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Resumo

Com o objectivo de construir uma ferramenta de reparacdo de defeitos em radomes de aeronaves,
torna-se necessario identificar quais os materiais e as técnicas apropriadas para esta tarefa, listando
a tecnologia, 0 conhecimento e o0s recursos humanos existentes na empresa e no mercado, na
tentativa de rentabilizar os custos de construcdo da ferramenta de reparacdo. Para os prepreg’s de
fibra de carbono, a técnica aconselhada é a Moldacdo por Saco de Vacuo, enquanto que para 0s
tecidos de fibra de vidro impregnados de resina, a Moldacdo por Infusdo de Resina Assistida por
Véacuo é a técnica aconselhada. Apos a analise de resultados dos ensaios de Traccdo e de Flexao,
obtém-se dados para calcular a espessura minima aconselhada para as paredes da ferramenta de
reparacdo, de modo a que ndo sofra qualquer distor¢do aquando da sua utilizacdo nas reparacGes
efectuadas em autoclave. Apés se calcular qual a espessura minima da parede da ferramenta, faz-
se o0 célculo e a andlise de custos para ambas as solugdes, de modo a perceber a viabilidade
financeira de cada uma das técnicas, concluindo-se qual a solu¢do mais facilmente rentabilizavel.

Palavras-chave: Materiais Compdsitos, Resina Epoxida, Fibra de Carbono, Fibra de Vidro,
Moldacao por Saco de Vécuo, Moldagdo por Infusdo de Resina Assistida por Vacuo, Ensaio de
Traccdo, Ensaio de Flexdo, Analise de Custos.
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Abstract

With the aim of building a tool for repairing defects in aircraft radomes, it becomes necessary to
identify which materials and techniques are appropriate for this task, listing the technology, the
knowledge and the existing human resources in the company and in the market, attempting to
monetize the construction costs of the repair tool. For carbon fiber prepreg’s, the recommended
technique is Vacuum Bag Molding, whereas for the resin impregnated glass fiber fabrics, Vacuum
Assisted Resin Infusion Molding technique is advised. After analyzing the results of Tensile and
Flexural tests, is obtained information to calculate the minimum recommended thickness for the
walls of the repair tool, so that it suffers no distortion during use for repairs carried out in an
autoclave. After calculating the minimum thickness of the tool wall, it is made the calculation and
cost analysis for both solutions, in order to realize the financial viability of each of the techniques,
concluding what is the most easily profitable solution.

Keywords: Composite Materials, Epoxy Resin, Carbon Fiber, Fiberglass, Vacuum Bag Molding,
Vacuum Assisted Resin Infusion Molding, Tensile Test, Flexural Test, Cost Analysis.
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Capitulo 1. Objectivos e Enquadramento

1.1. Objectivos

Por forca do aumento da utilizacdo de Materiais Compdsitos ao longo da histéria dos meios de
transporte em geral e da aviagdo em particular, o tamanho e o nimero destes componentes na
industria aerondutica também aumentou, tal como a sua complexidade geométrica, conduzindo a
necessidade de existéncia de ferramentas de reparacdo desses componentes. Deste modo, a
necessidade de efectuar reparagdes maiores e mais complexas geometricamente, leva a que nédo
seja possivel proceder a reparacdo sem ferramentas adequadas, de modo a ndo se comprometer a
forma geométrica e, por conseguinte, a fungdo do componente. Em particular, reparacbes de
grandes dimensdes que sejam efectuadas sem uma ferramenta adequada, conduzem a dispensa da
peca para sucata devido a distor¢des, tornando-se assim essencial a construcdo de uma ferramenta
de reparacdes.

Identificada a necessidade de constru¢do de uma ferramenta adequada a reparagdo pretendida, é
necessario listar os materiais e as técnicas apropriadas para a criacdo da referida ferramenta, de
modo a garantir a preservagdo da sua forma geométrica e tolerdncia dimensional, sem
comprometer a complexidade da reparagdo nem a estabilidade geométrica e dimensional da peca a
ser reparada. Assim sendo, é imprescindivel identificar e perceber quais os varios factores que
influenciam quer os materiais quer as técnicas a utilizar na construcéo da ferramenta.

Posto isto, torna-se essencial perceber também quais 0s recursos materiais € humanos e a
tecnologia existente na empresa, de modo a ser perceptivel se, com as condigdes existentes e com
a capacidade instalada, é possivel construir uma ferramenta de reparacdo para radomes de
aeronaves, ou se por outro lado, é necessario contratar servigos e/ou tecnologia a outras entidades.

1.2. Enquadramento da Dissertagao

1.2.1. Empresa

O presente trabalho de Dissertacdo foi realizado em ambiente industrial, nas instalacbes da TAP
Manutencdo e Engenharia em Lisboa, anexas ao Aeroporto da Portela.

A TAP Manutencdo e Engenharia é a unidade de negécios da TAP Portugal que presta servigos de
Manutencdo e Engenharia em avifes, motores e demais componentes, sendo responsavel pela
manutencao de toda a frota de avides da TAP Portugal, que é composta por aeronaves Airbus das
familias A320, A330 e A340, realizando também actividades de manutengdo para Clientes
terceiros, um segmento de negdcio que representa hoje em dia mais de metade do total de
proveitos desta unidade de negécio [1]. De modo a assegurar a operacionalidade de toda a frota da
TAP Portugal e a poder assegurar 0s compromissos de repara¢do e manutencdo com 0S Seus
Clientes, a TAP Manutencao e Engenharia conta actualmente com 3 unidades de manutencdo, uma
em Portugal e duas no Brasil [2].

A qualidade dos servicos da TAP Manutencdo e Engenharia tem sido internacionalmente
reconhecida por Clientes e Fabricantes ao longo dos anos, tendo recebido varias distincdes ao
longo da sua histéria, que conduziu ao convite formulado pela Airbus, em 2005, de integrar a
primeira Rede de Organizac¢es de Manutengdo (Airbus MRO Network) [1].
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As reparacOes de radomes das aeronaves, bem como as reparacdes de todos os componentes
fabricados em materiais compdsitos que compdem uma aeronave, ocorrem na Oficina de Interiores
de Cabines (OIC), cujo suporte técnico qualificado é garantido pelo Departamento de Engenharia
de Estruturas, localizado no Hangar 5.

1.2.2. Materiais Compa@sitos

Os materiais compdsitos, também designados por compositos, estdo cada vez mais presentes na
nossa vida e nem sempre nos apercebemos deste facto. Na industria automdvel, aerondutica e
aeroespacial, os componentes em compoésitos tornam-se cada vez mais uma realidade, tal como se
pode observar na figura 1, com todos os beneficios que essa presenca assume no nosso dia-a-dia.
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Figura 1: Evolucéo da percentagem de peso estrutural em materiais compdsitos nos avides da AIRBUS,
adaptado de [3].

Apesar de ndo haver uma defini¢do totalmente aceite sobre um material compdsito, uma das varias
defini¢Ges existentes diz que “Um material composito ¢ formado por uma mistura ou combinagao
de dois ou mais micro ou macroconstituintes que diferem na forma e na composicdo quimica e
que, na sua esséncia, sdo insoluveis uns nos outros” [4].

A importancia dos Materiais Compoésitos em engenharia deriva do facto de que, ao combinar-se
dois ou mais materiais diferentes — tradicionalmente um dos materiais serve como matriz e 0s
restantes actuam como reforgos, que se podem apresentar sob a forma de particulas ou de fibras
curtas ou longas — se pode obter um novo material cujas propriedades sdo superiores relativamente
as propriedades que cada um dos seus componentes apresenta quando analisado em separado
[4,5,6].

O desempenho de um composito depende de:

e Composicdo, orientacdo, comprimento e forma do material usado como reforco;

e Propriedades fisicas e mecanicas do material usado como matriz;

e Propriedades quimicas que permitam resistir a degradacédo por factores ambientais;
e Qualidade da ligag&o entre o reforgo e a matriz [7].

Os compdsitos permitem-nos assim ter novos materiais mais rigidos, mais resistentes

mecanicamente e com um peso mais reduzido. Essa reducdo de peso assume uma vital importancia
2
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na inddstria aerondutica por permitir aumentar a autonomia de voo das aeronaves, j& que 0
rendimento do combustivel é um factor essencial na reducdo dos custos operacionais nesta
indUstria, devido ao facto do petréleo ser um bem cada vez mais raro e dispendioso. A reducdo do
consumo de combustivel, além das vantagens econdmicas que beneficiam a inddstria, permite
também obter ganhos ambientais para toda a sociedade, originada pela minimizagdo das emissdes
nocivas de gases com efeito de estufa para a atmosfera [8]. Na figura 2 pode-se observar uma
infografia em que se apresentam alguns dos principais componentes em compdsitos de uma
aeronave.

VTP

(Vertical Tall Plane)

Allorons

Floor Panels

Spoiloers

Leading Edge

Radome

HTP / Acoustic Panel

jing Geat Doo
(Horizontal Tail Plane) LARding Yeer boors

Figura 2: Principais componentes fabricados em compositos de uma aeronave da familia AIRBUS A320,
adaptado de [3].

Como acontece com todos os materiais conhecidos, 0os compdsitos também tém desvantagens,
como por exemplo os custos elevados de algumas matérias-primas, que costumam incorrer em
elevados custos de fabricagdo e montagem; possibilidade de serem adversamente afectados pela
temperatura e humidade; possuem fracas propriedades mecénicas em direc¢Bes desalinhadas com a
direccdo do conjunto matriz / reforgo que suporta as cargas maximas; sdo susceptiveis a danos
causados por impactos que causam delaminagdes, pode ocorrer uma total separacdo das camadas
do laminado; e a reparacdo de estruturas compdsitas € mais dificil que a reparacdo de estruturas
metalicas idénticas [9].

1.2.3. Radome de aeronave

O radome de uma aeronave (a palavra radome € originaria da juncdo das palavras Inglesas radar e
dome), serve como cobertura protectora aerodindmica para a antena de radar localizada no nariz
dos aviBes comerciais, conforme pode ser observado na figura 3, devendo ser tdo transparente
quanto possivel ao sinal emitido pelo radar ai instalado.

De acordo com o tipo de aeronave e da sua utilizacdo, um radome pode assumir diversas formas
geométricas e diferentes localiza¢des na fuselagem. Por ndo ser uma peca estrutural indispensavel
a aeronavegabilidade de uma aeronave, o radome é considerada uma peca secundaria. Exemplos
de diferentes tipos de radomes e em diferentes localiza¢Bes na fuselagem de aeronaves podem ser
observados na figura 4.
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Figura 4: A esquerda, radome instalado no topo da fuselagem de um avido militar utilizado para vigilancia
aérea [11]; Na foto da direita, radome instalado por baixo do nariz de um helicdptero militar [12].

Tradicionalmente, o radome das aeronaves é feito em Materiais Compdsitos e tem dois tipos de
construcdo: uma estrutura em laminado so6lido e uma estrutura em sandwich. A estrutura em
laminado solido tem uma construgdo monolitica de tecidos pré-impregnados (prepreg’s), situando-
se na zona do bordo do radome, onde se conectam as ferragens que prendem o radome a fuselagem
do avido, ao passo que a estrutura em sandwich, que compde a restante estrutura do radome que
vai da zona adjacente as ferragens até a ponta do nariz, tem duas faces sélidas de tecido pré-
impregnado em resina e um nucleo de baixa densidade em ninho de abelha, espuma ou em tubos
rectangulares de fibra de vidro (figura 5).

A espessura do ndcleo em ninho de abelha, que em voo pode sofrer grandes variagdes de pressao e
temperatura, depende do tamanho do radome e da velocidade atingida pelo avido, de forma a
corresponder & durabilidade e resisténcia necessarias ao voo. No caso dos radomes da frota da
familia A320 da TAP, que serdo objecto de estudo nesta Dissertacdo, a sua constituicdo é
composta por prepreg’s de fibra de quartzo impregnados em resina epoxida e o ninho de abelha é
composto por fibras de aramida com resina fendlica.
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Face de tecido impregnado em resina
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Filme adesivo

Face de tecido impregnado em resina

Painel em sandwich

Figura 5: Componentes de uma estrutura em sandwich, adaptado de [13].

Em tempos, 0 material presente nos tecidos constituintes do radome eram as fibras de Kevlar ou as
fibras de vidro. Na actualidade, quer a fibra de quartzo utilizada nos prepreg’s, quer a fibra de
aramida do ninho de abelha do radome s&o utilizados devido as suas melhores propriedades no que
respeita a transparéncia ao sinal de radar emitido pela antena que se encontra no nariz do avido,
resultando num melhor desempenho na eficiéncia de transmissao [14].

1.2.4. Causas comuns de danos em radomes

De acordo com a alinea b) do Artigo 2° do Regulamento (UE) n.° 996/2010 do Parlamento
Europeu e do Conselho de 20 de Outubro de 2010, relativo a Investigacdo e Prevencdo de
Acidentes e Incidentes na Aviagdo Civil, um acidente € um acontecimento ligado & operagdo de
aeronaves, no qual “a aeronave sofre danos ou falhas estruturais que afectem negativamente as
caracteristicas de resisténcia estrutural, de desempenho ou de voo e que normalmente exigiriam
uma reparacdo consideravel ou a substituicdo do componente afectado, excepto em caso de falha
ou avaria do motor, quando os danos se limitem a um Gnico motor (incluindo a sua blindagem ou
acessorios), as hélices, pontas das asas, antenas, sondas, pas, pneumaticos, travOes, rodas,
carenagens, painéis, portas do trem de aterragem, para-brisas, revestimento da aeronave (como
pequenas amolgadelas ou perfuracdes), ou em caso de danos menores nas hélices, pas principais,
trem de aterragem, e danos provocados por queda de granizo ou colisdo com aves (incluindo
perfura¢des do radome)” [15].

Figura 6: Na foto a esquerda, a foto do Airbus A320 da US Airways que em 2009 sofreu um bird strike e
que foi obrigado a uma aterragem forcada no Rio Hudson, em Nova lorque [16]; A direita, é possivel
perceber os danos sofridos no radome depois de uma aeronave ser atingida por uma tempestade de granizo
em pleno voo [17].
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Ainda de acordo com o Certification Memorandum CM-S-001 da Agéncia Europeia para a
Seguranca da Aviagdo (EASA), “se a area do nariz / radome é perfurada, os efeitos estruturais do
fluxo de ar / pressdo dindmica gerada no radome devido a perfuracdo devem ser avaliados™ [18].
Neste contexto ficam identificadas duas das principais causas para a danificacdo de radomes,
nomeadamente as colisdes com aves, em inglés “bird strikes”, e as tempestades de granizo (hail
strikes), exemplificadas na figura 6.

Existe ainda uma terceira causa bastante comum de danos num radome, que ocorre quando uma
aeronave € atingida por um relampago (lightning strike), conforme exemplificado na figura 7.

Figura 7: A esquerda é possivel ver uma sequéncia de fotos de uma aeronave a ser atingida na frente por um
relampago no radome, descarregando depois o relampago pela cauda em direcgdo a Terra [19]; A direita, é
possivel perceber os orificios de entrada e de saida num radome atingido por um relampago [20].

Outro tipo de danos que pode ocorrer em radomes, bem como nas restantes estruturas em materiais
compositos de um avido, provém da presenca de humidade proveniente da infiltracdo de
substancias liquidas (dgua, combustivel, 6leos lubrificantes) no interior da estrutura, que origina
delaminagbes e descolamentos nos tecidos, quer na estrutura laminada quer na estrutura em
sandwich, podendo provocar uma diminuigéo de tolerancia ao dano e de durabilidade estrutural.

A absorcdo de humidade por compdsitos de matriz polimérica conduz a alteracbes das
caracteristicas fisicas, mecanicas e quimicas da matriz. Como a quantidade de humidade absorvida
pela resina da matriz difere da quantidade de humidade absorvida pelas fibras, resulta um
desfasamento na expansdo volumétrica entre a matriz e as fibras que conduz a evolugdo de campos
de tensbes e deformacBes localizadas em compositos fibrosos. Algumas das possiveis
consequéncias resultantes sdo: adsorcdo selectiva dos componentes da matriz, efeitos
conformacionais, difusdo de componentes de baixo peso molecular a partir da fibra, penetracdo das
moléculas de polimero na superficie da fibra, e efeitos cataliticos de superficie das fibras de
polimeros [21].

O conjunto de todos estes danos resulta, anualmente, em milhares de euros de prejuizo para as
companhias aéreas e operadores de aeronaves, derivados da reparagdo ou até mesmo da
substituicdo dos componentes danificados [22].

1.2.5. Reparacédo de danos em radomes

A reparagdo de danos em radomes € possivel de ser efectuada e é suportada por varios manuais
produzidos pelo fabricante das aeronaves, podendo a reparacdo variar dimensionalmente entre
pequenas perfuracdes com menos de um centimetro até a substituicdo completa do nicleo em
ninho de abelha. Estas reparacdes podem também variar na técnica aplicada, dependendo do
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tamanho e da localizagdo do dano, bem como se a reparacdo é efectuada pelo interior ou pelo
exterior do radome.

Nas reparagdes em que é obrigatdria a utilizacdo de um molde / ferramenta de reparacdo completo
especifico para reparacdo de radomes, a reparacdo é feita pelo interior do radome, dado que a
ferramenta de reparacdo tem de ser exterior ao radome. Para se efectuar a reparagdo, tem de se
proceder inicialmente a uma avaliacdo do dano para se definir a zona e a dimensdo da érea a
reparar. No caso do dano ter um didmetro, ou distancia entre margens de reparacao, superior a 500
mm, a utilizacdo da ferramenta de reparacdo torna-se obrigatdria. Essa avaliacdo vai também
definir se a técnica de reparacdo a usar, que varia também de acordo com a area afectada do
radome, serd o Wet lay-up com tecidos secos e impregnacdo com resina ou se serd a Moldagédo a
guente com prepreg’s (Hot moulding).

As reparacdes com utilizacdo do molde / ferramenta de reparacdo implicam obrigatoriamente
algum trabalho suplementar, uma vez que € necessario remover toda a pintura da superficie do
radome, bem como as tiras de péra-raios e as ferragens interiores que servem para prender o
radome a fuselagem do avido. Desta forma, assegura-se gque a totalidade da primeira camada
exterior de tecidos do radome fica em contacto com toda a face interior da ferramenta de
reparacdo. Também por obrigacdo dos manuais de reparacdo do fabricante, todas as reparacdes em
que ocorra a utilizagdo da ferramenta de reparagdo tém também uma etapa de cura dos tecidos em
autoclave, o que obriga a que o molde seja resistente e mantenha a sua geometria a altas
temperaturas e pressdes.
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Capitulo 2. Introducao

2.1. Selecgcao de Materiais para a Ferramenta de Reparagao

A seleccdo de materiais é um factor muito importante a ter em conta aquando da construgdo de
uma ferramenta, ndo s6 devido devido aos custos do material, como as propriedades do proprio
material seleccionado muitas vezes determinam os custos de producdo da propria ferramenta. Os
critérios que devem ser tidos em conta no processo de escolha dos materiais sdo:

e Custo;

o Base de dados com as propriedades mecanicas disponivel para consulta;

o Disponibilidade de informacéo sobre condicdes de fabrico do produto;

o Disponibilidade de informacéo de seguranca do produto;

e Desempenho estrutural;

¢ Facilidade de manuseamento, incluindo condigdes necessarias de armazenamento;
o Facilidade de processamento;

e Adequacao a utilizagdo no processo de fabricagdo proposto;

e Temperatura, pressdo e demais condicGes de servico a que a ferramenta vai ser exposta;
e Tempo de vida Util previsto para o uso da ferramenta (custo-beneficio);

e Disponibilidade comercial imediata ou a curto-prazo.

Caso exista um ou mais materiais que cumpram 0s requisitos estruturais, de peso ou qualquer
outro requisito mandatorio, deve-se também ter em conta o custo que esses materiais apresentam
guando os reforcos se apresentam sem orientagdo preferencial, com orientacdo unidireccional ou
guando se apresentam na forma de tecidos [7].

Neste caso de estudo, em que se pretende construir uma ferramenta de reparacdo que ao longo da
sua vida util serd sujeito a reparagbes em autoclave, o que implica altas temperaturas e altas
pressOes, a matriz polimérica tera de ter propriedades termoendureciveis, ao invés das matrizes
poliméricas termoplasticas, que quando sujeitas a altas temperatura correm o risco de entrar em
fusdo e fazer com que o0 molde perca a sua forma geométrica e, como tal, a sua funcdo [23].

2.1.1. Resina Epo6xida

O papel da matriz num material compoésito é unir as fibras de reforco para as manter na
configuragdo correcta e para as proteger do meio envolvente. A matriz transfere as cargas
aplicadas para as fibras, mas fornece ao compdsito resisténcia estrutural, tolerancia aos danos e
impactos e resisténcia a abrasdo. As propriedades da matriz determinam também a temperatura
maxima de servico, a resisténcia a fluidos e humidade, além da estabilidade térmica e oxidativa
[24].

A resina epdxida é o tipo de resina termoendurecivel mais utilizada como matriz em materiais
compositos de matriz polimérica, por possuir uma excelente resisténcia quimica, boa adeséo as
fibras / reforcos, e uma boa estabilidade dimensional. Deste modo, este tipo de resinas pode ser
formulado num vasto leque de viscosidades, de forma a ajustar-se a diferentes processos de
fabricacdo / moldacgdo e tempos de cura. Outras caracteristicas que provam a sua versatilidade, sdo
a possibilidade de serem armazenadas por peridos longos, baixa contrac¢cdo durante a cura, boa
estabilidade quimica, a resisténcia mecénica e quimica, boas propriedades de escoamento para
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impregnacgédo de tecidos, e a disponibilidade em muitas e variadas formas de prepreg’s bem
estudadas e caracterizadas [7,24]. Na tabela 1, é possivel comparar algumas propriedades de varios
tipos de resinas termoendureciveis.

Tabela 1: Comparacéo entre varios tipos de resinas termoendureciveis [7].

Caracteristica Resina Termoendurecivel
Resina Epoxida Poliestér Fenolica Bismaleimida Poliimida
TR0 Baixa Baixa Média Baixa Meédia - Dificil
Processamento
Proprje(_iades Excelente Média Média Boas Boas
mecanicas
Custo Baixo - Médio Baixo- Médio Baixo - Médio Baixo- Médio Alto
Reswtgncwta Boa Média Boa Boa Boa
delaminacéo
Dureza Média — Alta Baixa Baixa Média Média

Como desvantagem das resinas epoxidas, temos a sua fragilidade ou baixa resisténcia a impactos
fortes, que podem danificar internamente a estrutura, causando uma diminui¢do da resisténcia
compressiva do laminado, dai a necessidade de serem usadas juntamente com materiais de reforco,
de modo a aumentar a sua resisténcia ao dano. Outra desvantagem deste tipo de resinas é a sua
tendéncia para absorver humidade, que pode conduzir a uma diminui¢do das suas propriedades
mecanicas. Devido a natureza intrinseca de cada material, a quantidade de humidade absorvida
pela resina da matriz e pelo material de reforco é diferente, resultando dai um desfasamento na
expansdo volumétrica induzida pela humidade entre a matriz e o reforgo, criando um campo de
tensOes e deformagdes localizadas [7,21,24].

Um exemplo desta limitacdo é a presenca de humidade em componentes exteriores de aeronaves,
que em vbo sdo expostos a temperaturas negativas extremas. Devido a transformagdo da humidade
em gelo a essas temperaturas, da-se uma expansdo dimensional, que provoca a destruicdo dos
laminados, podendo em casos extremos levar a faléncia estrutural e funcional e posterior abate
desse mesmo componente, caso ndo haja reparacdo possivel ou dimensionalmente admissivel
segundo as hormas em vigor na inddstria aeronautica.

Pode-se entdo concluir que a integridade estrutural e o tempo de vida deste tipo de componentes
depende fortemente da estabilidade da regido interfacial matriz-reforgo. Para além da humidade,
existem ainda outros riscos ambientais que tém efeitos prejudiciais em matrizes epoxidas, tais
como a temperatura, luz ultravioleta, combustivel, fluidos hidraulicos e agentes de limpeza [7,21].

2.1.2. Fibrade Carbono

As fibras organicas continuas, como é o caso da fibra de carbono, além do baixo peso, ddo ao
composito uma alta resisténcia a traccdo, a flexdo e a compressao, estando entre os mais fortes e
rigidos materiais quando combinados com o material da matriz, podendo ser usados em estruturas
com elevada solicitagdo mecénica. Quando devidamente seleccionados e fabricados, o0s
compositos reforcados com fibras de carbono podem ser mais resistentes que os materiais de
origem metélica equivalentes, mas com menos de metade do peso, assim como tém um coeficiente
de expansdo térmica muito mais baixo. Assim, devido as suas propriedades, os compdsitos
reforgados por fibra de carbono podem também ser usados na producéo de diferentes componentes
estruturais, alguns dos quais ja referenciados na figura 2 [7,25].
10
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Nesta Dissertacdo, o objectivo de estudar a utilizagdo de prepreg’s de resina epoxida reforcados
com fibra de carbono prende-se com o facto de averiguar a possibilidade de se poderem aproveitar
para a construgdo da ferramenta de reparagdo, tecidos pré-impregnados em fim de vida que
existam em armazém e sem qualquer previsdo de utilizacdo em reparacGes, de modo a eliminar
desperdicios e assim rentabilizar um produto que no final da sua vida util seria eliminado sem
qualquer beneficio para a empresa.

2.1.3. Fibra de Vidro

A fibra de vidro é o tipo de fibra mais utilizado em materiais compaositos no geral, e que tem a
capacidade de aliar o seu baixo custo ao baixo peso. Tal como a fibra de carbono, a fibra de vidro
também associa uma alta resisténcia mecanica ao baixo peso. Na indUstria aeronautica estas fibras
sdo utilizadas em componentes que ndo precisem de suportar grandes cargas ou que ndo
necessitem de operar sob esforco, como por exemplo nos compartimentos de arrumacgdo da
bagagem de mao [7].

Existem varios tipos de fibra de vidro, cada tipo para uma utilizagdo especifica, sendo os mais
comuns o tipo “E”, para aplicagoes eléctricas, e o tipo “S”, para utilizagdes estruturais. A diferenca
das fibras tipo “E” e tipo “S”, é que as fibras de vidro tipo “S” tém melhores propriedades
mecanicas, quer a tensdo, quer a flexdo e compressdo, apesar de ambas possuirem excelentes
resisténcias quimicas, a corrosdo e a outros factores ambientais. As melhores propriedades
mecanicas da fibra de vidro tipo “S” tornam-na no entanto mais dispendiosa [7].

Nesta Dissertacdo, o objectivo de utilizacdo de uma resina epoxida reforcada com fibra de vidro ao
invés do reforgo com fibra de quartzo (material de construcdo do radome), prende-se com o facto
de se pretender construir um molde com caracteristicas de expansao térmica muito proximas das
caracteristicas do material original de um radome (o principal elemento constituinte do vidro e do
quartzo é o silicio), sendo que no caso de uma ferramenta de reparacédo, as propriedades mecénicas
e térmicas prevalecem sobre a transparéncia ao sinal de um radar (propriedade esta que no caso de
uma ferramenta de reparacdo se revela indtil). Além disso, a razdo pela qual ndo se estuda a
utilizacdo de uma resina epdxida reforcada com fibras de quartzo, deve-se ao facto da fibra de
vidro ser também mais abundante no mercado, e como tal, menos dispendiosa.

2.2. Técnicas de Construcao da Ferramenta de Reparagao

Na fabricacdo de componentes cuja matéria-prima sdo materiais compositos, existem varias
técnicas que podem ser utilizadas conforme a peca que se pretende criar, de acordo com a
tecnologia e 0s materiais de que se dispde ou que se pretendem utilizar. Ao pretender-se construir
uma ferramenta de reparacdo para um radome, o0 molde que se vai utilizar para se reproduzir a
forma geométrica desejada, serd um radome retirado de uma aeronave ou que se encontre em
armazém, que aconselhavelmente ndo tenha sofrido reparagdes, ou caso as tenha sofrido, que
sejam da menor dimensao possivel e em nimero reduzido. ldealmente, a operacdo de construcao
da ferramenta deve ser realizada utilizando como molde um radome novo e sem qualquer
intervencdo anterior.

Como a ferramenta produzida serd usada em reparacOes efectuadas pelo interior do radome,
significa que a ferramenta que se pretende construir terd de reproduzir a face exterior do radome
na perfeicdo, de modo a que um futuro radome reparado ndo sofra distor¢Ges da sua forma
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geométrica aquando do processo de cura dos tecidos que sejam substituidos, e assim, cumpra as
funcGes aerodindmicas que lhe estdo atribuidas quando regressar a operacdo em voo. Uma vez que
a ferramenta que se pretende construir é de reparacéo e ndo de producgdo de uma nova peca, ndo ha
necessidade de construir uma outra peca que reproduza também o interior do radome — ficando-se
com um molde e um contra-molde — até porque desse modo ndo haveria acesso ao interior do
mesmo para se proceder as reparagdes necessarias. Assim sendo, o empilhamento dos tecidos que
servirdo de reforcos da ferramenta a construir sera feita sobre a face exterior do radome, sendo a
ferramenta de reparacéo construida da sua face interior para a face exterior.

Como o molde que serve de base a construgdo da ferramenta de reparacdo € um radome retirado
temporariamente de uma aeronave, ou que se encontre guardado em armazém para posterior
utilizacdo, ha que garantir que apds a construcdo da ferramenta esse mesmo radome se encontra
em condigdo de voo, e como tal ndo pode sofrer qualquer alteragdo ou dano durante o processo de
empilhamento dos prepreg’s ou dos tecidos ou durante o processo de cura. Desse modo, 0
processo de cura terd de ocorrer em duas etapas:

1) A primeira etapa de cura da ferramenta deve decorrer em autoclave — cumprindo os
parametros que sdo exigidos na reparagdo dos radomes, em termos de tempo, temperatura
e pressdo maximas — de modo a garantir que o radome que serve de molde ndo sofrerd
qualquer alteracdo. Apo0s esta etapa, a ferramenta construida j& tera a forma desejada e
como tal deve-se retirar o radome que serve de molde.

2) Na segunda etapa de cura, volta-se a levar a ferramenta construida a autoclave sem o
radome que serve de molde no seu interior, mas a uma temperatura e pressao superior, de
modo a completar o processo de cura dos prepreg’s e também para garantir que 0 Seu
laminado fica devidamente compactado e sélido, garantindo-se dessa forma que agquando
da utilizacdo da ferramenta em futuras reparacoes, a mesma nao sofrera deformaces e que
manterd a forma geométrica desejada para o radome, cumprindo assim a fungdo para a
qual foi fabricada.

Independentemente da técnica de construcao eleita, é necessario adaptar-lhe uma armacdo metalica
que possa servir para segurar a ferramenta de reparagdo ao suporte ja existente de reparacdo de
radomes, que se pode visualizar na figura 8.

Figura 8: Suporte para reparacdo de radomes.

Assumindo as premissas anteriores, torna-se entdo necessario definir qual a técnica apropriada, de
acordo com os materiais disponiveis que se poderdo utilizar.
12
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2.2.1. Construcao por Moldacéo por Saco de Vacuo

O lay-up de prepreg’s é um processo em que camadas individuais de prepreg’s sdo empilhadas
umas sobre as outras com uma determinada direccdo sobre um molde e que, em seguida, sdo
sujeitas a um processo de cura, tal como se encontra esquematizado na figura 9.

Laminate Lay-UP Cured Part

| | Part Cures

Vacuum Bag

Figura 9: Representacdo esquematica do processo de Moldagdo por Saco de Vacuo [26].

Neste processo, as varias camadas sdo empilhadas e orientadas numa ou em Vvarias direcgdes, e em
seguida é colocado um saco de véacuo sobre o empilhamento de modo a poder-se fazer vacuo,
extraindo assim o ar que se encontra entre as varias camadas. Apos a realizagdo do vécuo, todo o
conjunto é colocado em autoclave e sofre uma cura em que estdo definidos varios parametros, tais
como tempo, temperatura e pressdo, tal como foi referido no ponto 2.1.. A vantagem da cura em
autoclave em relagcdo a cura em estufa prende-se com o facto de o autoclave poder fornecer
pressdes muito mais elevadas que resultam numa melhor compactagdo, reduzindo os espagos
vazios e a porosidade do laminado obtido [26].

Este sera o processo ideal de producdo da ferramenta de reparacdo, no caso de o material eleito
serem 0s prepreg’s de fibra de carbono ja existentes em stock na empresa. Utilizando esta técnica
ndo se torna necessario contratar nenhum servico ou tecnologia a outras entidades (& excepcéo do
uso do autoclave, que ndo existe na empresa, para a cura da ferramenta), uma vez que esta técnica
é sobejamente conhecida e utilizada diariamente pelos funcionérios que trabalham na OIC.

2.2.2. Construcao por Moldacao por Infusédo de Resina Assistida por Vacuo

A Moldacéo por Infusdo de Resina Assistida por Vacuo (VARIM) permite construir laminados de
alta qualidade e de elevada robustez, com um numero reduzido de imperfei¢des, consistindo na
colocagdo sob vacuo dos tecidos secos sobre 0 molde, fluindo a resina através de canais proprios
de modo a preencher 0s espacos vazios e a saturar os tecidos. No caso da construcdo da ferramenta
de reparagdo, 0S espacos vazios sdo as aberturas na malha das fibras secas, que actuardo
posteriormente como refor¢o da ferramenta, indo a resina preencher esses mesmos espacos vazios
aquando da succdo efectuada pelo vacuo. Quando se inicia a suc¢do da resina de encontro ao
molde, a mesma terd de impregnar todas as fibras rapidamente, de modo a ndo ultrapassar o tempo
de vida dtil da resina, evitando assim a polimerizacdo dos constituintes da resina e a sua
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solidificacdo. Um esquema da montagem que é necessario efectuar para a execucao desta técnica
pode ser observada na figura 10.

Saco de
vacuo

/ Rede de
-l 3 distribuigao

Tecido removivel

Conjunto de
fabricados

Gelcoat
(s& necessarnio)

\ Linha de resina

\. Linha de vacuo

Figura 10: Esquema representativo da configuracdo das varias camadas do processo de Infusdo de Resina,
adaptado de [27].

Esta técnica, oferece a vantagem de se criar componentes com poucas imperfeicdes a um baixo
custo, possibilitando um fabrico rapido dos componentes, a temperaturas de cura que vao desde a
temperatura ambiente até altas temperaturas, dependendo essa temperatura das propriedades da
resina utilizada. Uma das limitagdes desta técnica é a sua imprevisibilidade devido ao escoamento
da resina, dada a atencdo que é necessario ter na colocacdo das linhas de alimentagéo de resina e
de vacuo, de modo a que toda a peca produzida seja impregnada pela resina. O tamanho, a forma e
0 tipo de laminado, bem como o esquema de empilhamento dos tecidos requer também toda uma
preparacdo prévia que permita a total impregnacdo dos tecidos. Outro factor também a ter em
conta ¢ a inviolabilidade da linha de vacuo, na qual ndo pode entrar resina, sob pena de se entupir
essa mesma linha e assim a impregnag&o néo ser bem sucedida. Uma explicagdo pormenorizada de
toda esta técnica pode ser consultada em [27].
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Capitulo 3. Condi¢coes Experimentais

3.1. Fabricagao de Provetes

Os Ensaios Mecanicos de Traccdo e de Flexdo sdo geralmente realizados para caracterizar
mecanicamente os diversos materiais. Para a realizacdo de Ensaios de Traccdo e de Flexdo, de
modo a perceber as limitacdes do compdsito Resina Epdxida — Fibra de Carbono e do compdsito
Resina Epdxida — Fibra de Vidro, foram fabricados provetes de acordo com as dimensdes das
figuras 11 e 12.

- LO >
Dimensdes:
| R L=100mm
& \< ), L, =210mm
/'y D=50mm
w0 We ! W,=10mm
7 -~ W, =20 mm
Y R=R10
- D >

Figura 11: Geometria e dimensdes dos provetes destinados ao Ensaio de Traccdo, adaptado de [28].

z ST .
XVL Dimensdes:
W =30mm
L=110mm

, . J

Figura 12: Geometria e dimensdes dos provetes destinados ao Ensaio de Flex&o.

3.1.1. Fabricacédo dos provetes de Fibra de Carbono

A fibra de carbono analisada, e que se utiliza nas normais repara¢es de componentes de aeronave,
encontra-se envolvida numa resina de matriz epoxida sob a forma de tecido pré-impregnado, sob o
nome comercial de Vicotex 913 da Hexcel Corporation, composto pela resina HexPly® 913 e
pelos tecidos HexForce® G0814.

O empilhamento manual (Hand lay-up) das varias camadas de prepreg’s foi efectuado com dois
alinhamentos diferentes das fibras, tendo sido dispostos nas direc¢bes [0°/45°/45°/0°] e
[0°/30°/60°/60°/30°/0°], com quatro e seis camadas respectivamente (as duas camadas centrais sdo
coincidentes) e conforme o esquema representado na figura 13.

A/ Y
XK >A )
2 N

Figura 13: Esquema representativo do empilhamento [0°/45°/45°/0°] dos tecidos (a esquerda) e
[0°/30°/60°/60°/30°/0°] (a direita).

AP\
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Apos a construcdo dos referidos empilhamentos, efectuou-se uma cura em estufa industrial, tal
como sugerida pelo fabricante, com uma taxa de aquecimento de 4 graus centigrados por minuto
(°C/min) até aos 125 graus centigrados (°C), permanecendo a essa temperatura durante 60 minutos,
a uma pressao constante de 0,87 bar. Apds a cura, deixou-se arrefecer o laminado produzido ao ar
até a temperatura ambiente (T.m,), procedendo-se em seguida a marcacao e ao corte dos provetes
numa serra de corte, sendo os entalhes dos provetes utilizados no ensaio de traccéo efectuados com
0 auxilio de uma rectificadora. Apos a sua producdo, os provetes foram guardados até a realizacéo
dos respectivos ensaios.

3.1.2. Fabricagao dos provetes de Fibra de Vidro

A fibra de vidro analisada, bem como a resina epoxida, foram recomendadas e gentilmente cedidas
pelo fabricante Airtech Europe Sarl, como materiais especificos recomendados para construcéo de
moldes por Moldacéo por Infusdo de Resina Assistida por Véacuo. A fibra de vidro estudada é
comercializada com o nome TMFC 7500 e a resina epoxida com o respectivo endurecedor sdo
comercializados pelo nome Toolfusion® 1A/ 1B.

A resina e o endurecedor foram misturados numa proporc¢ao recomendada de 100:20 em massa € 0
empilhamento das varias camadas de tecido seco foi efectuado pela técnica de Wet lay-up,
mantendo novamente o empilhamento das fibras com a orientacdo esquematizada na figura 13,
efectuando-se uma impregnacao dos tecidos com resina apds a colocagdo de cada camada de fibra
de vidro.

Ap0s a construgdo dos referidos empilhamentos, efectuou-se uma cura inicial em estufa industrial,
com uma taxa de aquecimento de 4 °C/min até aos 65 °C durante 6 horas e em seguida, uma
segunda cura a 125 °C durante 2 horas, com uma taxa de aquecimento de 4 °C/min, tal como
sugerido pelo fabricante das resinas, sempre a uma pressao constante de 0,82 bar. Apos a cura,
deixou-se arrefecer o laminado produzido ao ar até a temperatura ambiente, procedendo-se
seguidamente a marcagdo e ao corte dos provetes numa serra de corte. Apds a sua producgdo, 0s
provetes foram guardados até a realizagdo dos respectivos ensaios.

3.2. Ensaios Mecanicos

3.2.1. Ensaio de Traccao

Os Ensaios de Traccdo podem ser realizados para verificar e comprovar especificacbes, para
efectuar a garantia de qualidade de um projeto ou para analise de falhas. Na caracterizacdo de
compositos poliméricos, 0s ensaios de tracgdo sdo tambem realizados nas fases de investigacao e
desenvolvimento de novos produtos [25].

Estes ensaios foram realizados nas instalagdes do CENIMAT/I3N numa Méaquina Universal de
Ensaios Mecéanicos Shimadzu AG50 KNG, de acordo com os parametros de teste das normas da
American Society for Testing and Materials (ASTM) para Ensaios de Traccdo para Plasticos e
Ensaios de Traccdo para Materiais Compdsitos de Matriz Polimérica, D 638 e D 3039
respectivamente.

Deste modo, com uma célula de carga de 50 quilonewton’s (kN), testaram-Se cinco provetes a
traccdo a velocidades de 2 milimetros por minuto (mm/min) e 5 mm/min de cada um dos
empilhamentos referidos no ponto 3.2.1., conforme a figura 14, decorrendo os testes a uma Ty, NO
laboratério de 19°C.
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v 1

Figura 14: A esquerda, vista geral da zona de testes da Maquina Universal de Ensaios Mecanicos Shimadzu
AG50 kNG; A direita, pormenor de um provete a ser ensaiado a trac¢éo.

3.2.2. Ensaio de Flexao

Os Ensaios de Flexdo sdo uma ferramenta importante para optimizar processos e para avaliar a
interface fibra-resina em compositos refor¢ados de matriz polimérica [25, 29].

Tal como os Ensaios de Tracgdo, os Ensaios de Flexdo foram realizados nas instalagcdes do
CENIMAT/I3N numa Maquina Universal de Ensaios Mecanicos Shimadzu AG50 kNG, de acordo
com os pardmetros de teste da norma ASTM D 2344 para Ensaios de Flexdo para Materiais
Compositos de Matriz Polimérica e seus Laminados.

Com uma célula de carga de 5 kN foram testados a flexdo seis provetes de cada um dos
empilhamentos referidos no ponto 3.2.1. a uma velocidade de 1 mm/min, decorrendo os testes a
uma T,mp no laboratorio de 19°C, conforme a figura 15. O puncdo utilizado tem uma cabeca
cilindrica com um diametro de 16,18 mm e a carga foi efectuada sobre o centro geométrico do
provete.

corpo de prova

Figura 15: A esquerda, representacio esquematica do Ensaio de Flexdo de 3 pontos, adaptado de [30]; A
direita, pormenor de um provete a ser testado a flexdo.
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Capitulo 4. Resultados e Discussao

Os resultados obtidos nos ensaios mecanicos encontram-se apresentados em seguida, estando
organizados pelo tipo de ensaio efectuado e divididos pelo tipo de fibra utilizada como reforco.
ApOs a apresentacdo dos resultados segue-se a comparacdo de resultados entre as fibras, que
permitirdo posteriormente calcular a espessura minima que a parede da ferramenta de reparacdo
devera ter, de modo a ndo sofrer distor¢Ges aquando da sua utilizagdo em autoclave. Por Gltimo, e
de acordo com os orgamentos recolhidos, seréd feita uma analise de custos, de modo a perceber
gual a técnica de construcdo e qual o tipo de fibra a utilizar, que permitird mais rapidamente
rentabilizar os custos de constru¢do da ferramenta de reparacao.

4.1. Ensaios de Tracgao

4.1.1. Provetes reforcados com Fibra de Carbono

O Ensaio de Traccdo fornece um grafico Tensdo — Deformacdo, apresentado graficamente por
Forca — Deslocamento, apresentado nos exemplos das figuras 16 e 17, em que através da anélise
dos seus valores numéricos é possivel calcular a Resisténcia a Trac¢do, o Modulo de Tracgéo, a
Percentagem de Deformacdo do provete no momento da ruptura relativamente ao seu
comprimento inicial e o Mo6dulo de Young de cada um dos provetes.

Estes provetes foram todos fabricados na Gltima semana de Maio de 2014, de acordo com as
especificacdes ja referidas no capitulo 3.1.1. e testados de acordo com os parametros referidos no
capitulo 3.2.1. desta Dissertacao.
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Figura 16: Grafico Forga - Deslocamento obtido para o provete A01.
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Figura 17: Grafico Forga - Deslocamento obtido para o provete A05.

O desaparecimento do patamar inicial que se observa na figura 16 e que praticamente desaparece
na figura 17, esta relacionado com o processo de cura e pelo facto de a mesma ser incompleta
durante a etapa de cura em estufa, uma vez que o provete A0l foi testado com 5 semanas de
antecedéncia relativamente ao provete A05 (12 semana de Junho de 2014 e 22 semana de Julho de
2014, respectivamente). O que se conclui da comparagdo dos graficos Forga — Deslocamento, é
gue a cura da resina continua a decorrer com o0 tempo, mesmo depois de 0s provetes serem
retirados do ambiente quente da estufa, mas a uma taxa de cura muito baixa. A andlise de todo o
processo de cura da resina, de modo a confirmar esta hipétese, foi também efectuada por
Calorimetria Diferencial de Varrimento (DSC), que confirmou esta hipotese. Com o decorrer da
cura da resina dos provetes ao longo do tempo, obtiveram-se melhores resultados de Resisténcia a
Traccdo, tal como esperado. Em oportunidade futura seria interessante estudar as implicacdes
decorrentes da existéncia deste patamar.

E de notar também que nestes provetes, independentemente da velocidade de teste e do
empilhamento, a Tensdo de Ruptura coincidiu com a Tensdo Maxima.

Nas tabelas 2 a 5 da pagina seguinte encontram-se resumidos os resultados obtidos para os Ensaios
de Traccdo dos provetes reforcados com Fibra de Carbono, de acordo com o seu esquema de
empilhamento, [0/30/60/60/30/0]° ou [0/45/45/0]° e com a velocidade a que foram testados, 2
mm/min ou 5mm/min. Os provetes que foram testados 5 semanas mais tarde (22 semana de Julho
de 2014) encontram-se assinalados com um asterisco nas varias tabelas.
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Tabela 2: Resumo dos resultados dos Ensaios de Tracgdo efectuados para o empilhamento
[0/30/60/60/30/0]°, a uma velocidade de 2 mm/min, a espessura média dos provetes foi 1,45 mm.

299,831 280,660 295,253 333,319 366,831 315,179 31,052

1,177 1,206 1,235 1,236 1,480 1,267 0,109

18,350 16,864 18,580 20,049 21,122 18,993 1,467

17,721 18,141 17,824 18,043 20,225 18,391 0,929

Tabela 3: Resumo dos resultados dos Ensaios de Traccdo efectuados para o empilhamento
[0/45/45/0]°, a uma velocidade de 2 mm/min, a espessura média dos provetes foi 1,06 mm.

216,230 249,116 277,970 305,541 332,633 276,298 40,935

1,178 1,541 1,558 2,262 2,069 1,722 0,392

14,874 18,920 19,855 16,029 18,395 17,615 1,863

14,316 15,947 16,536 21,836 20,719 17,871 2,897

Tabela 4: Resumo dos resultados dos Ensaios de Tracgdo efectuados para o empilhamento
[0/30/60/60/30/0]°, a uma velocidade de 5 mm/min, a espessura média dos provetes foi 1,43 mm.

362,859 298,176 341,797 350,879 389,437 348,629 29,883

1,256 1,130 1,570 1,395 1,388 1,348 0,148

20,827 18,135 18,682 19,369 21,450 19,692 1,259

18,996 17,458 21,178 19,981 20,094 19,541 1,250

Tabela 5: Resumo dos resultados dos Ensaios de Tracgdo efectuados para o empilhamento
[0/45/45/0]1°, a uma velocidade de 5 mm/min, a espessura media dos provetes foi 1,03 mm.

284,406 280,567 282,699 287,012 324,571 291,851 16,496

1,654 1,658 1,646 2,122 2,002 1,816 0,204

18,317 18,181 20,336 16,087 17,006 17,985 1,431

16,986 16,961 16,678 21,003 20,787 18,483 1,974
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Tal como esperado, os provetes apresentaram um melhor comportamento a uma velocidade de
traccdo mais elevada, assim como o empilhamento com 6 camadas apresentou melhores resultados
médios de Resisténcia a Trac¢do do que o empilhamento com 4 camadas. A média dos valores do
Modulo de Young foi também sempre superior no empilhamento [0/30/60/60/30/0]°, quando
comparado com a média do Mddulo de Young do empilamento [0/45/45/0]°, quando comparada a
mesma velocidade de teste. Daqui se conclui que quanto maior o nimero de camadas, melhor o
comportamento que a ferramenta tera e assim mais resistente sera as solicitacdes em autoclave.
Uma vantagem do empilhamento [0/30/60/60/30/0]° é que, devido a disposicdo das camadas das
fibras de reforgo, este empilhamento tera melhor comportamento quando solicitado a partir de
varias direc¢oes, dada a disposi¢do mais abrangente dos tecidos na malha das fibras de reforco.

4.1.2. Provetes reforgcados com Fibra de Vidro

Os vérios Ensaios de Traccédo efectuados aos provetes reforcados com Fibra de Vidro forneceram
graficos Forga - Deslocamento semelhantes ao exemplo apresentado na figura 18. Estes provetes
foram todos fabricados na 2% semana de Agosto de 2014, de acordo com as especificacOes ja
referidas no capitulo 3.1.2. e testados na 1% semana de Setembro, de acordo com 0s parametros
referidos no capitulo 3.2.1. desta Dissertagao.
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Figura 18: Gréfico Forga - Deslocamento obtido para o provete FO1.

Numa primeira analise a estes gréficos, é possivel perceber de imediato que a curva Forca —
Deslocamento obtida nestes ensaios ndo € tdo linear como nos ensaios dos provetes reforcados
com Fibra de Carbono, antevendo-se também um comportamento menos eléstico dado que o
declive da curva é menos acentuado. De referir também que nestes provetes, em alguns casos, a
Tensdo de Ruptura ndo coincidiu com a Tensdo Maxima. Nas tabelas 6 a 9 encontram-se
resumidos os resultados obtidos para 0s Ensaios de Traccdo dos provetes reforgados com Fibra de
Vidro, de acordo com o seu esquema de empilhamento e com a velocidade a que foram testados.

22




Optimizagéo das condigdes de moldacéo de materiais compositos para construgdo de ferramenta de
reparacdo de defeito em radome de aeronave.

Tabela 6: Resumo dos resultados dos Ensaios de Traccdo efectuados para o empilhamento
[0/30/60/60/30/0]°, a uma velocidade de 2 mm/min, a espessura média dos provetes foi 1,85 mm.

104,515 108,608 114,227 106,947 106,816 108,223 3,273

0,333 0,342 0,331 0,359 0,354 0,344 0,011

18,788 20,319 20,189 19,057 17,315 19,134 1,091

6,473 6,558 6,385 6,449 6,700 6,513 0,109

Tabela 7: Resumo dos resultados dos Ensaios de Tracgdo efectuados para o empilhamento
[0/45/45/0]°, a uma velocidade de 2 mm/min, a espessura média dos provetes foi 1,21 mm.

120,027 83,508 89,006 97,772 95,108 97,084 12,493

0,676 0,501 0,548 0,521 0,692 0,587 0,080

17,130 14,596 13,474 15,125 13,531 14,771 1,337

8,005 6,379 7,087 7,028 8,276 7,355 0,693

Tabela 8: Resumo dos resultados dos Ensaios de Tracgdo efectuados para o empilhamento
[0/30/60/60/30/0]°, a uma velocidade de 5 mm/min, a espessura média dos provetes foi 1,85 mm.

98,397 85,438 95,102 109,692 88,537 95,433 8,481
0,345 0,326 0,271 0,311 0,353 0,321 0,029
16,345 14,431 18,222 18,963 15,944 16,781 1,628

6,546 6,334 5,375 6,101 6,416 6,154 0,416

Tabela 9: Resumo dos resultados dos Ensaios de Tracgdo efectuados para o empilhamento
[0/45/45/0]°, a uma velocidade de 5 mm/min, a espessura média dos provetes foi 1,19 mm.

134,065 100,423 133,327 113,310 97,929 115,811 15,510

0,592 0,581 0,597 0,581 0,602 0,591 0,009

19,175 14,407 19,499 17,125 14,102 16,861 2,281

7,310 7,331 7,302 7,227 7,403 7,315 0,057
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Ao contrario do esperado, os dois tipos de provetes reforgados com fibra de vidro néo
apresentaram 0 mesmo comportamento no decorrer do Ensaio de Traccao.

Comparando a média de valores obtidos, os provetes com o empilhamento [0/45/45/0]°
apresentaram um melhor comportamento e uma maior resisténcia a traccao quando a velocidade de
teste foi aumentada, ao contrario do que aconteceu nos provetes com o empilhamento
[0/30/60/60/30/01°, em que quando se aumentou a velocidade de traccdo, a sua resisténcia a
traccdo diminuiu, ao ponto de os provetes com empilhamento [0/30/60/60/30/0]° testados a uma
velocidade de 5Smm/min apresentarem uma resisténcia a traccéo inferior relativamente aos provetes
com o empilhamento [0/45/45/0]°, testados a uma velocidade de 2 mm/min.

No caso dos valores médios de Médulo de Young, mais uma vez os valores obtidos contrariam as
expectativas, visto serem superiores, independentemente da velocidade de teste, nos provetes com
o empilhamento [0/45/45/0]°.

Para estes resultados ndo foram encontradas explicaces em toda a literatura consultada, uma vez
gue quer as condigdes de fabrico dos provetes com ambos 0s empilhamentos, quer as condi¢des de
teste foram iguais, sempre efectuadas pelo mesmo operador, a uma T,, constante no laboratério
de 19°C.

As figuras 19 e 20 permitem ter uma visdo global e comparativa do desempenho de todos os
provetes ensaiados a trac¢do, e onde se pode comparar a prestacdo entre os provetes reforcados
com fibra de carbono (figura 19) e com fibra de vidro (figura 20).
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Figura 19: Gréafico comparativo dos valores da Resisténcia a Traccao dos provetes reforcados com fibra de
carbono e respectivas médias (coluna V.M.).
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Figura 20: Gréfico comparativo dos valores da Resisténcia a Trac¢do dos provetes reforcados com fibra de
vidro.

Pela comparagdo da Resisténcia & Tracgdo demonstrada pelos provetes reforcados com fibra de
carbono e com fibra de vidro, conclui-se que os provetes em fibra de carbono apresentam melhores
resultados, sendo a sua capacidade de resistir a esfor¢os de tracgdo cerca de 3 vezes superior aos
provetes em fibra de vidro.

A totalidade dos Gréficos Forca - Deslocamento obtidos nos Ensaios de Traccdo podem ser
consultados no Anexo 1.

4.2. Ensaios de Flexao

4.2.1. Provetes reforcados com Fibra de Carbono

O Ensaio de Flexao fornece um gréfico Tensdo — Deformacdo, apresentado graficamente por Forca
— Deslocamento, apresentado nos exemplos das figuras 21 e 22, em que através da analise dos seus
valores numéricos é possivel calcular a Resisténcia a Flexdo e o Médulo de Flexao.

Estes provetes foram todos fabricados na Gltima semana de Maio de 2014, de acordo com as
especificagdes ja referidas no capitulo 3.1.1. e testados de acordo com os parametros referidos no
capitulo 3.2.2. desta Dissertacao.

O desaparecimento do patamar inicial que se observa na figura 21 e que praticamente desaparece
na figura 22, est4d novamente relacionado com o processo de cura e pelo facto de a mesma ser
incompleta durante a etapa de cura em estufa, uma vez que o provete C02 foi testado com 4
semanas de antecedéncia relativamente ao provete C06 (22 semana de Junho de 2014 e 22 semana
de Julho de 2014, respectivamente). Novamente se conclui da comparacdo dos gréaficos Forca -
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Deslocamento, que a cura da resina continua a decorrer com o tempo, mesmo depois de 0s
provetes serem retirados do ambiente quente da estufa, mas a uma taxa de cura muito baixa.
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Figura 21: Gréfico Forga - Deslocamento obtido para o provete CO2.
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Figura 22: Grafico Forca - Deslocamento obtido para o provete CO6.
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A continuagdo da existéncia deste patamar nos Ensaios de Flex&o realizados com 4 semanas de
diferenca deve-se ao facto de a ferramenta utilizada para este ensaio estar ligeiramente empenada,
0 que se revela uma fonte de erro relativamente aos dados obtidos experimentalmente, ja que o0s
provetes tinham de sofrer alguma forca exercida pelo puncéo para se encontrarem devidamente
acomodados na zona do porta-amostras.

Nas tabelas 10 e 11 encontram-se resumidos os resultados obtidos para os Ensaios de Flex&@o dos
provetes reforcados com Fibra de Carbono, de acordo com o seu esquema de empilhamento,
[0/30/60/60/30/01° ou [0/45/45/0]° e com a velocidade a que foram testados, 1 mm/min. Os
provetes que foram testados 4 semanas mais tarde (2% semana de Julho de 2014) encontram-se
assinalados com um asterisco em ambas as tabelas.

Tabela 10: Resumo dos resultados dos Ensaios de Flexdo efectuados para o empilhamento
[0/30/60/60/30/0]°, a uma velocidade de 1 mm/min, a espessura média dos provetes foi 1,44 mm.

398,552 381,934 439,674 395,639 422,558 450,624 414,830 24,744

27,445 24,913 28,594 26,155 26,993 31,511 27,602 2,081

Tabela 11: Resumo dos resultados dos Ensaios de Flexdo efectuados para o empilhamento [0/45/45/0]°,
a uma velocidade de 1 mm/min, a espessura média dos provetes foi 1,06 mm.

282,247 302,600 305,344 302,513 318,724 320,346 305,296 12,603

17,460 16,437 18,598 18,209 20,137 19,132 18,329 1,179

Uma vez que os Ensaios de Flexao dos varios provetes foram sempre realizados a velocidade de 1
mm/min, o Gnico factor de comparacdo de desempenho deste ensaio é o tipo de empilhamento,
onde globalmente, tal como nos Ensaios de Tracgdo dos provetes reforcados com Fibra de
Carbono, o empilhamento [0/30/60/60/30/0]° obteve melhores resultados que o empilhamento
[0/45/45/0]°.

4.2.2. Provetes reforcados com Fibra de Vidro

Os Ensaios de Flexdo efectuados aos provetes reforgados com Fibra de Vidro forneceram gréficos
Tensdo - Deformacdo semelhantes ao exemplo apresentado na figura 23. Estes provetes foram
todos fabricados na 22 semana de Agosto de 2014, de acordo com as especificacGes ja referidas no
capitulo 3.1.2. e testados na 1* semana de Setembro, de acordo com os parametros referidos no
capitulo 3.2.2. desta Dissertacao.

Novamente, a existéncia do patamar nos Ensaios de Flexdo deve-se ao facto de a ferramenta
utilizada para este ensaio estar ligeiramente empenada, revelando-se uma fonte de erro
relativamente aos dados obtidos experimentalmente, uma vez que os provetes tinham de sofrer
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alguma forca exercida pelo pungdo para se encontrarem devidamente acomodados na zona do
porta-amostras.

Nas tabelas 12 e 13 encontram-se resumidos os resultados obtidos para os Ensaios de Flexao dos
provetes reforcados com Fibra de Vidro, de acordo com o seu esquema de empilhamento,
[0/30/60/60/30/0]° ou [0/45/45/0]° e também com a velocidade a que foram testados, 1 mm/min.

Tabela 12: Resumo dos resultados dos Ensaios de Flexdo efectuados para o empilhamento
[0/30/60/60/30/0]°, a uma velocidade de 1 mm/min, a espessura média dos provetes foi 1,77 mm.

199,460 209,525 197,144 194,683 195,086 198,598 199,083 4,975

11,360 13,154 11,230 11,385 11,018 11,820 11,661 0,709

Tabela 13: Resumo dos resultados dos Ensaios de Flexdo efectuados para o empilhamento [0/45/45/0]°,
a uma velocidade de 1 mm/min, a espessura média dos provetes foi 1,22 mm.

145,864 137,519 139,146 149,872 168,716 153,347 149,077 10,385

6,884 7,167 5,940 7,014 7,935 7,112 7,009 0,585
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Figura 23: Grafico Forga - Deslocamento obtido para o provete G02.
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Uma vez que os Ensaios de Flexdo dos varios provetes reforgados com Fibra de Vidro foram
sempre realizados a velocidade de 1 mm/min, o Unico factor de comparagdo de desempenho deste
ensaio é o tipo de empilhamento, onde, o empilhamento [0/30/60/60/30/0]° obteve melhores
resultados que o empilhamento [0/45/45/0]°.

As figuras 24 e 25 permitem ter uma visdo global e comparativa do desempenho de todos os
provetes ensaiados a flexdo, e onde se pode comparar a prestacao entre os provetes reforgados com
fibra de carbono (figura 24) e com fibra de vidro (figura 25).

Resisténcia a flexao (MPa)

1 LI R B B B
C01 C02 C03 C04 CO05 CO06 V.M. D01 D02 D03 D04 D05 D06 V.M.
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Figura 24: Gréfico comparativo dos valores da Resisténcia a Flexdo dos provetes reforgados com fibra de
carbono.
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Figura 25: Gréafico comparativo dos valores da Resisténcia a Flexdo dos provetes reforcados com fibra de
vidro.
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Pela comparacdo da Resisténcia & Flexdo demonstrada pelos provetes reforcados com fibra de
carbono e com fibra de vidro, conclui-se que os provetes em fibra de carbono apresentam melhores
resultados, sendo a sua capacidade de resistir a esforgos de flexdo cerca de 2 vezes superior aos
provetes em fibra de vidro.

A totalidade dos graficos Forca — Deslocamento obtidos nos Ensaios de Flexdo podem ser
consultados no Anexo 2.

Unicamente pela analise dos resultados dos ensaios mecéanicos aos provetes, estes factos poderiam
conduzir a partida para uma decisdo de que os prepreg’s de fibra de carbono seriam o material
mais aconselhado para a construcdo da ferramenta de reparacdo de um radome. E no entanto
necessario ter em conta que os custos de producdo serdo diferentes (conforme se podera verificar
no ponto 4.4), e o coeficiente de expansao térmica dos materiais também é diferente (relembre-se
gue o radome é concebido numa estrutura em sandwich, por prepreg’s de fibra de quartzo
impregnados em resina epdxida e o ninho de abelha é composto por fibras de aramida com resina
fendlica). Como tal, apesar das boas propriedades mecénicas apresentadas pelos prepreg’s de fibra
de carbono, h& que ter em conta também outros parametros.

4.3. Calculo da espessura minima necessaria para a construcao
da ferramenta de reparagao

Para se poder calcular a quantidade de material necessario para a constru¢cdo do molde de
reparacdo, que variard de acordo com o numero de camadas necessarias de tecido de reforgo, é
necessario calcular inicialmente a area superficial exterior do radome, que correspondera a face
interior da ferramenta de reparagéo, bem como a espessura minima que a ferramenta necessita de
ter de forma a aguentar as solicitagdes térmicas e de pressdo a que estara sujeito aquando da
necessidade de efectuar uma reparacéo.

O radome do aeronave tem a forma aproximada de um paraboldide, mas com um ligeiro
achatamento na zona superior, de modo a ndo obstruir a visdo dos pilotos da aeronave gquando
instalado na aeronave, dai haver um didmetro minimo e um diametro maximo nas suas dimensoes.

As dimensbes do radome sdo por isso:

e Altura/ profundidade: 953 milimetros,
e Didmetro méaximo: 1820 milimetros,
e Diametro minimo: 1700 milimetros.

Aquando da construcdo da ferramenta de reparagdo, deve-lhe ser acrescentado a altura um rebordo
com 4 polegadas (102 milimetros), que servira para fixar o saco de vacuo e que podera também
servir para colocar as entradas das linhas de vacuo. Deste modo, para o calculo da area superficial
da face interior da ferramenta teremos de ter em conta esse acrescento, ficando a face interior do
molde com uma altura / profundidade de 1055 milimetros.

Uma vez que o radome tem dois didmetros, para se assegurar que ndo vao existir faltas de material,
o célculo da area superficial da face interior da ferramenta de reparacao é efectuado de acordo com
o didmetro méximo do radome, sendo dado pela expressao [31]:

T XTr

A= ex Tz X

[(rz + 4h?)2 — r3]

Sendo:
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A — area superficial da face interior do molde de reparacao
h — altura / profundidade da face interior do molde (1,055 metros)
r —raio da face interior do molde (0,910 metros)

Apos a realizacdo deste célculo, que pode ser consultado em detalhe no Anexo 3, conclui-se que a
face interior da ferramenta de reparacio tera uma Area Superficial de aproximadamente 5 metros
quadrados (5 m?).

N&do foi possivel em tempo util encontrar referéncias nem modelos matematicos validos que
permitissem validar os valores calculados nos pontos 4.1 e 4.2 e que, desse modo, permitissem
fazer a extrapolacdo dos dados obtidos com os provetes construidos e analisados e transferir as
conclusdes desses dados para uma dimensdo macro do tamanho de um radome, como relatado em
[32-36].

Desta forma, para os célculos dos custos de producdo ira ser considerado que a espessura da
parede da ferramenta de reparacdo contruida pela técnica de Moldacdo por Infusdo de Resina
Assistida por Vacuo tera uma espessura de 10 mm, valor esse ligeiramente superior a espessura de
um radome da familia de avides AIRBUS A320. Pela comparacdo da Resisténcia & Flex&o
demonstrada pelos provetes reforgcados com fibra de carbono e com fibra de vidro, concluiu-se que
a capacidade de resistir a esforcos de flexdo dos provetes de fibra de vidro é cerca de 2 vezes
inferior aos provetes em fibra de carbono, e como tal considera-se uma espessura de 5 mm para a
ferramenta de reparacdo construida pela técnica de Moldacao por Saco de Vacuo com prepreg’s de
fibra de carbono. A estas espessuras serd acrescentada uma margem de seguranga de 20%,
considerando-se a ferramenta com uma espessura de parede de 12 e 6 milimetros, respectivamente.

4.4. Custo de producao da ferramenta de reparacao

O custo de produgéo da ferramenta de reparagéo é bastante dependente da quantidade de resina e
do numero de camadas de tecidos de reforco que serdo necessarios, de modo a que ndo sofra
qualquer distor¢do durante a sua utilizagdo em autoclave.

Como cada camada de tecidos terd uma Area Superficial de 5 m? cada conjunto de empilhamentos
[0/30/60/60/30/0]° utilizara 30 m* de tecidos e cada conjunto de empilhamentos [0/45/45/0]°
utilizara 20 m* de tecidos.

Outro factor a ter em conta para calcular o custo de producdo da ferramenta de reparacao prende-
se com o uso do autoclave da OGMA - Indlstria Aeronautica de Portugal, S.A., empresa com a
qual a TAP Manutenc¢do e Engenharia tem um protocolo de utilizacdo do autoclave.

Caso a ferramenta de reparacdo seja construida com os prepreg’s de fibra de carbono pela técnica
de Moldag&o por Saco de Vacuo e considerando a espessura minima apresentada no final do ponto
4.3, 0s custos em material estdo descritos na tabela 14. Deve-se no entanto ter em conta, que esta
técnica utiliza prepreg’s de fibra de carbono ja existentes em stock na empresa e que se encontram
em final de vida, dai o custo dos tecidos ja ter sido efectuado anteriormente.

Como alternativa a esta hipdtese, foi pedido um orcamento a empresa Cytec Industries Inc. para
que fornecesse precos relativos a prepreg’s proprios para ferramentas de construcdo, do qual se
apresentam na tabela 15 os valores fornecidos. Para estes tecidos ndo foi possivel apurar
quantidades minimas para a realizacdo da ferramenta de reparacdo, uma vez que as suas
capacidades ndo foram testadas, dai serem apresentados somente o0s precos de referéncia
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fornecidos pela empresa. De notar que a empresa Cytec Industries Inc. obriga sempre a uma
compra minima de 50 m? de qualquer um dos tecidos pré-impregnados referidos na tabela 15.

Tabela 14: Custos de material para Moldag&o por Saco de Véacuo.

1,44 1,06
215,00 € / m?
6 6
5 6
150 120
32250,00 € 25800,00 €

Tabela 15: Precos de referéncia dos prepreg’s da empresa Cytec Industries Inc.

LTM12 199 52,78
LTM12 660 87,73
LTM12 300 29,24
LTM12 850 46,48

Caso a ferramenta de reparagdo seja construida com tecidos de fibra de vidro numa matriz de
resina epoxida pela técnica de Moldagdo por Infusdo de Resina Assistida por VVacuo, os custos em
material estdo descritos na tabela 16, sendo os materiais fornecidos pela Airtech Europe Sarl.

Uma vez que os provetes foram construidos por uma técnica diferente (Wet lay-up), utilizando
somente vacuo e sem recurso a autoclave, os empilhamentos nao ficam tdo compactados como
ficardo os tecidos da ferramenta de reparacdo produzida por VARIM. Como tal, para os calculos
da tabela 16, tendo em conta os valores do Mddulo de Young calculados e a espessura minima
referida no ponto 4.3, os valores minimos de espessura a considerar para a ferramenta de reparacédo
construida com resina epdxida reforgada com fibra de vidro terdo uma margem de segurancga de
20%, considerando-se portanto que a espessura minima das paredes da ferramenta de reparacéo
sera 12 mm.

No entanto, a técnica de Moldagdo por Infusdo de Resina Assistida por Vacuo, por ser uma
tecnologia ndo existente na TAP Manutencdo e Engenharia, é necessario comprar mais alguns
acessorios de apoio a esta técnica, que o fabricante Airtech Europe Sarl vende num pacote
denominado Starter Kit Standard. Estes precos foram obtidos através de pedido de orgcamento a
prépria Airtech Europe Sarl.

A titulo de curiosidade, na tabela 17 encontram-se os custos de producdo da mesma ferramenta
pela técnica de VARIM, mas com um refor¢o de tecidos secos em fibra de carbono, sendo os
precos de referéncia fornecidos pela Airtech Europe Sarl. Os varios valores de espessura utilizados
s80 0s mesmos que se apresentam na tabela 16, dado que as propriedades destes tecidos ndo foram
testadas.
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Tabela 16: Custos de Material por Moldagéo por Infusdo de Resina Assistida por Vacuo com tecidos

de fibra de vidro.

Custo de 1 rolo: 912,50 €
Custo por m?: 8,27 €
Toolfusion 1A (5gales): 437,80 €
Toolfusion 1B (1galdo): 178,70 €

Infusioncoat 1A (1 galdo): 165,30 €
Infusioncoat 1B (0,25 galdes): 72,10 €

12 12
7 10
210 (2 rolos) 200 (2 rolos)
1825,00 € 1825,00 €

(437,80 + 178,70) + (165,30 + 72,10) = 853,90 €

Starter Kit Standard: 465 €
3143,90 € 314390 €

Tabela 17: Custos de Material por Moldagéo por Infusdo de Resina Assistida por Vacuo com tecidos

secos de fibra de carbono.

Custo de 1 rolo: 6100,00 €
Custo por m*: 52,53 €
Toolfusion 1A (5galdes): 437,80 €
Toolfusion 1B (1galdo): 178,70 €

Infusioncoat 1A (1 galdao): 165,30 €
Infusioncoat 1B (0,25 galdes): 72,10 €

12 12

7 10
210 (2 rolos) 200 (2 rolos)
12200,00 € 12200,00 €

(437,80 + 178,70) + (165,30 + 72,10) = 853,90 €

Starter Kit Standard: 465 €
13518,90 € 13518,90 €
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Aos custos aqui apurados é necessario acrescentar os custos de utilizagdo do autoclave da OGMA -
Industria Aeronautica de Portugal, S.A., bem como esclarecer se 0s pre¢os praticados pela empresa
Airtech Europe Sarl j& incluem o custo do transporte dos materiais desde o seu local de producéo /
embalamento até as instalacbes da TAP Manutencdo e Engenharia em Lisboa.

Os custos da armacdo metélica que permitirdo adaptar e segurar a ferramenta de reparacdo
construida ao suporte ja existente para reparacdo de radomes da figura 8, ndo se encontram
contabilizados nesta anélise de custos.

Uma vez que as grandes reparacfes que necessitam de uma ferramenta especifica ndo ocorrem
frequentemente, a andlise custo-beneficio é indispensavel & tomada de decisdo relativa a
construcao da ferramenta de reparacéo.

Uma vez que uma grande reparacdo de um radome tem um custo médio de cerca de 27000 ddlares
($) e uma substituicdo completa dos tecidos e ninho de abelha pela AIRBUS tem um custo
aproximado de 38000%, pode-se concluir que:

e No caso da ferramenta de reparacdo ser construida em prepreg’s de fibra de carbono pela
técnica de Moldacdo por Saco de Véacuo, o custo da ferramenta de reparacdo fica
rentabilizado ao fim de 2 reparag0es / utilizagdes;

¢ No caso da ferramenta de reparacdo ser construida em resina epoxida reforcada com fibra
de vidro pela técnica de Moldacdo por Infusdo de Resina Assistida por Vécuo, a
ferramenta fica rentabilizada logo na 12 reparacdo em que for utilizada.
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Capitulo 5. Conclusoes

Dada a possibilidade de reducdo dos custos nas accOes de reparacdo e manutencdo de radomes de
aeronaves, e identificadas as capacidades tecnolégicas e 0s recursos materiais e humanos
existentes na empresa e no mercado, torna-se necessario fazer a selec¢do dos materiais adequados
e da técnica de construgdo adequada.

Apols a seleccdo dos materiais adequados concluiu-se que é possivel optar por 2 solucdes
diferentes. A primeira solugdo é utilizar prepreg’s de fibra de carbono em fim de vida ja existentes
na empresa, rentabilizando um material que seria dispensado sem quaisquer beneficios para a
empresa. A segunda solucdo é utilizar uma resina epéxida refor¢ada com fibra de vidro, de modo a
ter uma ferramenta com caracteristicas térmicas bastante semelhantes com o material no qual o
radome é construido.

Definidos os materiais, define-se a técnica adequada para a construcao da ferramenta de reparacéo,
sendo que para prepreg’s a técnica aconselhada é a Moldagdo por Saco de Vacuo, uma técnica
aplicada diariamente e bastante conhecida dos trabalhadores da Oficina de Interiores de Cabines.
No caso de utilizagdo de uma resina epoxida refor¢ada com tecidos secos de fibra de carbono, a
técnica aconselhada é a Moldagao por Infuséo de Resina Assistida por Vacuo, que devido ao seu
baixo custo e possibilidade de criar componentes de grandes dimensfes com poucas imperfeicdes,
se revela uma boa opgéo.

Passando agora para a Analise de Resultados dos ensaios mecéanicos de Traccdo e de Flexdo,
conclui-se que as propriedades mecéanicas dos provetes fabricados com prepreg’s de fibra de
carbono sdo bastante superiores aos provetes fabricados com resina epdxida reforcada com fibra de
vidro. Por comparacéo directa, na Resisténcia a Flex&o, a fibra de carbono apresenta resultados 2
vezes superiores a fibra de vidro e na Resisténcia a Trac¢do o desempenho foi 3 vezes superior.
Comparando o Madulo de Young, que caracteriza o mddulo de elasticidade de ambos os materiais,
os valores obtidos pelos provetes de fibra de carbono foram cerca de 3 vezes superiores. Se 0
Unico critério de seleccdo de materiais fosse a sua prestagcdo nos ensaios mecénicos, a fibra de
carbono seria 0o material mais indicado. Uma vez que a ferramenta de reparacdo sera usada em
autoclave, sujeita a altas pressbes e temperaturas, 0 material mais indicado é a resina epoxida
reforgada por fibra de vidro, uma vez que as suas propriedades térmicas sdo semelhantes as fibras
de quartzo que compdem o laminado dos radomes.

Pela analise dos custos de producdo da ferramenta, conclui-se que a op¢do menos onerosa € a
utilizacdo de resina epoxida reforcada com fibras de vidro, e conclui-se que no caso da ferramenta
de reparagdo ser construida em prepreg’s de fibra de carbono por Moldagdo por Saco de Vacuo, a
ferramenta fica rentabilizada ao fim de 2 reparagdes e no caso da ferramenta de reparagdo ser
construida em resina epdxida reforcada com fibra de vidro pela técnica de Moldagéo por Infusdo
de Resina Assistida por VVacuo, a ferramenta fica rentabilizada logo na 12 reparagé&o.
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Anexo 1: Curvas Tensao-Deformagao obtidas nos Ensaios de
Tracgao

Provetes reforcados com Fibra de Carbono
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reparacdo de defeito em radome de aeronave.
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Provete B04
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Provetes reforcados com Fibra de Vidro
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1,0 - /
08 /
oo i
0,4 | %esséo linear: 0,823 x + 0,081

o

T T T
0,0 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0 1,2 14 1,6

Forca (kN)

Deslocamento (mm)
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Forca (kN)

Forga (kN)

Forca (kN)

1,6

1.4

1,2

1,0

0,8

0,6

0,4

0,2

0,0

1,4

1,2

1,0

0,8

0,6

0,4

0,2

0,0

1,2

1,0

0,8

0,6

0,4

0,2

0,0

reparacdo de defeito em radome de aeronave.

Provete E13

//Regresséo linear: 0,813 x + 0,124
T T T T
0,0 0,5 1,0 15 2,0
Deslocamento (mm)
Provete E14
Aresséc linear: 0,785 x + 0,108
/'I T T T T T T T T T 1
0,0 0,2 0,4 0,6 0.8 1,0 1,2 14 16 18
Deslocamento (mm)
Provete E15
/égresséo linear: y = 0,821 x + 0,069
/l T T T T T T 1
0,0 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0 1,2 14 1,6

Deslocamento (mm)

54



Optimizagéo das condigdes de moldacéo de materiais compositos para construgdo de ferramenta de

reparacdo de defeito em radome de aeronave.

Anexo 2: Curvas Tensao-Deformagao obtidas nos Ensaios de

Flexao

Forca (N)

Forca (N)

350

300

250

200

150

100

50

350

300

250

200

150

100

50

Provetes reforcados com Fibra de Carbono

Provete CO1

P

/

/

/ Regresséo linear: y = 83,814 x - 52,076

/

2 3

- -
» -
o

Deslocamento (mm)

/Regresséo linear: y = 83,718 x - 54,347

/

1 2 3 4 5 6
Deslocamento (mm)
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Provete C03

400
350 / /""\_
300 /
250
£ 1 /
g 200 /
5 ]
LL
150
/ Regresséo linear: y = 85,515 x - 52,483
100 /
50
0 T T T T T T T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6
Deslocamento (mm)
Provete C04
350 /,._\
300 / ]
250 /
Z 200
I /
8 <4
L 150
/ Regresséo linear: y = 86,639 x - 46,495
100 /
50
0 T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6
Deslocamento (mm)
Provete C05
400
350 /ﬂ/\_\
300 /
250
g Ao
g 200 /
5 ]
LL
150

] / Regresséo linear: y = 96,036 x - 113,740
100 /
50

Deslocamento (mm)
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Forca (N)

Forca (N)

Forca (N)

400

350

300

250

200

150

100

50

140

120

100

80

60

40

20

140

120

100

80

60

40

20

reparacdo de defeito em radome de aeronave.

N
\_|

/ |

e

Agresséo linear: y = 91,733 x - 56,788

2 3 4 5 6
Deslocamento (mm)

Provete DO1

/

/

/ Regresséo linear: y = 27,762 x - 12,035

Deslocamento (mm)

Provete D02

Pt~ |

/1,‘,.,\

/

/

/

/ Regresséo linear: y = 28,589 x - 11,692

Deslocamento (mm)
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140

120

100

80

Forca (N)

60

40

20

140

120

100

80

Forca (N)

60

40

20

140

120

100

80

Forca (N)

60

40

20

0

reparacdo de defeito em radome de aeronave.

Provete D03

/ Regresséo linear: y = 27,847 x - 14,531
T T T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6 7
Deslocamento (mm)
Provete D04
/ Regressao linear: y = 29,490 x - 14,175
T T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6 7
Deslocamento (mm)
Provete D05
/ Regresséo linear: y = 29,084 x - 12,401
/ T T T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6 7

Deslocamento (mm)
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Provete D06

140 A'L_\_\
120 /
100 /
Z ] /
< 80
(]
O 4
S} /
L 60
| / Regresséo linear: y = 28,817 x - 10,124
40
) //
0 T T T T T T T T T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6 7
Deslocamento (mm)
Provetes reforcados com Fibra de Vidro
Provete GO1
250 Zad

200 / / \\k
150 / K
100

/Regresséo linear: y = 55,581 x - 57,950 \
i /_/
0 v

0 1 2 3 4 5 6 7 8

Forca (N)

Deslocamento (mm)
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Provete G02

200

150

\

Regresséo linear: y = 60,432 x - 57,700

Forca (N)

100

50

0 T T T T T T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6 7

Deslocamento (mm)

Provete GO3

250 AN

200

150

Forca (N)

100

X
Regresséo linear: y = 52,284 x - 47,679

50

0 T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6 7 8

Deslocamento (mm)

Provete G04

200

150

\

Regresséo linear: y = 59,988 x - 76,446

Forca (N)

100

50

0 T T T T T T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6 7

Deslocamento (mm)
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Provete GO5

250 P ata. Y
200

£ 150

(]

o

g \
100

Regresséo linear: y = 53,841 x - 58,051

50
0 T T T T T T T T T T T T T T T 1
0 1 2 3 4 5 6 7 8
Deslocamento (mm)
Provete G06
300

250 277N

100 //egressao linear: y = 62,515 x - 76,342

200

Forca (N)
B
3

50
0 T T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6 7
Deslocamento (mm)
Provete HO1
100
) /_/—h
= 60
©
o
v
40
Regresséo linear: y = 15,478 x - 10,889
20
O T T T T T
0 2 4 6 8 10

Deslocamento (mm)
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Forca (N)

Forca (N)

Forca (N)

80
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20

100

80

60
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20

100

80

60

40

20

reparacdo de defeito em radome de aeronave.

Provete HO2

eV

\
Regresséo linear: y = 14,568 x - 9,820

2 4 6 8 10
Deslocamento (mm)

Provete HO3

e

Regresséo linear: y = 15,468 x - 9,989

Deslocamento (mm)

Provete HO4

adin

Regresséo linear: y = 15,763 x - 10,430

2 4 6 8 10
Deslocamento (mm)
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Forca (N)

Forca (N)

80

60

40

20

100

80

60

40

20

reparacdo de defeito em radome de aeronave.

Provete HO5

Regresséo linear: y = 16,682 x - 14,478 \

2 4 6 8 10
Deslocamento (mm)

Provete HO6

/\/w\
|

Regressao linear: y = 15,988 x - 15,834

Deslocamento (mm)
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Anexo 3: Calculo da area superficial da face interior do molde de
reparagao.

A area superficial do interior do molde de reparacdo é dado pela expresséo:

T XT
6 X hZ2

A= X [(rz + 4h2)3/2 — r3]
Com:

A — area superficial da face interior do molde de reparacdo,

h — altura / profundidade da face interior do molde (1,055 metros),

r — raio da face interior do molde.

O raio da face interior do molde de reparacdo é dado pelo didmetro maximo do radome, 1,820
metros, e como tal:

Diametro _ 1.820

Raio = > = = 0,910 metros

Podemos entdo calcular a area superficial da face interior do molde de reparag&o:

T X71r 3
— 2 2y3/y _ .3
A 6xh2><[(r+4h)2 r](:)
7T % 0,910 3
o A= ——"" % [(09102 + 4 x1,0552)°/2 — 0,9103| &
6 x 1,0552 [( + ) ]

o A= 488m?2 =A=5m?
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