calor ficard retido o que ocasiona na observacdo de um

ponto quente (hot spot) como apresenta a curva de aquecimento na Figura 35.

Figura 35— Curva de aquecimento para a técnica de reflexao.
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Fonte — ALMEIDA (2010).

De acordo com Maldague (1992), as duas possibilidades de observacdo niao oferecem
as mesmas possibilidades de detec¢ao de defeitos. Com reflexdo, obtém-se uma maior
resolucdo, mas a espessura do material inspecionado € pequena. Com transmissao, uma maior
espessura do material pode ser inspecionada, mas a informacdo de profundidade do dano €
perdida uma vez que a resolucdo € fraca, é necessario usar um equipamento mais sensivel. Além
disso, a observacao nem sempre € possivel com o método de transmissdo especialmente para
estruturas complexas feitas de mudltiplas camadas (painéis de Honeycomb). Geralmente, a
abordagem de reflexdo € boa para a detec¢do de defeitos localizados perto da superficie
aquecida, enquanto a abordagem de transmissao permite um para revelar defeitos localizados
perto da superficie traseira.

O tipo mais comum de andlise consiste em observar a evolucao da temperatura durante
a fase de resfriamento. Devido a natureza da estimulagao (radiacdo), seu reflexo € geralmente
capturado pela camera térmica, ja que os objetos ndo sdo corpos negros perfeitos. Na fase de
resfriamento a radiacdo refletida € reduzida ou mesmo nula, resultando em medi¢cdes de

temperatura precisas. Desde a o resfriamento normalmente ocorre principalmente por
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convecgdo, a evolucdo da temperatura na fase de resfriamento também € mais lenta, levando a
maiores contrastes (SILVA, 2016).

De acordo com Shepard (2010), ndo é possivel medir a profundidade dos defeitos
simplesmente visualizando os termogramas. Houve tentativas de determinar a profundidade de
um defeito via processamento e andlise dos dados da camera infravermelha e também para
automatizar o processo de deteccdo de defeitos. Em alguns casos, os dados da cimera
infravermelha sdo transferidos para um computador para processamento e andlise para detectar
variacdes do comportamento de refrigeracdo ou para realizar operagdes matematicas nos dados
para determinar a profundidade do defeito sub-superficie ou outras propriedades de defeito.
Esses tipos de cédlculos, no entanto, geralmente exigem infravermelho digital de alta velocidade
e baixo ruido. Além disso, a natureza complicada de ter um computador anexado a caAmera para
a realizagdo de cdlculos torna a combinacdo impraticdvel para aplicagdes externas de um
laboratdrio, tais como inspecdes de campo.

Uma ampla variedade de cendrios pode ser concebida para realizar uma andlise por
inspecdo termografica. Os cendrios mais formalmente estabelecidos podem ser divididos pela
fonte de energia sendo usado, estimulo 6ptico, ultrassom e indutivo, embora muitos outros tipos
de fonte possam ser empregados. A maneira pela qual a energia € transferida para a parte
inspecionada também € de grande importancia, que pode ser modulada ou pulsada (pulso curto,
pulso quadrado ou passo). Em ambos os casos, o processamento avancado de sinal é muito util
para melhorar a relagdo sinal-ruido, aumentar o contraste do defeito e caracterizar o defeito

(MALDAGUE et al., 2013).

4.2.1 NORMAS REGULAMENTADORA PARA ENSAIO NAO DESTRUTIVO DE
TERMOGRAFIA

A técnica da Termografia oferece a possibilidade de realizar o ensaio de vérias formas,
viabilizando uma grande variedade desde a fonte de calor utilizada até a configura¢do do
posicionamento dos equipamentos utilizados para inspe¢do do material.

Recentemente a American Society for Testing and Materials (ASTM) redigiu duas normas para
servir de guia para a realizacdo do ensaio de termografia aplicada a indudstria aerondutica. A
primeira datada de 2014 ¢é designada E2582 — Standard Practice for Infrared Flash
Thermography of Composite Panels and Repair Patches Used in Aerospace Applications.

Esta norma ndo estabelece distancia entre o objeto e a camera termogréfica assim como a
distancia entre a fonte de calor e o espécime. A norma se limita apenas a técnica de termografia

ativa pelo método de visualizacio de reflexdo utilizando Flash lampadas como fonte de calor.
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Enfatiza a questdo de alguns materiais compdsitos apresentarem a necessidade de preparar as
amostras antes da realizacdo do ensaio devido a superficie apresentar baixa emissividade,
indicando realizar a pintura com tinta preta de alta emissividade. O tempo de aquecimento nao
deve ultrapassar 5 milissegundos.

A norma E 2533 designada por Standart Guide for Nondestructive Testing of Polymer
Matrix Composites Used in Aerospace Application publicada em 2017 pela ASTM apresenta
um guia para realizacdo de vérios ensaios ndo destrutivos na industria aerondutica, incluindo a
Termografia. Esta norma € bem mais completa quando comparada com a E 2582 publicada pela
mesma associagao.

A norma apresenta qual ensaio ndo destrutivo melhor se aplica paras as diferentes etapas
do ciclo de vida do produto como apresenta a Tabela 3.

Tabela 3 — Aplicacdo dos ensaios nao destrutivos de acordo com o ciclo de vida do material.

. Durante o Apoés a .
. Desenvolvimento do Em servico .
Ensaio . processo de manufatura . . Monitoramento
projeto _ _ (inspecao)
fabricacao (inspecao)
Emissdo acustica X X X X X
Tomografia
) X X
computadorizada
Teste de
X X X
vazamento
Radiografia X X X X
Shearografia X X X X
Tensdo X X
Termografia X X
Ultrassom X X X X X
Teste visual X X X X X

Fonte — Traduzido da ASTM E2533.

Como esté apresentado na Tabela 3, a Termografia € indicada para realizar inspecdes
depois do produto finalizado como forma de inspecao ou quando a aeronave ja realiza voo.
A norma nao estabelece as distancias entre corpo de prova, fonte de calor e termovisor. Também
ndo menciona sobre a indicagdo de utilizacdo de camaras de isolamento térmico. Os tipos
tipicos de defeitos geralmente detectdveis com termografia infravermelha que a norma cita
incluem vazios, inclusdes, rachaduras, delaminacdes, e a presenga de fluidos. Em laminados
compdsitos muito finos, os resultados obtidos sdo melhores do que para compdsitos mais
espessos, no qual os defeitos mais profundos aparecerdo maiores do que eles realmente sao

devido ao fluxo de calor lateral.
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No Brasil hd as normas redigidas pela Associacdo Brasileira de Normas Técnicas

(ABNT). Nao ha nenhuma especifica para ensaios em materiais compdsitos ou para inspecao

em componentes aeronduticos. As normas vigentes estdo apresentadas na Figura 36.

Figura 36 — Normas brasileiras sobre aplicacdo do ensaio de termografia.
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Fonte — DA SILVA (2017).

De acordo com Silva (2016), hd vérias fontes de radiagdo que podem influenciar as

medicoes térmicas, elas podem ser divididas em grupos. Alguns dos parametros mais

importantes ao usar a termografia por infravermelho estio apresentados no Quadro 1.

Quadro 1 — pardmetros importantes que influenciam na técnica de infravermelho.

Emissividade

Temperatura refletida

Objeto Distancia
Transmissibilidade
Temperatura
Umidade relativa
Transmissibilidade

Fonte — Traduzido de SILVA (2016).

Ambiente




66

De acordo com Incropera (2011), emissividade € uma propriedade radiante da superficie
e pode ser definida como a razdo entre a radiacao emitida pela superficie e a radiacdo emitida
por um corpo negro a mesma temperatura. Silva (2016), afirma que se o objeto estiver sujeito
a variacdo de temperatura e sua emissividade ndo for 1, a radiagdo que sai da superficie do
objeto € uma mistura entre: a radiacdo emitida pelo corpo e a radiacdo refletida pela sua
superficie. A radiacdo capturada por uma camera térmica sera ambas “radiacdes”, como esté
apresentado na Figura 37.

Figura 37 — Radiag@o emitida por um corpo.
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Fonte — Traduzido de SILVA (2016).

Se um objeto tiver uma emissividade menor que 1, para situagdes onde € mais frio que
o ambiente, parecerd mais quente do que realmente €. O oponente também € verdade para
situacdes em que o objeto é mais quente que o ambiente. Isso ocorre porque a radiacdo que a
camera térmica recebe serd naturalmente emitida pela sua temperatura, adicionada para a
radiacao refletida. Essa radiacdo refletida serd mais intensa se as fontes forem mais quentes e
serd menos intensa se forem mais frios. (VOLLMER; MOLLMANN, 2010).

A temperatura refletida e complementar também tem um grande impacto nas medicoes
de temperatura. Segundo a NBR 16292 (2014), que trata da medi¢do e compensacdo da
temperatura refletida utilizando cameras termogréficas, existem dois métodos para a estimagao
desta influéncia: o método direto e o método refletor.

O método direto assume que o ambiente ao redor opera como um corpo negro com
emissividade igual a 1, irradiando o objeto de interesse. Neste caso, ajusta-se a emissividade da
camera termografica para 1 e posiciona-se a mesma contrdria ao objeto de interesse na mesma
direcdo e angulo da fonte de reflexdo, conforme Fig. 38. Apos isso, registra-se a temperatura

medida.
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Figura 38 — Método direto.
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Fonte — NBR 16292 (2014).
No método refletor, primeiramente posiciona-se a cAmera termografica do mesmo modo
que ela deve ser posicionada para medi¢ao da temperatura do objeto, ajustando-se o seu foco e
a emissividade para 1. Apds isso, coloca-se um refletor infravermelho (Papel aluminio
amassado) em frente e em paralelo ao objeto, conforme a Fig. 39. A temperatura registrada € a
temperatura refletida. Recomenda-se que esse procedimento seja repetido por, no minimo, trés
vezes para obter a média.
Figura 39 — Método indireto.
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Fonte — NBR 16292 (2014).

A maioria dos gases como H>O, CO», Oz, N>O entre varios outros, filtram a radiacdo em
uma banda estreita. Assim, a mistura de vérios gases resulta em vdrios cortes na
transmissibilidade atmosférica em todo o espectro eletromagnético. A baixa densidade de gases
implica que sua absorcdo de radiacdo (infravermelho ou outro) € considerdvel pequena. O efeito
da absorc¢do € significativo se a distancia entre o objeto e a cAmera é muito alta. Nas medi¢oes
de temperatura, as distancias usadas na termografia sio muito pequenas. No entanto, muito
frequentemente, as variagdes de temperatura nas aplicagdes dos ensaios ndo destrutivos sdo
extremamente pequena, portanto, em alguns casos, isso pode ter um grande impacto nos
resultados, tornando a distancia parametro essencial. (SILVA, 2016).

De acordo com Silva (2017), para distancias relativamente pequenas, a faixa espectral

de 8 a 14 pum apresenta uma elevada transmissividade, proxima a unidade, sendo, portanto
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conhecida como “janela atmosférica”. Por essa razdo, as cameras que trabalham no espectro do

Infravermelho, operam na faixa correspondente a janela atmosférica.

4.3 Inspecao termografica em compositos aeronauticos

A utilizagdo da técnica de termografia aplicada na industria aerondutica cresce
gradativamente por se tratar de um ensaio ndo destrutivo, ndo oferecer riscos ao termografista,
e principalmente por viabilizar inspecionar grandes dreas em pouco tempo.

As pesquisas avancam ao redor do mundo com o intuito de evoluir a técnica aplicada
para materiais compoésitos, pois a percentagem desse tipo de material usado para a fabricacao
da estrutura de uma aeronave s6 cresce. Segundo Rana e Fangueiro (2016), estima-se que os
componentes compostos constituam cerca de 50% em peso no cendrio atual de aeronaves e sao
usados para carcacas de motores, se¢des de asa, cauda, fuselagem e superficies de controle.

No Brasil Almeida (2010), investigou a inspecao termografica de dano por impacto em
laminados compositos s6lidos de matriz polimérica fortalecidas com fibra de carbono. Nao
houve mencao sobre os pardmetros que influenciam na técnica de termografia. O autor utilizou-
se da técnica ativa para realizar o aquecimento das placas compositas por fluxo de ar quente e
por lampadas incandescentes, chegando a conclusido que o aquecimento convectivo se mostrou
mais eficaz que o aquecimento realizado por lampadas; a técnica detectou danos de 5J; pela
técnica do aquecimento continuo foi possivel detectar danos do tipo vazios e bolhas. A Figura
40 apresenta a configuracao utilizada por Almeida para obtengdo dos termogramas.

Figura 40 — Configuracdo do ensaio termografico realizado por Almeida, (a) aquecimento por lampa;

(b) aquecimento por jato de ar quente.
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Fonte — ALMEIDA (2010).
Em 2011, Miranda desenvolveu o estudo da comparagdo entre métodos de inspecdo nao
destrutiva aplicados a pecas compdsitas laminadas sélidas estruturais aeronduticas. Dentre os

vérios ensaios a termografia € estudada pelo autor. Os ensaios nao foram realizados no Brasil e



69

nem pelo autor, todos os corpos de prova foram enviados e ensaiados no laboratério da Thermal
Wave Imaging Inc situado nos EUA. Como resultado Miranda destaca que a termografia o
tempo de inspecdo € significamente curto (4,5 s) e bastante atrativo em termos de rapidez. O
teste além de ser realizado em corpos de prova retilineos também foi realizado em pecas
aeronduticas compdsitas de geometria complexa, para as pecas a termografia nao se mostrou
habil em indicar cabalmente a presenga de danos e defeitos. Segundo Miranda (2011), a técnica
mostra-se interessante para o mapeamento rapido de danos e defeitos em inspecdes preliminares
seguido pela aplicacdo de técnicas complementares mais lentas e com maior habilidade para
definicao dos contornos das descontinuidades.

A pesquisa da Termografia aplicada como teste ndo destrutivo em andlise estrutural de
compositos realizada por Piffer em 2016 foi a unica a projetar uma camara de isolamento
térmico. Na realizacdo dos ensaios a autora utilizou células de peltier para excitar o material
por conducdo. Segundo Piffer (2016), a cimara possibilitou que o meio externo ndo
influenciasse negativamente o ensaio. A Figura 41 apresenta a configuracao adotada para a
realizagcdo dos ensaios termogréficos.

Figura 41 — Configuracdo da bancada de ensaios de termografia adotada por PIFFER.
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Fonte — PIFFER (2016).

Shepard em 2010 registra a patente de numero US 7,724,925 B2 nos EUA intitulada
“Sistema para geracdo de imagens termograficas utilizando reconstru¢do de sinal
termografico”. Um dos objetivos da invengao ¢ fornecer um sistema nao destrutivo de detec¢io
de defeitos e método que reduz o tamanho e complexidade do histérico de temperatura-tempo

dos dados de imagem sem comprometer a utilidade dos dados na deteccao, localizagdo e as
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caracteristicas fisicas dos defeitos na Sub-superficie de uma amostra. A patente detalha o
processo metodolégico para aplicacdo da termografia ativa utilizando flash 1ampadas e por

vibracdo. A configurac¢do do ensaio utilizando fonte térmica para aquecimento estd apresentada

na Figura 42.
Figura 42 — Configuragdo apresentada para utilizacdo de lampadas como fonte de aquecimento.
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Fonte — SHEPARD (2010).

A fonte de calor pode ser qualquer fonte, tais como flash lampadas, 1ampadas de calor,
corrente elétrica, ar aquecido, indugdo eletromagnética, energia ultrassom, etc., mas a escolha
especifica de fonte de calor ndo matéria para os fins da invencdo, desde que haja um
aquecimento da amostra e, em seguida, um grafico com diminui¢@o da temperatura da amostra.
Em Portugal foi desenvolvida a tese por Silva o estudo da Deteccdo e Caracterizacdo em
materiais compdsitos utilizando a termografia. Silva (2016) destaca que, os testes radiograficos
e de ultrassom usam radiagdo ionizante ou sdo incapazes de analisar grandes dreas. A
termografia infravermelha ndo apresenta nenhuma dessas desvantagens e pode produzir
resultados muito bons e precisos. Geralmente, os testes ativos de infravermelho térmico sdo o
método correto para detectar e caracterizar os defeitos em materiais compdsitos em modo

refletivo. A Figura 43 apresenta a configuracdo do ensaio realizado por Silva.

Figura 43 — Ensaio termografico realizado por Silva.

Fonte — SILVA (2016).
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Nota-se que os avancos cientificos para aplicacio da termografia em materiais
compdsitos sdo notdaveis, porém ainda hd a necessidade da evolucdo nos procedimentos
metodoldgicos dos testes utilizando a técnica, pois, parte dos estudos sequer mencionam
algumas das principais varidveis do processo e também ndo utilizam nenhuma forma para

amenizar a influéncia do ambiente ao redor do material inspecionado.
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CAPITULO V

5 MATERIAIS E METODOS

O objetivo deste capitulo € apresentar os materiais utilizados no desenvolvimento desta
dissertacdo seguido dos procedimentos metodoldgicos. Inicialmente, apresenta-se o elemento
de estudo e os materiais que foram utilizados, seguido da apresentacao dos ensaios mecanicos

realizados.
5.1 Materiais

5.1.1 OBJETO DE ESTUDO — REVESTIMENTO ALAR DE UMA AERONAVE
LEVE ESPORTIVA

A aeronave S720, cujo material que compde o revestimento alar é o elemento de estudo
dessa dissertacdo, foi concebida pela equipe de desenvolvimento da Stratus Aeronaves, empresa
responsavel pelo desenvolvimento de projetos aeronduticos e constru¢do de aeronaves no municipio
de Campina Grande (PB). A aeronave ST20 enquadra-se na categoria leve esportiva ou LSA (Light
Sport Aircraft), para esta classe de aeronaves a ANAC exige caracteristicas especificas. A Figura

44 apresenta as principais exigéncias para estes avides.

Figura 44 — Caracteristicas de uma Aeronave Leve Esportiva.
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Fonte — Autoria prépria.
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Essa classe de avides promoveu a viabilidade econdmica de novos projetos, pois sao
aeronaves de no maximo dois ocupantes e peso maximo de decolagem de 600 kg. A Figura 45
apresenta uma planta técnica do projeto da estrutura da aeronave ST20 da empresa Stratus.

Figura 45 — Vistas principais da aeronave ST20.
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Fonte — Stratus Aeronaves (2019).
A Tabela 4 resume as principais caracteristicas técnicas da aeronave ST20.

Tabela 4 — Caracteristicas técnicas principais.

Parametros ST20
Area Alar (m?) 14
Envergadura (m) 11
Corda na Raiz (m) 1,6
Corda na Ponta (m) 1
Velocidade de Estol (nés) 45

Velocidade de Cruzeiro (nds) 120
Peso Maximo de Decolagem (Kg) 600
Peso da Aeronave vazia (Kg) 325

Fonte — Stratus Aeronaves (2019).

O compdsito de aplicacdo aerondutica que serd elemento de estudo desta pesquisa
consiste no material projetado para suportar os esforcos solicitantes no revestimento alar da

aeronave ST20. A asa de um avido € o principal elemento de geracdo de sustentacio, sendo
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assim representa o componente fundamental que suporta o avido no voo. Os principais
elementos estruturais de uma asa sdo as nervuras, a longarina, revestimento, o bordo de ataque

e bordo de fuga. A Figura 45 apresenta os elementos da asa.

Figura 45 — Elementos estruturais de uma asa.
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Fonte — Stratus Aeronaves (2019).

O revestimento da asa é responsdvel por garantir o formato do perfil aerodindmico ao
longo de toda envergadura. Este elemento € a primeira estrutura a sofrer falhas quando ha
impacto na asa. A Figura 46 apresenta a ilustracdo do material projetado para fabricacdo do

revestimento alar para a asa projetada pela empresa Stratus Aeronaves.

Figura 46 — Asa trapezoidal.
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Fonte — Stratus Aeronaves (2019).
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A empresa optou por um material compdsito sanduiche, a Figura 47 apresenta a
configuracdo do material desenvolvido para o revestimento alar. As propriedades dos materiais
utilizados estdo apresentadas na Tabela 5 e os catdlogos dos fabricantes encontram-se no Anexo

L

Figura 47 — Configuragcdo do compdsito aerondutico estrutural da empresa Stratus.
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Fonte — Autoria prépria.

» Para aumentar a rigidez da estrutura, utilizou-se nicleo de espuma de Policloreto
de Vinil (PVC) rigido com estrutura de células fechadas com espessura de 6 mm;

» A face superior € um compésito hibrido composto por uma camada de tecido
bidirecional de fibra de carbono e uma camada de tecido bidirecional de fibra de
vidro com matriz de resina epoxi;

» A face inferior ¢ um laminado com apenas uma camada de tecido bidirecional de
fibra de vidro com matriz de resina epoxi.

Tabela 5 — Propriedades mecanicas dos materiais utilizados para confec¢do do compdsito sanduiche.

Material Densidade

Tecido de fibra de Carbono da marca Texiglass
Tecido de fibra de Vidro da maraca Texiglass
Espuma PVC de 6 mm de espessura da marca Divinycell H60 60 kg/m?
Resina Araldite 5052 0,93 - 0,95 g/cm’

Fonte — Stratus Aeronaves (2019).
5.1.2 PROCESSO DE FABRICACAO

Para a confec¢do do material inicialmente se realizou o empilhamento manualmente das
camadas do compdsito. A primeira camada consiste no tecido de fibra de vidro e apds a
impregnacdo da resina € posta a segunda camada de tecido de fibra de carbono, como apresenta

a Figura 48.
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Figura 48 — Camada de fibra de carbono sobre a fibra de vidro.
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Fonte — Stratus Aeronaves (2019).

Apo6s o empilhamento dos tecidos do compdésito hibrido que consiste na face superior
do compdsito, a espuma de PVC que consiste no nicleo do compdsito sanduiche, é posicionada
sobre as fibras. Para obter melhor aderéncia do nicleo com as faces do compdsito sdo realizados

pequenos orificios na espuma como apresenta a Figura 49.

Figura 49 — Nucleo de PVC; (a) posicionado sobre o compésito hibrido; (b) zoom dos furos postos na
espuma.

Espuma de PVC

Furos na espuma

Fonte — Stratus Aeronaves (2019).
Apo6s a camada de resina ser depositada sobre o nucleo de espuma, depositou a ultima

camada de tecido de fibra de vidro que consiste na face inferior do compdsito sanduiche, como

estd apresentado na Figura 50.
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Figura 50 — Ultima camada de fibra de vidro.
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Fonte — Stratus Aeronaves (2019).
Ap6s o empilhamento dos materiais do compdsito, o mesmo € colocado dentro da bolsa
de vécuo para realizacdo da compactagdo uniforme das camadas, como estd apresentado na

Figura 51.

Figura 51 — Camada de fibra de carbono sobre a fibra de vidro.
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Fonte — Stratus Aeronaves (2019).
Ap6s a cura dos laminados, realizou-se o desmolde da peca e por fim o corte dos corpos

de prova (Figura 52).
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Figura 52 — Corpos de prova fabricados; (a) Vista frontal; (b) Vista traseira; (c) Vista lateral.
(@) (b)
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Fonte — Autoria prépria. Laminado de fibra
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5.2 Metodologia experimental

A sequéncia metodoldgica dos ensaios mecanicos realizados para o desenvolvimento

desta pesquisa estd apresentada pelo fluxograma da Figura 53.
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Figura 53 — Sequéncia dos ensaios mecanicos realizados.
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Fonte — Autoria prépria.

5.2.1 ENSAIO DE IMPACTO POR QUEDA DE PESO

Como apresenta a Figura 53, inicialmente foi realizado o ensaio de impacto queda de
peso. Este tipo de ensaio consiste numa carga aplicada, no qual um peso desprende-se de uma
altura pré-determinada e atinge um corpo-de-prova em um plano horizontal. As massas
utilizadas no ensaio sdo intercambidveis, possuem diferentes pesos e podem cair de alturas
varidveis. Em geral este evento de impacto nio causa a destruicao completa do corpo-de-prova,
como resultado do ensaio, obtém-se a energia absorvida pelo material, for¢ca de impacto, entre

outras variaveis.

Para tanto, utilizou-se as diretrizes estabelecidas pela norma ASTM — D7136M
(Standard Test Method for Measuring the Damage Resistance of a Fiber-Reinforced Polymer
Matrix Composite to a Drop-Weight Impact Event) e pela norma ASTM — D7766 (Standard

Practice for Damage Resistence testing of sandwich constructions), a mdquina utilizada foi
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projetada para ensaios por queda de peso desenvolvida por (JUNIOR, 2014), conforme
mostrado na Figura 54 e encontra-se disponivel para realiza¢do de pesquisas cientificas e
académicas na Unidade Académica de Engenharia Mecanica da Universidade Federal de

Campina grande (UFCG) no Laboratério de Projetos e Instrumentos (LPI).
A méquina possui as seguintes propriedades:

* 5 niveis de energia de impacto

Tabela 6 — Niveis de energia de impacto.

Niveis de energia (J)
15,8 30,9 46,15 61,3 76,4

Fonte — Autoria prépria.

* Altura de queda dos pesos de 1,03 metros;
* Impactador de ponta semiesférica com diametro de 16 mm e dureza 57 HRC.

Figura 54 — Mdquina para ensaios de impacto do tipo queda de peso em materiais compodsitos; (a) vista
isométrica; (b) maquina projetada para ensaios de impacto em compdsitos.

() (b)

Fonte — JUNIOR, (2014).

ApOs a realizacdo do ensaio de impacto queda de peso e da andlise via termografia
infravermelha foi solicitado para a empresa Stratus Aeronaves que os compdsitos impactados

fossem cortados na se¢do transversal para a andlise dos danos internos.
Determinacao dos niveis de energia

Esta dissertacdo se propde a analisar impactos de baixa velocidade em compdsitos para

aplicacdo aerondutica. A mdquina disponivel para realizacdo dos ensaios de impacto queda de
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peso apresenta cinco niveis de energia, sendo o menor nivel de 15,8 J, esta energia de impacto
apresenta dano visivel, devido a isso foi necessdrio realizar adequagdes de acordo com as
limitacdes da mdquina para obten¢do de um impacto cujo dano fosse de dificil percepcdo a olho
nu. A Tabela 2 (presente no capitulo III), apresenta os tipos comuns de danos de impacto em
estruturas aeronduticas, foi utilizada como referéncia para determinacdo do nivel minimo de

energia de impacto desta pesquisa.

Utilizando os dados da Tabela 2 como pardmetro, considerou-se realizar um impacto
cujo nivel minimo de energia fosse inferior a 10 J para que pudéssemos obter um dano mais
proximo de situagdes reais. Assim, a partir dos equipamentos disponiveis se utilizou a barra
responsdvel por impactar o material com a energia de 15,8 J, ou seja, a barra com massa de 1

kg e estipulou a altura da queda de impacto de 0,5 metro.

A partir da equacdo da Energia potencial (Equacdo 8), pdde-se determinar o nivel
minimo de energia de impacto equivalente a 7,7 J adotada para os ensaios.
E,=m.gh (8)
Onde: m = massa, g = aceleracdo da gravidade e h = altura de queda.
Mais trés niveis de energia foram determinados a partir dos valores de referéncias da
Tabela 2 e das limitagdes da maquina. Estipulou-se o nivel maximo de 46,15 J, pois em testes
preliminares a falha ocasionada devido ao impacto com esta energia foi de quebra das fibras de

ambas as faces do compdsito, apresentando um dano de facil percepcao.

Assim, os niveis de energia aos quais os corpos de provas foram submetidos estdo

apresentados na Tabela 7.

Tabela 7 — Niveis de energia utilizados no ensaio de impacto.

Nivel 1 de energia Nivel 2 de energia Nivel 3 de energia Nivel 4 de energia
7,71] 15,81 30,91 46,151
Fonte — Autoria prépria.

Para facilitar a organizagdo dos corpos de prova analisados, adotou-se a nomenclatura

apresentada na Tabela 8.

Tabela 8 — Nomenclatura para os compdsitos do ensaio de impacto queda de peso.

Nomenclatura Nivel de energia
1CP1 7,717
1CP2 15,8]
1CP3 30,917
1CP4 46,151

Fonte — Autoria prépria.
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5.2.2 ENSAIO QUASE ESTATICO DE INDENTACAO

O ensaio quase estdtico de indentagdo determina a resisténcia a danos em materiais

compdsitos submetido a uma forca de indentacio concentrada em lenta velocidade.

Para tanto, utilizou-se as diretrizes estabelecidas pela norma ASTM — D6264 (Standard
Test Method for Measuring the Damage Resistance of a Fiber-Reinforced Polymer-Matrix
Composite to a Concentrated Quase-Static Indentation Force) e a norma ASTM — D7766
(Standard Practice for Damage Resistence testing of sandwich constructions), a maquina
utilizada foi uma INSTRON 5582 (Figura 55), e encontra-se disponivel para realizacdo de
pesquisas cientificas e académicas na Unidade Académica de Engenharia Mecéanica da
Universidade Federal de Campina grande (UFCG) no Laboratério de Materiais e Estruturas

Ativas (LAMEA). A Figura 55 (b) apresenta o corpo de prova alocado para a realizagdo do
experimento.

Figura 55 — Montagem do ensaio quase estitico; (a) Instron montada para experimento quase estitico;
(b) Corpo de prova alocado para realizagdo do ensaio.
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Fonte — Autoria prépria.
Ap6s a realizacdo do ensaio de impacto quase estatico de indentagcdo e da andlise via
termografia infravermelha foi solicitado para a empresa Stratus Aeronaves que os compdsitos

impactados fossem cortados na secdo transversal para a andlise dos danos internos.

Fabricacio do indentador e base de apoio

Este ensaio requer um indentador com didmetro de 13 mm e que seja fabricada em

material com dureza de 60 a 62 HRC. Para tanto, foi necessario a realiza¢ao do projeto da garra
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especificada por norma para ser acoplada na miaquina INSTRON disponivel. O projeto foi
realizado por uma pesquisa cientifica da Unidade Académica de Engenharia Mecanica da
UFCG pelo estudante Gustavo Lima do Nascimento como apoio para o desenvolvimento desta
dissertacdo, o desenho técnico apresenta-se no Anexo 1. O indentador foi fabricado na oficina
Mecanica Industrial Nossa Senhora da Abadia localizada no distrito dos mecénicos na cidade
de Campina Grande. O suporte foi fabricado em ago pelo Servico Nacional de Aprendizagem
Industrial (SENAI), localizado no Distrito Industrial na cidade de Campina Grande. A Figura

56 apresenta o endentador e a base de apoio fabricados para o especifico ensaio de impacto.

Figura 56 — (a) Indentador utilizado no ensaio quase estatico de indentagdo; (b) Suporte para

realizacdo dos ensaios quase estatico de endentacio.

(a) (b)

Fonte — Autoria prépria.

O suporte foi fabricado em ago, possui 40 mm de espessura, furo central de 125 mm de
diametro e 200 mm de comprimento e largura. Utilizou-se a velocidade de 1,25mm/min pois
este é valor indicado pela norma para materiais compdsitos sanduiche com nudcleos que
apresentem baixa resisténcia a compressao tal como nucleo de espuma, para a taxa de descarga
se utilizou exatamente a mesma velocidade.

A norma ASTM 6264 estabelece dois procedimentos que podem ser utilizados na
realizacdo do ensaio quase estitico. O procedimento A consiste em apoiar o corpo de prova
sobre um suporte, esta configuragdo ¢ determinada pela norma como “Configuracao das bordas
apoiadas”. J4 o procedimento B consiste em apoiar o material em um suporte totalmente rigido.
A norma nao indica em qual situacdo € indicado utilizar tais suportes, logo fica a critério do
cientista determinar qual procedimento utilizar. Diante das pesquisas realizadas ao longo desta
dissertacdo, de acordo com os estudos desenvolvidos em Singapura por Sq Zhu e Gin Chai

(2015), em Portugal por L.S Sutherland e C. Guedes (2012), na Espanha por Ahmed Waig et al
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(2015) e na Itdlia por Rudie Vella, Claire de Marco e Pierluigi Mollicone (2014) todos
utilizaram o procedimento A para realizar os testes, fazendo os ajustes necessarios para as
maquinas que foram utilizadas. Os autores citados realizaram os ensaios quase estaticos com as
bordas do corpo de prova apoiadas, sendo assim, também se definiu a utilizacdo desta

configuracdo para a realizagdo dos ensaios desta pesquisa.
Determinacao da metodologia

Inicialmente realizou-se o ensaio até obter a perfuracdo total do espécime. Para
determinagdo das paradas, levou-se em consideracdo a espessura do material. Os corpos de
provas apresentam espessura entre 6,3mm e 6,6mm, diante destes valores se determinou realizar
0 ensaio quase estdtico de indentacdo em duas paradas. A maquina apresenta os resultados da
for¢a aplicada versus o deslocamento da bandeja onde o indentador estd acoplado. Devido a
isso, ndo foi possivel estimar a localizacdo exata da espessura do material em que a miquina
foi parada e descarregada, assim estipulou as paradas em relacio ao deslocamento do

endentador, a Tabela 9 apresenta as paradas programadas.

Tabela 9 — Classificacdo das paradas para o ensaio quase estatico de indentagao.

Parada 1 Parada 2 Parada 3 Parada 4

Perfuracgdo total Perfuracio total 6 mm 8 mm

Fonte — Autoria prépria.

Para facilitar a organizacdo dos compdsitos analisados, adotou-se a nomenclatura da

Tabela 10.

Tabela 10 — Nomenclatura para os compdsitos do ensaio de impacto queda de peso.

Nomenclatura Nivel de energia
1E1 Perfuracgdo total
1E2 Perfuracao total
1E3 Parada em 6 mm
1E4 Parada em 8 mm

Fonte — Autoria prépria.

5.2.3 ENSAIO NAO DESTRUTIVO DE TERMOGRAFIA

O ensaio de termografia consiste na obtencdo de um mapeamento térmico de uma
superficie, peca, estrutura etc. Para o registro das imagens térmicas, foi utilizado o termovisor

Flir T620 com lente 13.1mm/45° (Figura 57 (a)) e um tripé (Figura 57 (b)). Os ensaios foram
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realizados no Laboratério de Engenharia e Segurangca do Trabalho (LEEST) vinculado ao
departamento de Engenharia Mecénica da UFCG.

Figura 57 — Termovisor Flir T620 (a) e tripé (b).
(a) (b)

Fonte — Autoria prépria;

Para materiais compdsitos € necessdrio a utilizacdo de uma fonte de calor para realizar
a excitacdo do material para que a radiacdo emitida pelo CP seja suficiente para ser captada
pela camera termogréfica. Por optar pela técnica da termografia ativa (Figura 58), na qual o
objeto de estudo é energeticamente estimulado de forma que um fluxo interno de calor seja
gerado na parte inspecionada, se fez necessdrio a escolha da fonte de calor para o de
aquecimento dos espécimes, assim como determinar o tempo de aquecimento e a distancia da
fonte para o corpo de prova impactado. Para andlise dos termogramas foi utilizado o software
FLIR Tools.

Figura 58 — Método ativo de andlise termografica.

Camera
ter mnﬂmhm

‘ L.aminado
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Fonte - TARPANI et al., (2009).

Fonte
de
calor

Projeto da camara de isolamento térmico

Com intuito de diminuir a influéncia da temperatura aparente do ambiente nos
termogramas obtidos se fez necessario o desenvolvimento do projeto da camara de isolamento
térmico, para tanto pesquisou-se sobre normas especificas para ensaios de termografia em

materiais compdsitos, o desenho da estrutura principal foi desenvolvido no software Autodesk
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Inventor 2018 e em seguida foi enviado para fabricacao. A confeccao da estrutura foi realizada

com madeira MDF de 3 e 6 mm através da contratacdo de servigo de terceiros.

A geometria selecionada para a cdmara foi retangular devido a facilidade construtiva.
Nao foi encontrado nenhuma norma especifica para desenvolvimento e constru¢do de camaras
de isolamento para andlise termografica, sendo assim para o dimensionamento da estrutura se
levou em consideragdo o comprimento focal minimo estabelecido pelo fabricante da camera
termografica que € de 42 cm, a altura dos corpos de prova que € de 15 cm e a largura do maior
CP que € de 15 cm. Diante dessas condi¢cdes determinou-se uma camara retangular com as
seguintes dimensdes: 80 cm de comprimento, 20 cm de largura e 20 cm de altura, o desenho
técnico apresenta-se no Apéndice I.

A camara possui uma abertura no formato da lente do termovisor na face frontal para o
encaixe da mesma (Figura 59 (a)), e para facilitar o posicionamento dos compositos danificados
a parte superior € removivel, assim como a face traseira, pois, foi projetada para fechar e abrir
rapidamente com o intuito de realizar o aquecimento da peca dentro da caixa (Figura 59 (b)).

Figura 59 — Prot6tipo da caixa de isolamento térmico; (a) Vista isométrica; (b) Tampa e face traseira

removivel.
(b)
TRERTET —~— \1\—> Tampa e face
traseira
removivel

Fonte — Autoria prépria
Para o acabamento da caixa fez-se a pintura interna com tinta preta fosca, por ser a cor em
que existe auséncia de reflexdo da luz. De forma a reduzir o ganho de calor pelos corpos
circunvizinhos foi entdo necessdrio o uso de papel aluminio, pois é um material de alta
refletancia e baixa emissividade, (SILVA, 2017). A Figura 60 apresenta a caixa de isolamento

finalizada.
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Figura 60 —Caixa de isolamento térmico; (a) Vista interna; (b) Vista Frontal.

(@) (b)

Fonte — Autoria prépria.
Registro dos termogramas
A sequéncia metodoldgica para a obtencdo dos termogramas dos corpos de prova

danificados por ensaios de impacto estd apresentada na Figura 61.

Figura 61 — Sequencia metodolégica para obtencdo dos termogramas.
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Fonte — Autoria prépria.
e Preparacao dos Cp’s
Inicialmente se realizou a pintura dos corpos de prova com tinta preta fosca no intuito

de obter melhores termogramas pois a fabricagdo do material compdsito proporcionou um

Abertura
para alocar
termovisor
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acabamento brilhante. Segundo Cengel e Ghajar (2015), superficies revestidas com a técnica

de pintura a preto-escuro idealizam o comportamento do corpo negro.

As pinturas dos corpos de prova foram realizadas com tinta preta fosca com
emissividade de 0,98. A pulverizagdo foi feita a 20 cm de distancia e o tempo de secagem foi

de 1 hora. A Figura 62 apresenta os CP’s pintados.

Figura 62 — Corpos de prova pintados com tinta preta fosca.

Fonte — Autoria prépria.
e Mensurar condi¢coes ambientes

Utilizou-se as diretrizes indicadas pelo manual da cAmera termogréfica na qual indica
os parametros que devem ser ajustados antes dos registros, tais como: Emissividade,
Temperatura Aparente Refletida, Distancia, Umidade relativa e Temperatura atmosférica. Para
determinagdo da temperatura aparente refletida utilizou-se o método refletor apresentado na

norma ABNT NBR 16292-14 com o auxilio de um aparato feito de papel aluminio e isopor.

A emissividade é determinada pelo préprio manual da camera para varios tipos de
materiais, para mensuracao das condi¢des ambientais, tais como umidade relativa e temperatura
atmosférica utilizou-se a Sonda AMI 300 (Figura 63), esse equipamento foi disponibilizado

pelo Laboratério de Ergonomia e Engenharia de Segurancga do Trabalho (LEEST) da UFCG.

Figura 63 — Sonda AMI 300.

Fonte — Autoria prépria.
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e Aquecimento do CP

Como fonte de calor utilizou-se lampadas hal6genas, as quais foram usadas para aquecer
a superficie dos corpos de prova. O CP foi aquecido por uma lampada halégena de S00W a uma

distancia de 20 cm da fonte de calor.

Foram realizados vérios tempos de aquecimento para determinar qual proporcionou a
captacdo de melhores termogramas. Foram realizados com 1, 2, 3 e 5 minutos de aquecimento,
o qual apresentou melhor visualizacdo dos termogramas e dos danos foi o tempo de 3 min, visto
que o tempo inferior a 3 min ndo proporcionou a captagdo de nenhuma zona danificada e o

tempo superior proporcionou aquecimento uniforme do CP.

Inicialmente foi realizado o aquecimento do material dentro da cAmara de isolamento
térmico, porém, devido a proximidade das paredes com o CP houve o aquecimento das laterais
da caixa, esse fato influenciou na captura dos termogramas visto que foi captado uma grande

zona quente ao lado do compdsito danificado como apresenta o termograma da Figura 73 (b).

Figura 64 — CP aquecido dentro da cAmara térmica; (a) Proximidade do CP com as paredes laterais;

(b) Termograma com influéncia da zona quente das paredes da caixa.

(a) [

Parede
esquerda
aquecida
Parede
direita
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(b)
Parede Parede lateral
lateral direita
esquerda
CP localizado
proximo da
parede
lateral

Fonte — Autoria prépria
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Devido a influéncia de zona quente advinda da caixa de isolamento, se fez o
aquecimento do CP fora da camara. Assim, o ensaio termografico se deu em dois instantes

como apresenta a Figura 65.

Figura 65 — Ensaio termografico.

1° instante — aquecimento do CP 2° instante — alocag@o do CP na cdmara de isolamento
L el Iy {SEHIYRT) i Camera termografica
- —» Camara de
3 min de ‘
aquecimento 40 cm o isolamento
20 cm p» Corpode
prova
Fonte — Modificado de Batista et al (2019). danificado

Ap6s aquecido o material é alocado imediatamente dentro da camara de isolamento

térmico, o qual dista 40 cm da face frontal onde € encaixada a lente do termovisor.

e Alocacao na camara de isolamento

Ap6s o aquecimento, o material € rapidamente alocado dentro da camara de isolamento

com o intuito de perder o minimo de calor para o ambiente e entio € obtido os termogramas.

Andlise do decaimento da temperatura nos termogramas

Ap6s a alocagdo do corpo de prova dentro da camara de isolamento obteve-se o primeiro
termograma, afim de obter a curva de resfriamento do CP foi capturado um termograma apds
30 e 60 segundos de resfriamento. Com a utilizacdo do software Flir tools foi possivel
determinar a temperatura no centro da placa, exatamente onde se localiza a regido danificada
pelos ensaios de impactos. A Figura 66 apresenta o ponto no qual foram determinadas as

temperaturas.

Figura 66 — Localizag¢do do ponto no qual foi determinado a temperatura no resfriamento do
compdsito.

Fonte — Autoria prépria.
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CAPITULO VI

6 RESULTADOS E DISCUSSOES

O objetivo deste capitulo é apresentar os resultados e as discussdes a partir dos métodos

descritos no capitulo anterior.
6.1 Ensaio de impacto por queda de peso

A Figura 67 apresenta a face frontal danificada e a secdo transversal dos compdsitos
apos o ensaio de queda de peso. A regido danificada apresenta-se evidenciada por colchetes

para melhor identificacdo.

Figura 67 — Regiodes danificadas dos compdsitos; (a) energia de impacto 7,7 J; (b) energia de impacto

15,8 J; (c) energia de impacto 30,9 J; (d) energia de impacto 46,1 J.

Energia Face frontal Corte transversal
(a)
. Nio houve
dano visivel
Nao houve em ambas
dano visivel, as faces
apenas uma
Dano 7,7 J pequena
calota esférica
no formato da
ponta do
impactador
(b) o Dano
Ty % superficial
na matriz
Trinca na da face
matriz superior
Dano 15,8 J
Localizacgio

do dano
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Esmagamento e
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Dano 30,9 J matriz
Localizaca ]
- éazm % 0 Fratura da fibra
e da matriz da
face superior e
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Esmagamento e
Fratura de rasgo da
fibra e da espuma
matriz o
Dano 46,1 J Localizagdo
do dano
Fratura da fibra
. e da matriz da
rnca face superior e
superficial inferior

Fonte — Autoria prépria.

Nas imagens das zonas de dano na face frontal, pode-se observar um aumento
progressivo na gravidade do dano proveniente do aumento da energia de impacto, sendo a
Figura 67 (d) a que apresentou um maior dano aparente, com ruptura da matriz e trincas
superficiais na matriz. No impacto de menor energia (Fig.67 (a)), ndo se observou danos
visiveis no composito. Este dano de baixa velocidade causou apenas indentacdo de dificil
percepcao a olho nu, o dano possui geometria em forma de calota esférica devido ao formato
da ponta do indentador. No dano de impacto ocasionado pela energia de 15,9 J (Figura 67 (b)),
observou-se apenas trincas superficiais na matriz do compdsito. O dano causado pelo terceiro
nivel de energia, Figura 67 (c), causou a quebra das fibras tanto do compésito hibrido quanto
da face posterior que consiste no laminado de fibra de vidro. Nas imagens das zonas de dano
na se¢do transversal, observa-se que os dois primeiros niveis de energia ndo apresentaram
nenhum dano visivel interno, ja para os niveis maiores de energia é possivel notar as fibras

rompidas, esmagamento e rasgo da espuma.



93

6.2 Ensaio quase estatico de indentacao
e Corpo de prova 1E1

O Griéfico 3 apresenta a curva da Forca versus o deslocamento do indentador para o

compdsito 1EI.

Griéfico 3 — Forga versus deslocamento do impactador do 1E1.

A

Load [N]

2007

0 1 2 3 4 5 € 7 8 9 10 11 12 13

Extension [mm]

Fonte — Autoria prépria.

A partir da andlise do grifico do composito 1E1, pode-se perceber que o estagio I é
referente a regido eldstica e atingiu a for¢a maxima de 900 N. O ponto A corresponde o ponto
em que houve quebra das fibras do compdsito hibrido ocasionando o dano, de acordo com os
resultados obtidos por Wei He er al (2014), esta € a carga necessdria para ocasionar danos. A
regido II correspondeu a fase em que ocorreu o rasgamento do nucleo de espuma. No ponto B
percebe-se que houve um aumento na forca, isso ocorreu devido a ruptura da fibra de vibro
correspondente a face posterior do compdsito sanduiche. A fase III refere-se ao estidgio de
fratura no qual houve a falha do material, pois houve perfuracdo total. Foram observados
graficos com comportamento semelhante obtidos por Wagih, Costa e Blanco para compositos
laminados com fibra de carbono. A Figura 68 apresenta as imagens dos danos ocasionados na

face superior e o corte transversal dos compdsitos.
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Figura 68 — Danos do material 1E1; (a) dano na face frontal; (b) corte transversal ao dano.

(a) (b)

Fratura da
fibra

Fratura da fibra,
esmagamento e rasgo da
) . espuma
Fonte — Autoria prépria.
A Figura 68 (a) apresenta a regiao danificada da face frontal do compdésito 1E1, na qual
¢é possivel observar a fratura das fibras e a Figura 68 (b) apresenta o corte transversal ao dano,

onde € possivel observar o esmagamento e rasgo da espuma.

e Corpo de prova 1E2

A curva da forga versus o deslocamento do indentador obtido no material 1E2 apresenta-

se no Gréfico 4.

Griéfico 4 — Forga versus deslocamento do impactador do 1E2.
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Fonte — Autoria prépria.

Quando comparado com o grafico obtido para o material 1E1, o grafico do material 1E2
apresentou uma pequena distor¢ao, houve dois picos (A e B) apds a ruptura do compdsito
hibrido no compdsito, supdem-se que o indentador atingiu um ou mais furos cheio de resina
presentes na espuma (Fig.49), apresentando um aumento na for¢ca de compressdo do ntcleo
correspondente ao pico A, enquanto que o pico B corresponde o ponto da ruptura da fibra de
vidro da face posterior. A Figura 69 apresenta uma ilustracdo da hipdtese em que se acredita

que o impactador atingiu um ou mais furos de resina.
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Figura 69 — Ilustracdo do impactador atingindo um furo de resina.
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Fonte — Autoria prépria.

Os danos causados pelo impacto quase estdtico no material 1E2 estdo apresentados na

Figura 70.

Figura 70 — Danos do material 1E2; (a) dano na face frontal; (b) corte transversal ao dano.

() (b)
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Fonte — Autoria prépria. espuma

A Figura 70 (a) apresenta a regido danificada da face frontal do compdsito 1E2, na qual
é possivel observar fratura das fibras. Ja a Figura 70 (b) apresenta o corte transversal ao dano,

observa-se fratura das fibras, esmagamento e rasgo da espuma.
e Corpos de prova 1E3 e 1E4

Os grificos 5 (a) e (b) apresentam as curvas da for¢a versus o deslocamento do

indentador obtidas para os compdésitos 1E3 e 1E4 respectivamente.
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Graéfico 5 — Forga versus deslocamento do impactador; (a) compdsito 1E3; (b) compdsito 1E4.
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Fonte — Autoria prépria.

Assim como obtido nas curvas dos compésitos 1E1 e 1E2, ambas as curvas dos
compositos 1E3 e 1E4 apresentam a regido eldstica, porém com decréscimo na forca maxima.
Os danos apresentados pelos compésitos 1E3 e 1E4 sdo semelhantes, ambos apresentaram
fratura de fibra da face superior (Figura71 (a) e (c)). Os cortes nos materiais realizados
transversais ao dano (Figura 74 (b) e (d)) apresentam pequena indentagdo e fratura de fibra, ndo

houve esmagamento da espuma.

Figura 71 — Danos do material 1E3 e 1E4; (a) dano na face frontal do compésito 1E3; (b) corte
transversal ao dano do compésito 1E3; (c) dano na face frontal do compésito 1E4; (d) corte transversal
ao dano do compésito 1E4.
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Fonte — Autoria prépria.
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6.3 Ensaio termografico
A Tabela 12 apresenta as condicoes ambientes do laboratério onde os ensaios
termograficos foram realizados.

Tabela 12 — Condi¢des ambiente.

Temperatura atmosférica 24 a 25 °C
Temperatura refletida 31°C
Velocidade do ar 0 m/s
Umidade relativa 54,3
Distancia 0,4 m

Emissividade 0,92 — 0,98

Fonte — Autoria prépria.

6.3.1 INFLUENCIA DA PINTURA DOS CP’S
A Figura 72 apresenta os termogramas capturados dos compdsitos com pintura e sem
pintura dentro da caixa de isolamento térmico.

Figura 72 — Termogramas dos compdsitos sem e com pintura. Temperatura

(2) (b) A méxima

e
c) (d)

Fonte — Autoria prépria.
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Observou-se que a temperatura maxima para o compdsito pintado foi maior quando
comparado com a temperatura mixima do compdsito sem pintura, esse comportamento €

previsto pois a tinta preta com alta emissividade possibilitou o material emitir maior radiacao.

6.3.2 INFLUENCIA DA CAMARA DE ISOLAMENTO
A Figura 73 apresenta os termogramas obtidos dos compdsitos pintados dentro da
camara de isolamento e fora da camara de isolamento.

Figura 73 — Termogramas dos comp6sitos com pintura fora e dentro da camara de isolamento.

(@) (b)

©

Fonte — Autoria prépria.

Para determinar o decaimento da temperatura, a cada 30 segundos foram capturados
termogramas. A Tabela 13 apresenta as temperaturas maximas dos compdsitos dentro e fora

da caixa de isolamento térmico.
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Tabela 13 — Temperatura maxima ao longo do resfriamento do compdsito dentro e fora da caixa de

isolamento.
T t AXi
.. emperatura nzaXIma Tempo de resfriamento
Condicao captada pela camera
) o (s)
termografica (°C)
105,9 0
y o f . ’
R ;
54,7 60
101,5 0
jsito dentro da caixa d ’
o :
66,1 60

Fonte — Autoria prépria.

Percebe-se que a temperatura maxima obtida no termograma capturado no compdsito
fora da caixa de isolamento € maior que a temperatura maxima obtida no termograma do
composito dentro da camara. Essa pequena diferenca se deu pelo fato de ser realizado o
transporte do compdsito para dentro da camara logo apds o aquecimento. A camara de
isolamento retarda a perda de calor do compdsito para o ambiente externo como € observado
pelo decaimento da temperatura do compdsito dentro da caixa quando se compara com O
decaimento da temperatura do compésito fora da caixa de isolamento.

6.3.3 ANALISE DOS TERMOGRAMAS APOS ENSAIO DE IMPACTO

Os termogramas captados dos compdsitos danificados apds o ensaio de impacto queda

de peso estdo apresentados na Figura 74.
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Figura 74 — Termogramas dos compdsitos apds o ensaio de impacto queda de peso.
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Observa-se que ndo foi possivel detectar através da sequéncia de termogramas da
Figura 74 (a) o dano causado pela energia de impacto de 7,7 J. Pela andlise qualitativa o
melhor termograma para o impacto de 7,7 J foi o captado no tempo de O segundos de
resfriamento, neste termograma foi possivel captar vérias regides com geometria circular
com coloracdo branca, acredita-se que essas regides se referem aos furos cheios de resina

(Figura49).

A Figura 74 (b) apresenta a sequéncia de termogramas do compdsito impactado com
energia de 15,6 J, percebe-se que as regides circulares de coloracdo branca impedem na
observacdo da regido central danificada do termograma captado no momento inicial do
resfriamento, ndo podendo afirmar se hia dano apenas na regido central. Qualitativamente o
melhor termograma foi captado apds 60 segundos de resfriamento, neste termograma
percebe-se que a regido danificada fica mais evidente, e que apresenta maior retencao de

calor, acredita-se que por ser um dano superficial causada apenas na matriz do material.

Na Figura 74 (c) referente a sequéncia de termogramas captados do compdsito
impactado com energia de 30,9 J é possivel detectar o dano referente a fratura das fibras. O

melhor termograma foi captado no tempo de 0 segundos de resfriamento.

Na Figura 74 (d) referente a sequéncia de termogramas captados do compdsito
impactado com energia de 46,15 J € possivel detectar o dano referente a fratura das fibras
logo no termograma captado no tempo de 0 segundo de resfriamento. No termograma
captado no tempo de 60 segundos de resfriamento percebe-se que a regido danificada pelas

trincas na matriz ficou mais evidente apresentando maior retencdo de calor.

Os termogramas captados dos compdsitos apds a realiza¢do do ensaio quase estatico

de indentacdo estdo apresentados na Figura 75.
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Figura 75 — Termogramas dos compdsitos apds o ensaio de impacto quase estitico de indentacéo.
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Foi possivel perceber através da sequéncia de termogramas da Figura 75 (c) e (d) que
a regido danificada resultante da fratura das fibras do compésito hibrido da face superior ndao
foi captada. Assim como nos termogramas dos materiais com os danos causados pelo ensaio
de impacto queda de peso, também foi captado com pouco tempo de aquecimento regides
com geometria circular com coloracdo branca, os quais se acredita tratar-se dos furos cheios
de resina. A Figura 75 (a) e (b) referem-se a sequéncia de termogramas captados do
composito com dano causado pela fratura das fibras, esmagamento e rasgo da espuma,

percebe-se que o dano foi melhor detectado no termograma obtido no tempo de 0 segundos

de resfriamento para ambos os compdsitos.

6.3.4 RELACAO DA ENERGIA DE IMPACTO COM A TEMPERATURA NO
CENTRO DA PLACA

Uma andlise quantitativa nos termogramas possibilitou observar que para 0 mesmo
tempo de aquecimento a regido do impacto referente ao ensaio de impacto queda de peso
dos compdsitos quando estimulada dissipa calor mais rdpido ou absorve menos energia,
portanto hd um decréscimo na leitura da temperatura em func¢do do maior dano, ou seja,
quanto maior o impacto, maior o dano e menor a temperatura ensaiada como pode ser

observado no Grafico 6.

Griéfico 6 — Temperatura médxima versus nivel de energia do dano.

Temperatura X Energia

120
100
80
60
40
20

Temperatura 2C

0 10 20 30 40 50

Nivel de energia do dano (J)

Fonte — Autoria proépria.

6.4 Analise visual dos termogramas

A Figura 76 apresenta o termograma obtido do compdsito sem danos e o termograma

obtido do compdsito danificado apds a realizacdo do ensaio de impacto queda de peso.
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Figura 76 — Andlise visual dos termogramas do compésito 1CP1.

Termograma de composito sem impacto Termograma do compésito impactado

11H10]

A regido circulada refere-se a localizagao do dano. A partir da comparacao visual dos termogramas da Figura 76 captados do composito

Fonte — Autoria prépria.

sem danos e do compdsito impactado com energia de 7,7 J ndo foi possivel detectar a regido danificada, pois nao houve diferenga de cores na

localizag¢do do dano. A Figura 77 apresenta os termogramas do compésito 1CP2.
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Figura 77 — Andlise visual dos termogramas do compésito 1CP2.
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Fonte — Autoria prépria.
A regido retangular refere-se a localizacdo do dano. A partir da comparagdo visual dos termogramas captados do compdsito sem danos
e do compdsito impactado com energia de 15,9 J da Figura 77, € possivel detectar a regido danificada, a qual apresenta-se com coloracao branca

especificando maior temperatura. A Figura 78 apresenta os termogramas do composito 1CP3.
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Figura 78 — Andlise visual dos termogramas do compésito 1CP3.

Termograma de composito sem impacto 309)J) Termograma do compésito impactado

Fonte — Autoria prépria.

A regido circular refere-se a localiza¢ao do dano. A partir da comparacao visual dos termogramas captados do compdsito sem danos e
do compdsito impactado com energia de 30,9 J da Figura 78, € possivel detectar a regido danificada, a qual apresenta-se com coloragdao amarela
e verde especificando menor temperatura nesta regido. Uma comparacdo entre os termogramas dos compdsitos impactados da Figura 77 e 78,
possibilita perceber que o dano de fratura das fibras € captado via termografia infravermelha apresentando regides com cores mais frias enquanto
que dano do tipo trinca na matriz é captado nos termogramas por apresentarem regides com cores mais quentes. A Figura 79 apresenta os

termogramas do compésito 1CP4.



109

Figura 79 — Anadlise visual dos termogramas do compésito 1CP4.

Termograma de composito sem impacto 46,1) Termograma do compésito impactado

I

A regido retangular refere-se a localizagdo do dano. A partir da comparacdo visual dos termogramas captados apresentados na Figura 79

Fonte — Autoria prépria.

do compdsito sem danos e do compdsito impactado com energia de 46,1 J € possivel detectar a regido danificada. Percebe-se que a regido onde
estd localizado o dano do tipo fratura das fibras apresenta-se com cor mais fria enquanto que a regiao em que hé presenca do dano tipo trinca na

matriz apresenta-se com cor mais quente. A Figura 80 apresenta os termogramas do compésito 1E1.
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Figura 80 — Andlise visual dos termogramas do compésito 1E1.

Termograma do compoésito sem impacto Perfuracao total Termograma do compésito danificado

Fonte — Autoria prépria.
A regido circular refere-se a localizacdao do dano. Pela comparacao visual € possivel detectar o dano em que houve perfuracio total do
compdsito apds o ensaio quase estatico de indentagdo. Esse tipo de dano que corresponde a fratura das fibras, esmagamento e rasgo da espuma.

A Figura 81 apresenta a inspecao visual do material 1E2.
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Figura 81 — Andlise visual dos termogramas do compésito 1E2.

Termograma do compoésito sem impacto Perfuracao total Termograma do compésito impactado

PERFURAGAD TOTAL

Fonte — Autoria prépria.
A regido circular refere-se a localizacdo do dano. Assim como foi possivel a deteccao da regido danificada no termograma do material
1E1 apresentada na Figura 80, também foi possivel a deteccdo do mesmo tipo de dano no termograma do material 1E2 pela comparacdo visual

dos termogramas da Figura 81. A Figura 82 apresenta a inspecdo visual do material 1E3.
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Figura 82 — Andlise visual dos termogramas do compésito 1E3.

Fratura da fibra do compésito da face
superior

Termograma do compésito sem impacto Termograma do compésito impactado

S
PARADA EM 6MM

Fonte — Autoria prépria.
A regido circular refere-se a localizacdo do dano. Através da inspecao visual dos termogramas da Figura 82, percebe-se que ndo é possivel
detectar o dano do tipo fratura das fibras do compésito hibrido, pois ndo houve variacao de cores na regido danificada. A Figura 83 apresenta a

inspecdo visual do material 1E4.
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Figura 83 — Andlise visual dos termogramas do compésito 1E4.

Fratura da fibra do compésito da face
superior

Termograma do compésito sem impacto Termograma do compésito impactado

1E4
PARADA EM §MM

Fonte — Autoria prépria.
A regido circular refere-se a localizacdo do dano. Assim como ndo foi possivel a detec¢do do dano nos termogramas do material 1E3
apresentados na Figura 82, também nao foi possivel a detec¢do do mesmo tipo de dano nos termogramas do material 1E4 apresentado na Figura

83, pois ndo houve variacdo de cores na regido danificada.
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CAPITULO VII

7 CONCLUSOES

Esta dissertacdo teve por objetivo realizar o estudo termografico de materiais

compdsitos sanduiche danificados por ensaio de impacto do tipo queda de peso e por

indentacdo quase estdtica com aplicacdo aerondutica. Para tanto, foi realizada revisdo da

literatura envolvendo os seguintes temas: compositos sanduiches, danos em materiais

compdsitos aeronduticos, termografia em compositos, radiacao térmica e Termografia ativa.

A partir das discussdes realizadas através da metodologia desenvolvida neste trabalho pode-

se concluir que:

A menor energia de impacto no material compdsito sanduiche foi de 7,7 J.

Foi possivel perceber que os danos introduzidos nos compositos através do ensaio
quase estdtico de indentacdo ficaram restrito a 4rea em que houve contato com o
indentador, enquanto que os danos ocasionados através do ensaio de impacto do tipo
queda de peso além da regido danificada na drea em que houve contato com o
impactador apresentaram trincas na matriz da face superior;

Para o material compdsito sanduiche estudado, constatou-se que o melhor tempo de
exposi¢ao da peca a fonte de calor para a captacdo de termogramas nitidos foi de 3
minutos e a temperatura maxima obtida foi de 98,7°C;

A partir da andlise dos termogramas constatou-se que quanto maior for a energia de
impacto melhor e mais ripida serd a deteccio dos danos através do ensaio
termografico;

Notou-se que através do ensaio de termografia infravermelha as regides danificadas
se apresentam com cor de menor temperatura para compdsitos que apresentem
fratura das fibras e regides com cores de maior temperatura para compoésitos que

apresentem dano do tipo trinca na matriz.
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A comparagdo entre o termograma padrao obtido do compdsito sem danos com o
termograma do composito danificado possibilitou identificar regides em que
apresenta dano do tipo fratura de fibra.

A técnica de termografia infravermelha detectou danos do tipo fratura das fibras e
trinca na matriz oriundos do ensaio de impacto queda de peso. A mesma técnica ndo
se mostrou vidvel para deteccdo de danos superficiais localizados na face superior do
compdsito ocasionados pelo ensaio quase estatico de indentagcdo, porém para danos
em que houve perfuracdo total do compdsito originados pelo mesmo ensaio foi
possivel a deteccdo da fratura das fibras.

A utilizag¢do da cAmara de isolamento térmico possibilitou retardar a transferéncia de
calor do compdsito para o ambiente externo, possibilitando capturar maior nimero
de termogramas para andlise dos danos.

A técnica de termogréfica infravermelha apresentou-se vidvel para detec¢do de danos

em materiais compositos sanduiche com dano igual ou superior a energia de 15,9 J.

E como o trabalho ndo se encerra neste, sugere-se os seguintes trabalhos futuros:
Aperfeicoamento da cAmara de isolamento térmico para andlises termograficas de
materiais compositos;

Utilizar camara de isolamento e comparar com os resultados obtidos sem a utilizacao
da camara de isolamento.

Realizar testes em ambiente ndo controlado;

Realizar testes para inspecionar defeitos de fabricacdo em materiais compdsitos;

Mapeamento de danos com termogramas para varias configuracdes de compdsitos.
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APENDICE I
Projeto da camara de isolamento térmico para ensaios termograficos em materiais

compdsitos.
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ANEXO 1
Projeto mecanico de indentador e suporte para ensaio quase estitico em materiais

compdsitos sanduiche.
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ITEM|QTDE DESCRICAQ MATERIAL
1 1 |Bottom Plate Aco 1020 temperado
3 1 |Corpo de Prova Compésito laminado
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6 2 |Contraporca Aco 1020 temperado
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