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Resumo

Os materiais compositos estdo cada vez mais presentes nas aeronaves, tanto comerciais
como militares. Assim, durante todo o percurso de voo da aeronave, mas essencialmente
na descolagem, aterragem ou nos servicos de manutencao, estas estao sujeitas a impactos.
De entre os varios impactos, os classificados de baixa velocidade sao os mais frequentes
€ 0s mais perigosos para estruturas compositas devido ao dano induzido nao ser visivel
através de uma simples inspecao visual. Segundo a literatura, estes eventos induzem,
para além das fissuras da matriz, delaminacdes e rotura das fibras que sdo responsaveis
por elevadas perdas de resisténcia residual. Assim, com vista a repor a integridade estru-
tural é sugerido remover apenas a area danificada e repara-la com recurso a remendos
devidamente colados a estrutura sa. Esta reparacao pode envolver remendos simples ou
duplos e, no caso dos ultimos, a cavidade resultante da remocao do dano pode, ou nao,
ser preenchida com resina.

Este trabalho pretende, assim, avaliar a resisténcia ao impacto de baixa velocidade de
cascas devidamente reparadas, uma vez que a literatura ndo reporta muitos trabalhos
com vista a consolidar este conhecimento. Para tal, estudou-se o efeito do tamanho da
reparacao, considerando remendos compositos com diferentes comprimentos e utiliza-
dos na forma de reparacoes simples e de dupla sobreposicao com preenchimento da cavi-
dade por resina semelhante a da matriz do laminado. Foi possivel concluir que no caso
das reparacoes simples a vida de fadiga por impacto é insensivel ao tamanho do remendo,
mas o estudo sugere que seja dependente da sua espessura. Na verdade, independente-
mente do tamanho do remendo colado, a ruina ocorreu sempre no remendo laminado.
No que concerne as reparacoes duplas, a resisténcia ao impacto revelou-se dependente
do tamanho do remendo devido a rigidez induzida na estrutura curva. A maior vida a
fadiga foi obtida com o remendo de maiores dimensdes, chegando mesmo a ser superior
a obtida nos laminados de controlo (sem defeito).
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Abstract

Composite materials are increasingly present in aircrafts, both commercial and military.
Thus, throughout the flight path of the aircraft, but essentially on take-off, landing or
maintenance services, they are subject to impact. Among the various impacts, those classi-
fied as low-speed are the most frequent and the most dangerous for composite structures
due to induced damage not being visible through a simple visual inspection. According to
the literature, these events induce, in addition to matrix fissures, delaminations and fiber
breaks that are responsible for high losses of residual resistance. Thus, in order to restore
structural integrity, it is suggested to remove only the damaged area and repair it using
patches pro-perly glued to the healthy structure. This repair may involve single or double
patches and, in the case of the latter, the cavity resulting from the removal of the damage
may or may not be filled with resin.

Therefore, this work intends to evaluate the resistance to the low speed impact of pro-
perly repaired shells, since the literature does not report many works in order to consoli-
date this knowledge. For this purpose, the effect of the repair size was studied, considering
composite patches with different lengths and used in the form of simple and double over-
lapping repairs with filling of the cavity with resin similar to that of the laminate matrix.
It was possible to conclude that in the case of simple repairs the life of impact fatigue is
insensitive to the size of the patch, but the study suggests that it is dependent on its thick-
ness. In fact, regardless of the size of the glued patch, the ruin always occurred in the
laminated patch. With regard to double repairs, the impact resistance proved to be de-
pendent on the size of the patch due to the rigidity induced in the curved structure. The
longest fatigue life was obtained with the largest patch, even exceeding that obtained in
the control laminates (without defect).

Keywords

Shell repair; Composites; Impact resistance; Impact fatigue.
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Introducao

Com o desenvolvimento de novos compositos, estes materiais sdo cada vez mais utiliza-
dos na industria aeronautica e, consequentemente, substitutos dos tradicionais materiais
metalicos. Para tal, contribuem as propriedades intrinsecas destes materiais, especial-
mente ao nivel da sua resisténcia e rigidez especifica. Todavia, apesar destes materiais
apresentarem excelentes propriedades mecanicas na direcao das fibras, o mesmo pode
nao acontecer ao longo da espessura, tornando-se mesmo uma limitacao para muitas apli-
cacoes ao nivel da engenharia. Por exemplo, devido aos impactos de baixa velocidade que
podem ocorrer durante todo o ciclo de voo das aeronaves, estes materiais ficam sujeitos
a muitos tipos de danos que acabam por afetar a resisténcia residual do componente im-
pactado.

Segundo a literatura, os primeiros danos induzidos por impactos de baixa velocidade sdo
as fissuras na matriz dos laminados, as quais podem conduzir a delaminacoes. Este é
um dos principais modos de dano e dos mais catastréficos, pois nao sao visiveis numa
inspecao visual, mas afetam significativamente a resisténcia residual dos componentes.
Neste caso, para repor a integridade estrutural do componente é sugerida a reparacao com
recurso a um remendo que sera colado a estrutura. Todavia, esta reparacao requer, muitas
vezes, a remocao da area danificada. Assim, as reparacoes podem envolver remendos
simples ou duplos e, no caso dos ultimos, a cavidade resultante da remocao do dano pode,
ou nao, ser preenchida com resina.

Se a literatura reporta muitos estudos, ja no que concerne a reparac¢ao de cascas, 0 mesmo
nao acontece ao nivel de superficies curvas. Consequentemente, ainda existem muitas re-
lutancias por parte das autoridades de Aeronavegabilidade no que diz respeito a utilizacao
deste modo de reparacao. Posto isto, este trabalho pretende abordar a reparacao de super-
ficies curvas com recurso a remendos compdsitos, em fibra de vidro/epdxida, com vista a
repor a sua integridade estrutural. Especial atencao sera dada a resisténcia ao impacto,
devido a perigosidade deste modo de carregamento nas estruturas compositas associada
a falta de literatura capaz de promover um conhecimento consolidada sobre este fend-
meno. Para tal, sera estudado o efeito do tamanho da reparacao, considerando remendos
compositos com diferentes comprimentos e utilizados na forma de reparacoes simples e
de dupla sobreposicao com preenchimento da cavidade por resina semelhante a da matriz
do laminado.

Com vista a cumprir estes propositos, a presente dissertacao encontra-se organizada em
4 capitulos. No capitulo 1, é apresentado um enquadramento tedrico sobre o impacto em
materiais compositos, onde se aborda o conceito, uma introducao histoérica e o campo
de utilizacdo de materiais compositos, com especial enfoque na industria aeronautica.
E ainda abordada a classificacdo ao impacto e os possiveis danos, o comportamento ao
impacto em cascas cilindricas, e por tltimo sao expostas as reparacoes adesivas em ma-



teriais compositos. J& no capitulo 2 serdo descritas as técnicas experimentais utilizadas
no trabalho, onde se exp6e o procedimento de manufatura e geometria dos laminados e
dos provetes, bem como o equipamento utilizado. No capitulo 3 sao apresentados os re-
sultados experimentais e a sua discussao. Por tltimo, no capitulo 4 sao apresentadas as
conclusdes e algumas sugestoes para trabalhos futuros.



Capitulo 1

Enquadramento tedrico

Neste capitulo serao apresentados alguns conceitos fundamentais sobre os materiais com-
positos, como a sua historia e campo de aplicacdo, com especial enfoque no ramo da
aeronautica. Sera ainda abordado o conceito de impacto, os danos provocados por im-
pacto, o comportamento ao impacto de cascas cilindricas e, por dltimo, as reparacoes
adesivas em materiais compositos.

1.1 Impacto em materiais compdsitos

1.1.1 Conceito, introducao histdrica e campo de utilizacao dos com-
positos

Os compositos existem na natureza, por exemplo, um pedago de madeira nao € mais que
um compodsito, dado que na celulose longa considera-se fibras que sdo mantidas juntas
por uma substancia chamada lignina [1]. Um material composito pode, assim, definir-se
como sendo a combinagdo de dois ou mais materiais macroscopicos e nao misciveis entre
si, por forma a obterem-se propriedades mecanicas superiores as dos seus constituintes
individualmente [2].

Nas ultimas décadas, as estruturas utilizadas no sector da construcao civil, marinha, aero-
nautica, aeroespacial e automobilistica utilizam, cada vez mais, os materiais compositos
devido as suas excelentes propriedades, baixo peso e capacidade de se aplicarem em apli-
cacoes muito especificas [3]. Comparando com os materiais metalicos, os compositos
laminados apresentam melhores desempenhos mecanicos, como alta resisténcia e rigidez
especifica, apesar de nao se poderem omitir algumas limitacoes associadas ao seu alto
custo, propriedades mecanicas ao nivel da espessura [4, 5] e dependendo do tipo de fi-
bra, algumas propriedades fisicas como, por exemplo, condutividade térmica e elétrica,
resisténcia ao fogo, etc. [6, 7].

Como referido por Ngo [1], o Homem tem usado materiais compdsitos ha milhares de anos
nas mais diferentes areas. Os primeiros usos remontam a 1500 a.c., quando os primeiros
egipcios e colonos da Mesopotamia utilizavam uma mistura de lama e palha para criar edi-
ficios fortes e duréaveis. Neste caso a combinacgido de lama e palha na forma de um bloco
de tijolo confere-lhe uma forte resisténcia mecanica, alargando-se esta técnica a muitas
outras aplica¢6es. No entanto, o maior avango dos materiais compositos deu-se durante a
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Segunda Guerra Mundial, onde a industria de FRP (materiais pléasticos reforcados com fi-
bras) revelou que estes materiais eram uma alternativa muito promissora aos tradicionais
materiais para aplicacoes leves em aeronaves militares. Para além da elevada resisténcia e
rigidez especifica, os compositos de fibra de vidro revelavam-se transparentes as radiofre-
quéncias, pelo que foi, de imediato, adaptado para uso em equipamentos eletrénicos de
radar (Radomes).

Na década de 1970, a industria de compdsitos comegou a assumir uma maior expressao
com o desenvolvimento de novas/melhores resinas e fibras. A DuPont, por exemplo, de-
senvolveu a fibra de aramida, conhecida como Kevlar, que se tornou muito rapidamente
num produto apetecivel devido a sua alta resisténcia a tragao, alta densidade e baixo peso.
A fibra de carbono também foi desenvolvida nessa época e, cada vez mais, substitui pecas
antes feitas de aco.

Os materiais compdsitos foram empregues pela primeira vez nas aeronaves militares du-
rante a década de 1960 e mais tarde, na década de 1970, a sua aplicacdo chega ao setor
civil [8]. No entanto, no tltimo caso, a aplicacdo dos materiais compositos s6 chegou as
aplicagOes estruturais primarias na década de 2000 [9].

Na verdade, as principais aplicagoes estruturais dos compoésitos reforcados com fibras
encontram-se no campo das aeronaves militares e comerciais, onde a reducao de peso
revela-se determinante para obter velocidades mais altas ou, no ultimo caso, para au-
mentar as cargas uteis [2]. Assim, quanto mais leves sao as estruturas menor é o consumo
de combustivel e, portanto, menores emissoes de gases de efeito de estufa [8]. Nesta ul-
tima perspetiva esta cientificamente e politicamente reconhecido que as emissoes de gases
de efeito de estufa de diferentes industrias tém contribuido para as mudancas climéaticas
[0, n1].

Numa analise mais detalhada, em 1969 aplicou-se compdsitos fibras de boro/resina ep6xi
nos estabilizadores horizontais do F-14 [2]. Com a introducao das fibras de carbono na
década de 1970, este material associado com uma resina ep6xi tornou-se o principal ma-
terial para aplicacoes em asas, fuselagens e componentes da empenagem. Por exemplo,
a estrutura do AV-8B, aeronave introduzida em 1982 com descolagem e aterragem verti-
cal curta (VSTOL), contém quase 25% do seu peso em compositos carbono/epdxi. O caga
F-22 também contém aproximadamente 25% do seu peso em polimeros reforcados com
fibra de carbono e os outros principais materiais sao o titanio (39%) e o aluminio (16%).
A casca externa do B-2 e outras aeronaves com acoes furtivas sdo quase todas feitas de
polimeros reforcados com fibra de carbono. A maioria das caracteristicas dessas aerona-
ves devem-se ao uso de fibras de carbono, revestimentos especiais e outras caracteristicas
de design que reduzem a reflexao do radar e o calor por radiacao [2]. A titulo de exemplo,
a Figura .1 ilustra o avido Lockheed Martin F-35 Lightning IT Joint Strike Fighter com a
fuselagem e asas em materiais compositos [12].



Figura 1.1: Lockheed Martin F-35 Lightning II Joint Strike Fighter com a fuselagem e as asas com
estruturas em materiais compdsitos [12].

A aplicacao dos materiais compoésitos em aeronaves comerciais comecou com a sua in-
troducdo em alguns componentes estruturais secundarios, especialmente ao nivel dos
laminados carbono/epdxi. Esta abordagem surgiu no ambito do programa de eficiéncia
energética de aeronaves da NASA (ACEE) e foram instalados em varios avidoes durante
1972-1986 [13]. Em 1987, por exemplo, 350 componentes fabricados a base de compdsi-
tos foram colocados em varias aeronaves comerciais, os quais acumularam milhoes de
horas de voo. As inspecoOes periodicas e as avaliacoes desses componentes mostraram,
contudo, alguns danos causados por acidentes de manuseamento em solo, impactos de
corpos externos e quedas de raios [13]. Além desses danos, nao se verificou degradacao
das resisténcias residuais devido a fadiga ou a exposicao ambiental. Neste caso, verificou-
-se uma boa correlacao entre o programa de teste ambiental e o desempenho dos compo-
nentes apds a exposicao ao voo [2].

Como referido por Soutis [8], a Airbus foi o primeiro fabricante de aeronaves comerciais
a fazer uso extenso de compositos nas suas aeronaves A310, as quais foram introduzidas
em 1987. Os componentes compdsitos representavam cerca de 10% do peso da aeronave
que incluia, por exemplo, componentes como os painéis de acesso inferior e os painéis su-
periores do bordo de ataque da asa, portas defletoras externas, portas da roda dianteira,
porta da perna da carenagem do trem de aterragem principal, painéis da carenagem do
motor, elevador/leme de profundidade e caixa do estabilizador vertical, bordo de ataque
e de fuga do estabilizador vertical, carenagens da calha do flape, portas de acesso de flape,
carenagens de corpo de asa, revestimentos do cabide (ou suporte), radome, carenagens da
entrada de ar da refrigeracao, cauda e bordo de ataque. Somente o estabilizador vertical,
com 8,3 m de altura por 7,8 m de largura na base, é cerca de 400 kg mais leve que o esta-
bilizador vertical de aluminio usado anteriormente. Por sua vez, o Airbus A320 lancado
em 1988, foi a primeira aeronave comercial a usar uma cauda totalmente fabricada em
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composito, que inclui o cone da cauda, estabilizador vertical e estabilizador horizontal. A
Figura [1.9 mostra, esquematicamente, o uso dos materiais compésitos no Airbus A380,
introduzido em 2006, onde 25% do seu peso inclui materiais compositos. Entre os prin-
cipais componentes estao a caixa de torcao central (que liga os lados esquerdo e direito
das asas sob a fuselagem), a antepara de pressurizacao traseira (uma particio em forma
de cupula que separa a cabine de passageiros da parte traseira do aviao que nao é pres-
surizado), a cauda e os elementos de controle de voo, como os flapes, spoilers e ailerons.

Caixa de

torgdo da asa Estabilizador
vertical

Asa externa

Antepara de
pressurizacao

one de cauda

Estabilizador
horizontal

Caixas externas

Painéis superiores e inferiores do
bordo de fuga e caixa de protegao

Portas do trem de
aterragem do nariz

aterragem principal poi4a da perna da {

e central carenagem do trem Reveshplentos
de aterragem do cabide (ou
principal suporte),
nacelas e
carenagens

Caixa de torcao central

Figura 1.2: Aplicacao dos materiais compositos no Airbus 380 (adaptado da ref. [2]).

O Boeing 777, que foi introduzido pela primeira vez em 1995, comecou a fazer uso de
compositos na empenagem (que incluem estabilizador, estabilizador vertical, elevador e
leme), a maioria dos elementos de controle, carenagens do motor e vigas do piso da fuse-
lagem (Figura [.g). Cerca de 10% do seu peso estrutural inclui compésitos carbono/epoxi
e cerca de 50% de ligas de aluminio. Todavia, estes valores atingem no 787 Dreamliner
cerca de 50% e 20%, respetivamente, para além das ligas de titdnio representarem 15% e
0 aco 10%. Por exemplo, a fuselagem e a seccdo dianteira serdo componentes fabricados
essencialmente por compositos carbono/epoxi [2].

De acordo com Mallick [2], a utilizacao de materiais compdsitos nos helicopteros deve-se
a reducao do peso, como ja foi referido, para, assim, aumentar a carga ttil. Para além
desta vantagem, outras podem ser citadas em detrimento das ligas de aluminio e titanio:

1. Redugao do namero de componentes e fixadores, o que promove uma reducao dos
custos de fabrico e montagem. Por exemplo, a montagem do estabilizador vertical
do Lockheed L-1011 tem 72% menos componentes e 83% menos fixadores quando
feito de carbono/epo6xi em vez do aluminio. A economia de peso total é na ordem
dos 25,2%;
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traseira- Perna
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— ,
\’ : e externos
Carenagens

Portas do trem do motor
do nariz

¢
D

Radome do nariz ‘

Figura 1.3: Aplicacdo dos materiais compositos no Boeing 777 (adaptado da ref. [2]).

. Maior resisténcia a fadiga e resisténcia a corrosao, o que resulta numa reducao dos
custos de manutencao e reparacao. Por exemplo, as extremidades metéalicas de he-
licopteros que voam junto a costa sao reparadas em ciclos de 18 meses para remen-
dar fissuras originadas por corrosao. Apos alguns anos de servico, os remendos po-
dem adicionar peso suficiente aos estabilizadores e causar uma mudanca no centro
da gravidade do helicoptero, pelo que o estabilizador deve ser reconstruido ou subs-
tituido. No caso dos estabilizadores em materiais compdsitos, estes ndo requerem
qualquer reparacao e, portanto, este custo € eliminado;

. O recurso aos materiais compositos permite ajustar aeroelasticamente a rigidez da
estrutura. Por exemplo, a forma do aerof6lio de uma asa de aeronave pode ser
controlada ajustando apropriadamente o angulo de orientacdo da fibra em cada
lamina e a sequéncia de empilhamento para resistir a sustentacao variavel e car-
gas de arrasto ao longo da sua extensao. Isso produz uma configuracao de aerof6lio
mais favoravel e realca as caracteristicas aerodinamicas criticas para a capacidade
de manobra da aeronave.

1.1.2 Classificacao do impacto

Comparativamente com as estruturas metalicas, os danos por impacto geralmente sao

motivo de preocupacao por causa da ductilidade do material e respetivos mecanismos de

absorcao da energia. Em contraste, as estruturas em materiais compdsitos sdo inerente-

mente frageis e podem absorver energia apenas através da deformacao elastica [14].

No caso particular das estruturas de uma aeronave, estas estao sujeitas a danos provoca-

dos por impacto que surgem ao longo das suas atividades operacionais ou manutencao,

os quais reduzem a integridade estrutural da aeronave [15]. Na verdade, estes danos
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revelam-se bastantes perigosos devido a falta de reforco na direcao da espessura. Se no
caso de um impacto de alta energia é possivel observar por inspecao visual o dano provo-
cado, pois geralmente ocorre perfuracao, em termos de impactos a baixa ou média ener-
gia, ocorrem fissuras na matriz com a consequente delaminacao, onde estes danos nao sao
possiveis de ver a olho nu. Neste caso, e no lado oposto ao impacto, geralmente ocorre a
quebra de fibras [16]. Assim, as tradicionais propriedades mecanicas obtidas a partir dos
ensaios estaticos ndo podem ser usadas ao nivel do projeto, dado que os modos de fratura
em condicOes de impacto sao bastante diferentes daqueles observados em testes estaticos

[2].

Assim, revela-se necessario comecar por caracterizar o impacto quanto a sua velocidade,
ou seja, dependendo dos autores, este pode ser dividido em baixa velocidade, alta veloci-
dade, balisticos e em hipervelocidade. No primeiro caso, um impacto de baixa velocidade
ocorre para velocidades de impacto inferiores a 11 m/s e, na industria aeronautica, pode
representar a queda de uma ferramenta numa operacao de manutencao [17]. O impacto
de baixa velocidade é frequentemente caracterizado pela resposta quase estatica entre o
impactor e o alvo [18]. Neste caso, sao realizados testes de impacto de baixa velocidade
para estudar os danos que sao bem localizados e incapazes de destruir a amostra. Para
isso, sao utilizados normalmente testes por queda de peso, nos quais um peso devida-
mente identificado € libertado a partir de uma dada altura. Apos o teste, a amostra esta
visualmente intacta, mas o recurso a técnicas nao destrutivas revelam defeitos internos
que afetam significativamente as propriedades residuais [2].

Os impactos de alta velocidade caracterizam-se por uma velocidade superior a 11 m/s e
inferior a 500 m/s e resultam, por exemplo, da colisao de detritos da pista contra a fuse-
lagem durante a descolagem ou aterragem, gelo das hélices atingindo a fuselagem, granizo
e passaros [17]. No caso da colisao com passaros, esta ocorre quando a aeronave esta em
baixa altitude durante as fases de descolagem e aterragem de voo [19] e os componentes
mais vulneraveis sao o nariz e as asas/empenagens da aeronave [20, 21]. Neste caso, a
resposta do material ¢ dominada pela onda de propagacao de tensao e nao tem tempo su-
ficiente para acionar os mecanismos de danos estaticos (danos localizados). No impacto
de baixa velocidade ja nao acontece o mesmo, pois a duracao do contacto impactor/alvo
é suficientemente longo para que toda a estrutura responda a carga de impacto, pelo que
mais energia é absorvida elasticamente [22].

Os danos também podem ser causados por impacto balistico (> 500 m/s), os quais sdo,
normalmente, preocupacao para aplicacoes militares [17]. Neste caso, os impactos con-
duzem a uma penetracao completa do laminado e resultam do impacto de balas, fragmen-
tos e outros projéteis de baixa massa [23].

Finalmente, o impacto de hipervelocidade ocorre para velocidades superiores a 2000 m/s
e resultam, por exemplo, do impacto de detritos espaciais numa nave espacial. O pro-
blema, neste caso, pode ser simplificado dividindo-o em duas condic6es: impacto de baixa
velocidade provocado por uma grande massa e impacto de alta velocidade provocado por
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uma pequena massa [17]. Neste caso, o impacto resulta numa reducao severa na resistén-
cia e estabilidade da estrutura [24].

No entanto, a classificacdo dos impactos nao apresenta uma clara transicgao e, por isso, nao
é consensual entre autores [22]. Neste sentido, Olsson [25, 26] sustenta a sua classificacao
com base na razio impactor/massa da placa. Assim, de acordo com a Figura [1.4, classifica
o evento de pequena massa (Fig. a), grande massa (Fig. ¢) ou massa intermédia (Fig. b).
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(a) Impacto de massa pequena (b) Impacto de massaintermédia (c) Impacto de massa elevada

Figura 1.4: Critério da massa (adaptado da ref. [27]).

Sjijblom et al. [28] e Shivakumar et al. [29] definiram os impactos de baixa velocidade
como eventos que podem ser tratados como quase estaticos, ou seja, o limite superior
pode variar de um a dezenas de ms~!, dependendo da rigidez do alvo, das propriedades
do material e da massa e rigidez do impactor. A resposta ao impacto de alta velocidade é
dominada pela propagacao da onda de tensao através do material, no qual a estrutura nao
tem tempo para responder, levando a danos muito localizados. Os efeitos das condicoes
de fronteira podem ser ignorados porque o evento de impacto termina antes das ondas de
tensao atingirem a aresta do fim da estrutura. No impacto de baixa velocidade a resposta
é de longa duracao e, consequentemente, mais energia é absorvida elasticamente.

Cantwell e Morton [17] classificaram como baixa velocidade até 10 ms~!, produzidos por
equipamentos de queda de peso, Charpy, Izod, sendo que estes testes que avaliam a veloci-
dade de impacto de maneira diferente. Enquanto para Abrate [30] os impactos de baixa
velocidade ocorrem para velocidades de impacto inferiores a 100 ms~!. Liu e Malvern
[31] sugerem que o tipo de impacto pode ser classificado de acordo com os danos, espe-
cialmente se o dano for a principal preocupacao. A alta velocidade é, portanto, carac-
terizada pela quebra da fibra induzida pela penetracio e a baixa velocidade por delami-
nacao, quebra da matriz, rotura das fibras e a separacao da matriz/fibra.

1.1.3 Danos provocados por impacto

Atualmente, as aeronaves incorporam uma elevada quantidade de materiais compdsitos,
pelo que, deste modo, sao bastante suscetiveis a danos de impacto de baixa velocidade,
vulgarmente denominados por impacto quase invisivel (BVID). Estes tipos de danos re-
sultam da colisdo das aeronaves com detritos, passaros ou pela simples queda de ferra-
mentas durante as operacoes de manutencao. Neste caso surgem fissuras na matriz, as
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quais poderao conduzir a delaminacoes que podem, posteriormente, levar a falha com-
pleta para condicoes muito especificas de carregamento [32].

As tempestades de granizo podem, por exemplo, causar danos severos nas aeronaves.
Neste caso as pedras de granizo nao precisam de ser grandes para comprometer a se-
guranca da aeronave, dado que esta navega a alta velocidade. Componentes com menos
rigidez como, por exemplo, radomes no nariz do avido tornam-se especialmente vulnera-
veis [33], como ilustra a figura [.5. A partir da figura é possivel ver a dimensio dos danos,
num Airbus A321, devido a uma tempestade de granizo apos descolar do Rio de Janeiro,
no Brasil, em fevereiro de 2015. Todavia, a extensao destes danos depende de varios
parametros, como, por exemplo, o tipo de fibra, tipo de resina, lay-up, espessura e tipo de
objeto que impactou [34]. Porém, este assunto ja se encontra bem reportado na literatura,
assim como o seu efeito na integridade estrutural residual de painéis compésitos [35].

Figura 1.5: Danos de uma tempestade de granizo num A321, mostrando danos substanciais para o nariz e
para-brisas do avido [33].

De acordo com Richardson e Wisheart [22], quando um compoésito laminado fica sujeito
a uma carga de impacto de baixa velocidade ocorrem, essencialmente, quatro modos de
falha. Inicialmente ocorrem fissuras na matriz, as quais ocorrem paralelamente as fibras
devido a tensao de compressao e de corte. Posteriormente, estas crescem e dao origem
as delaminacoes devido as tensoOes interlaminares. Deve-se realcar, no entanto, que a
delaminacdo sb ocorre depois de se atingir o limite de energia capaz de fazer propagar as
fissuras criadas na matriz [36]. Finalmente surge rotura das fibras, as quais colapsam em
modo de tracdo (quando a carga ultrapassa a carga limite de ruina) ou por compreesio
devido a curvatura. Neste caso pode dar-se a penetracao, ou seja, o impactor perfura
completamente a superficie danificada. Assim, consoante o tipo de dano induzido, dife-
rente sera a resisténcia residual da estrutura [31].

No primeiro caso, as fissuras na matriz resultam do facto de serem o elemento menos
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resistente do composito e podem ocorrer nos compositos unidirecionais, em planos par-
alelos a direcdo da fibra [22]. A figura [1.6 ilustra estes modos de dano, e as consequentes
delaminacoes, onde se pode verificar que a sua iniciacdo depende fortemente do lay-up
dos laminados. No caso dos laminados [90,0,90], figura [1.6a, as primeiras fissuras ocor-
rem nas camadas exteriores, iniciando-se junto ao ponto de contacto impactor/laminado
nas camadas superiores, enquanto nas inferiores elas ocorrem verticalmente e devido as
elevadas tensoes de flexao induzidas nestas camadas. No caso de laminados [0,90,0], es-
tas ocorrem essencialmente nas camadas intermediarias devido as elevadas tensoes de
corte ai desenvolvidas [36, 37].

2 Quebras da matriz

LY/ N\

© N T o
: //\\9g
\ Delaminagao

a) Vista transversal b) Vista longitudinal

Figura 1.6: Danos iniciais de um laminado compésito impactado (adaptado da ref. [22]).

No que diz respeito as delaminacoes, Liu [38] refere que estas sao o resultado da incom-
patibilidade entre camadas adjacentes ao nivel da sua rigidez a flexdo, ou seja, devido
as diferentes orientacoes das fibras entre camadas surgem laminas com rigidez bastante
diferente. Por outro lado, as tensoes induzidas por flexdao ao longo da direcao da fibra,
que sao a principal causa de delaminacao, tendem a curvar a placa de forma concava, en-
quanto que na direcao transversal a curva da placa € convexa. Por este motivo, placas com
camadas 0/90 apresentam danos em forma de amendoim, cuja extensao depende muito
das propriedades do material, sequéncia de empilhamento e espessura do laminado [39].

De acordo com Takeda et al. [40], as delamina¢bes nem sempre surgem na regiao da
interface, mas podem ocorrer em qualquer lado. Ja Joshi e Sun [41] afirmam que quando
as fissuras surgem nas camadas superiores (Fig. [1.6) atingem a interface onde ocorre a
mudanca de orientacao das fibras, estas passam a propagar-se entre camadas na forma
de delaminacao.

A falha das fibras é um modo de dano que geralmente ocorre muito mais tarde do que as
fissuras na matriz e as delaminacoes, ocorrendo sob o impactor, devido as elevadas ten-
soes desenvolvidas nesse local e aos efeitos produzidos pelo recuo do impactor, enquanto
na face nao impactada é devido as elevadas tensoes de flexao [22].

Finalmente, a penetragdo € um modo de dano macroscépico que ocorre quando a falha da
fibra atinge uma extensao critica, permitindo, assim, que o impactor penetre completa-
mente na amostra [42]. Este tipo de dano ocorre essencialmente ao nivel balistico ou para
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niveis muito elevados de energia. Cantwell e Morton [43] mostraram, por exemplo, que a
energia de impacto aumenta significativamente com a espessura dos laminados para que
ocorra penetracao.

1.1.4 Comportamento ao impacto de cascas

Nas aeronaves existem estruturas contendo curvaturas como, por exemplo, a seccao de
uma asa delimitada por nervuras/longarinas ou uma superficie estabilizadora horizon-
tal/vertical, que devem ser analisadas quando impactadas por um corpo externo [44].
Neste contexto, a literatura ja reporta alguns estudos onde, por exemplo, Ramkumar e
Thaker [45] previram a resposta transitoria de uma casca submetida a impactos transver-
sais de baixa velocidade. Eles analisaram cascas usando as aproximacoes de Donnell para
cascas finas com o método da série de Fourier. Lin e Lee [46] estudaram, experimental-
mente e numericamente, o dano obtido por impacto, tendo observado que estruturas em
casca sao mais suscetiveis a danos do que placas para a mesma velocidade de impacto.
Ja Lagace et al. [47] consideraram os efeitos do pré-dano na resposta ao impacto e con-
cluiram que esta tem mais efeito na resposta local do que na resposta global.

Kistler e Waas [18, 48, 49] realizaram estudos experimentais, numéricos e analiticos sobre
o efeito da curvatura na resposta ao impacto de painéis laminados. Eles mostram que,
ao aumentar a espessura da placa, as deformagdes diminuem e os efeitos da curvatura
tornam-se cada vez menos importantes. Estes autores também observaram que para o
impacto da casca, os efeitos de flexdo e membrana devem ser levados em consideracao,
pois sao mais importantes do que o efeito da inércia, para as condicoes de impacto de baixa
velocidade. Os efeitos de inércia tornam-se mais importantes quando é realizada uma
analise dinamica. Ambur e Starnes [50] verificaram experimentalmente e analiticamente
que a forca maxima de contacto depende do aumento do raio da casca.

Sun e Chattopadhyay [51] estudaram analiticamente a resposta dindmica de placas aniso-
tropicas pré-tensionadas e sujeitas a impacto. Através da resolucao da equacao integral
nao linear foi obtida a forca de contacto e a resposta dinamica, tendo verificado que a ener-
gia absorvida é menor se a placa estiver sob pré-tensao. Krishnamurthy et al. [52] através
de estudos numéricos analisaram o efeito da variacao da massa, velocidade do impactor
e raio de curvatura na resposta ao impacto de laminados curvos e totalmente cilindricos,
tendo concluido que os primeiros absorveram quase toda a energia de impacto, enquanto
que os laminados cilindricos dependem das condi¢coes de impacto.

A resposta eléstica de cascas cilindricas foi analisada por Gong et al. [53], os quais pro-
puseram uma funcao analitica da forca de impacto em funcao das propriedades do mate-
rial, massa do projétil/impactor e velocidade de impacto. Posteriormente esta funcao foi
usada para prever a forca das diferentes massas e velocidades do impactor. Khalili et al.
[54] estudaram a resposta de um painel curvo, quando submetido a impacto transversal

12



de baixa velocidade. Considerando o modelo de contacto linear hertziano Kistler e Waas
[48] estudaram a influéncia das condicoes de fronteira, o efeito da curvatura e a validade
da teoria da placa linear e ndo linear no impacto transversal de painéis cilindricos. Vieram
provar que a medida que a espessura diminui, as deformacgdes aumentam e os efeitos da
curvatura tornam-se cada vez mais importantes.

Por sua vez, Saghafi et al. [55] investigaram os efeitos da pré-carga na resposta ao impacto
de laminados curvos. Os resultados mostraram que o pré-carregamento da placa teve um
efeito drastico nos parametros de impacto, como deslocamento maximo e area danificada.
Eles provaram que a medida que a pré-carga aumenta, a carga maxima e o deslocamento
aumentam e diminuem, respetivamente. Isso deveu-se principalmente ao aumento da
instabilidade do laminado. Choi [56] estudou numericamente a resposta transitoria de
placas e cascas cilindricas sujeitas a impactos de baixa velocidade. Os seus resultados
mostraram que cascas com grandes curvaturas exibiram deflexdes menores e forcas de
contacto maiores que as placas planas. Leylek et al. [57] desenvolveram uma analise de
elementos finitos no impacto de baixa velocidade em painéis de compdsitos curvos. Foi
mostrado que, a medida que o raio de curvatura do painel aumenta, a forca maxima de
contacto diminui. A malhagem do modelo desempenhou um papel importante e demons-
trou que as analises de elementos finitos podem ser usadas eficientemente na resposta ao
impacto de compésitos laminados curvos.

Goo e Kim [58] desenvolveram uma analise de elementos finitos para simular o compor-
tamento dindmico de laminados compo6sitos curvos. Eles apontaram as limitagoes da lei
de contacto de Hertz modificada na incapacidade de levar em conta a espessura e a se-
quéncia de empilhamento, no entanto, estudaram as forcas de impacto em funcao das
varias curvaturas e sequéncias de empilhamento. Shivakumar et al. [29] previram a forca
de impacto em laminados curvos, embora esta nao tenha considerado os efeitos de dano
da placa. Estudos realizados por Singh e Mahajan [59] demonstraram que a forca e a de-
flexao do laminado sao dependentes da extensao dos danos nos laminados. O dano causou
uma degradacao da rigidez no local do impacto e, portanto, menor forca de contacto. O
modelo foi capaz de prever os efeitos dos danos interlaminar e intralaminar na rigidez
da estrutura e as simulac6es provaram que o dano muda a natureza da forca de impacto.
As fissuras e as delaminagoes afetam a extensao do dano, assunto que foi devidamente
abordado por Olsson [26, 60, 61] através de um modelo analitico para prever o impacto
de pequenas massas. Shahid et al. [62] estabeleceram a resposta da for¢ca de impacto
como um dos principais parametros que caracterizam a resisténcia a danos por impacto
em materiais compositos, tendo, inclusivamente, desenvolvido um modelo analitico para
predizer a resisténcia ao dano. Arachchige e Ghasemnejad [63] desenvolveram um mod-
elo tedrico para prever o impacto transversal das cascas de rigidez varidvel. De acordo
com os resultados, a alteracao da espessura varia a resposta ao impacto dos painéis.
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1.2 Reparacoes adesivas de materiais compositos

A industria aeroespacial depara-se, nos dias de hoje, com o problema do envelhecimento
das estruturas, pois estima-se que aproximadamente 30% da frota mundial tem mais de
15 anos de idade. Essas estruturas, maioritariamente metalicas, sofrem essencialmente
de problemas associados com a fadiga e danos por corrosao [64]. Neste caso, as fissuras
podem iniciar-se em regides inesperadas, devido a concentracdo de tensoes locais e a
sua propagacao o que pode conduzir a falhas imprevisiveis. Com vista a resolver estes
problemas, os métodos tradicionalmente usados envolvem a desmontagem da peca e a
sua repara¢ao com recurso a uma nova camada metalica, sobreposta ao dano e fixada
mecanicamente. No entanto, esta abordagem leva ao aumento de sobrecargas locais,
devido a transferéncia de carga dos fixadores mecanicos, e resulta num elevado custo
de manutencdo para além do tempo de inatividade da aeronave necessario para a sua
manutencao [65].

Além disso, mais recentemente, a indastria aeroespacial passou a incorporar materiais
compositos avancados de base polimérica no seu fabrico, como € o caso do Airbus 380 e
do Boeing 787 [64]. Estas aeronaves ja incorporam um valor bastante consideravel de ma-
teriais compositos no seu peso total, mas o novo Airbus 350 ainda vai reforcar mais a per-
centagem destes materiais, face aos restantes, em termos de compoésitos carbono/epo6xi
(CFRP) ao nivel da fuselagem e das estruturas das asas. Desta forma, esta a desenvolver-
-se um novo paradigma, onde a relagio rigidez/peso é maximizada para incrementar a
eficiéncia ao nivel do combustivel. Todavia, estas estruturas sdo muito sensiveis a danos
resultantes de impactos com corpos estranhos, especialmente ao nivel de impactos de
baixa velocidade. Neste caso, o dano pode permanecer invisivel e, inclusivamente, nao
ser detetado numa inspecdo visual, mas a sua propagacao pode ser catastrofica sob certas
condigoes de carregamento.

Surge, assim, no ambito desta problematica um enorme desafio para a induastria aeronau-
tica no que concerne a reparacao/manutencao de estruturas danificadas, com vista a es-
tender a vida 1til de uma aeronave envelhecida. Pretende-se, desta forma, garantir o
prolongamento da vida operacional das aeronaves envelhecidas com o menor custo de
manutencao possivel [66], perspetiva que, inclusivamente, se estende a outras industrias
como a naval ou a automovel.

E neste contexto que aparece uma nova abordagem de reparacio com recurso aos ade-
sivos, a qual pode ser aplicada a aeronaves com estruturas metalicas e/ou de materiais
compositos. De acordo com Baker e Jones [67], esta técnica pode ter estado associada
a necessidade de restaurar a integridade elétrica de um constituinte que, simultanea-
mente, também apresentasse um ligeiro carregamento estrutural. Desta forma, os com-
ponentes monoliticos foram reparados com recurso a adesivos externos, sendo de im-
portancia primordial, nessas reparagoes, a restauracao das caracteristicas de transmissao
elétrica. Neste caso, por exemplo, variacoes de espessura que alterassem as caracteristicas
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elétricas poderiam constituir a base para a rejeicao do reparo. Atualmente esta filosofia
de reparacao ja se encontra estendida a estruturas produzidas com materiais compositos,
ainda que aplicada ao nivel das estruturas secundarias [67]. Apesar da sua elevada efi-
ciéncia em relagao aos fixadores mecanicos, os remendos colados geralmente estao limi-
tados as estruturas ndo primarias e a danos nao criticos na estrutura primaria devido as
enormes exigéncias de certificacao. Na verdade, a certificacao da reparacao com recurso
aos adesivos é sempre necessaria quando o dano reduz, a resisténcia residual abaixo da
resisténcia de projeto. Porém, esta requer uma extensa base de dados, o que € um grande
desafio, pois a maioria das reparacoes sdao casos pontuais e o tempo consumido com os
testes experimentais nao é viavel e/ou feitos a um custo acessivel. Todavia, este método
revela-se bastante promissor, pois permite a manutencdo de aeronaves a um custo con-
trolado, eficiente e relativamente facil de aplicar [68].

Assim, dependendo da gravidade do dano, existem as reparagdes cosméticas que visam,
essencialmente, restaurar a suavidade da superficie através da aplicacdo de um adesivo
liquido ou resina na regiao danificada. No entanto, para além destas, existem também
situacoes em que surgem pequenos descolamentos ou delaminacoes que, apesar das re-
duzidas implicacOes a nivel estrutural, devem ser reparadas para evitar a sua propagacao.
Neste caso, a reparacao envolve a injecao de um adesivo ou resina através de um orificio
perfurado até a profundidade do dano. Muitas vezes é necessario um aquecimento prévio
para garantir a diminuicdo da viscosidade da resina/adesivo enquanto a pressao garante
que esta preenche todos os vazios da regiao reparada. No entanto, quando a gravidade do
dano é muito mais critica, outros tipos de repara¢des mais elaboradas devem ser utiliza-
dos, como as reparacoes scarf, ou as que utilizam remendos internos ou externos [69].

Segundo Baker [[70], uma reparacao com recurso a um remendo interno e sem alteragao de
espessura envolve a maquinacao de uma cavidade conica e, em seguida, a colagem de um
remendo com essa geometria. A maquinacao pretende, essencialmente, remover a regiao
danificada e fornecer a geometria necessaria da junta para o reparo. Existem, todavia,
varias opc¢oes para fabricar e aplicar o remendo:

(a) Remendo macio - O remendo, em material compdsito, é colocado na cavidade de
reparo, na forma de prepreg, e pré-curado com o adesivo ao mesmo tempo (abor-
dagem tradicional);

(b) Remendo rigido moldado - O remendo é pré-fabricado num molde combinando a
cavidade maquinada e a linha de molde externa e, posteriormente, colado numa
operacao separada;

(¢) Remendo duro maquinado - O remendo é maquinado via CNC (controlo numérico
computorizado) para o contorno da linha de molde externa e a cavidade e, poste-
riormente, colados numa operacao separada. Opcoes para o material do remendo
incluem laminados compositos, ligas de titanio ou outras;
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(d) Remendo Semiduro - O remendo é fabricado a partir de uma série de produtos la-
minados compositos pré-curados, cada um contendo varias camadas de titanio, que
sdo intercalados com adesivo e pré-colado ou colado durante o processo de colagem
do remendo.

Uma das vantagens mais importantes das reparacoes adesivas e que envolvem remendos
produzidos com materiais compositos, esta relacionada com a leveza que se pode associar
a estrutura, para além destes serem faceis de projetar com vista a estabelecer a forma e
rigidez necessaria ao reparo. Em comparacao com os métodos mecanicos, a colagem ofer-
ece transferéncia de carga mais eficiente e menos pontos com concentraciao de tensoes
na estrutura [71]. Por sua vez, as reparacoes que envolvem remendos externos seguem
procedimentos muito mais faceis e visam, essencialmente, proporcionar uma restauracao
temporaria da resisténcia mecanica em regioes que nao sao tao criticas em termos de de-
sempenho estrutural. Essas reparacoes podem ser simples ou duplas, dependendo da
acessibilidade. Este método baseia-se no modelo teérico de Hart-Smith [72, 73], poste-
riormente desenvolvido por Hu e Soutis [74].

Figura 1.7: Junta de dupla sobreposicao [74].

A espessura ideal do remendo (ty) é responsavel pela resisténcia geral da junta, pelo que
o seu dimensionamento revela-se de extrema importancia. Um remendo fino ou um re-
mendo com baixa rigidez, por exemplo, conduz a uma regido reparada de baixa resistén-
cia. De igual modo, um adesivo “overstiff” pode levar a uma reducao da resisténcia devido
a maiores tensoes de corte desenvolvidas na junta. Além disso, 0 aumento da espessura
conduz a maiores tensoes de tracao ao longo da espessura (tensoes peeling) limitando,
deste modo, a resisténcia da junta e conduzindo inclusivamente a falha de um aderente
com baixa resisténcia. Portanto, espera-se que ocorra um bom equilibrio entre a rigidez
dos remendos e a do substrato. Por outro lado, quando a espessura do remendo é maior
do que a espessura do substrato, ocorrem momentos de flexao na regiao reparada.

O comprimento de sobreposicao ideal (L) deve ser definido pelo projetista de acordo com
o carregamento mecanico a que estrutura esta sujeita e em funcao das condi¢oes ambien-
tais. Um comprimento de sobreposicao curto conduz a tensées de corte elevadas e a me-
dida que este aumenta, a resisténcia da junta aumenta até que o comprimento alcance
um ponto critico ap6s o qual ndo ha beneficio adicional. Na préatica, é recomendado um
comprimento de remendo de 80 a 100 vezes a espessura da reparacgio [32].

A espessura do adesivo (t4) é, talvez, o parametro mais importante na reparacao, uma vez
que suporta a maioria das cargas de corte desenvolvidas. Portanto, é desejavel um ade-

16



sivo com propriedades elevadas ao corte. Por outro lado, sdo sugeridas geometrias que
promovam a reducao da concentracao de tensao nas extremidades dos remendos. Neste
sentido, o recurso a remendos duplos oferece vantagens significativas relativamente as
reparacoes simples, pois aumenta o tempo de vida a fadiga até duas vezes face a uma
reparacdo simples [75]. Isto é devido a uma distribuicio uniforme de cargas na junta
reparada dupla, pois a reparacao simples promove uma excentricidade da carga. Com-
parativamente, pode-se observar uma reducao de carga até 30% quando se utiliza uma
reparacao dupla em detrimento de uma simples. Uma das desvantagens das reparacoes
duplas é o facto de estas desenvolverem maiores tensdes residuais decorrentes do pro-
cesso de cura, especialmente quando o componente reparado é metalico [[75].

No que concerne a tecnologia de reparacao de remendos scarf, esta é realizada quando os
danos sao graves, mas precisam de ser reparados tendo em conta, para além do seu de-
sempenho estrutural, as propriedades aerodinamicas da estrutura reparada. Este tipo de
reparacao também é preferivel quando o componente que precisa de ser reparado é relati-
vamente espesso, uma vez que um remendo scarf nao adiciona uma espessura excessiva e
oferece maiores resisténcias ao corte [76]. Este tipo de reparacio é implementada depois
da regido danificada ser removida e, para tal, é preciso um cuidado especial para obter
o angulo correto do scarf e as tolerancias dimensionais ao remover a regiao danificada
[74]. A 4rea conica é em funcio do niimero de camadas, ou espessura da estrutura, sendo
as taxas de conicidade mais comuns de 50:1 e 30:1 para as estruturas mais espessas. Fi-
nalmente, a orientacao das camadas no remendo e no laminado devem ser as mesmas e,
muitas vezes, serao necessarias camadas adicionais, para proteger a ponta do remendo e,
assim, fornecer um reforco extra a reparacio [[77].

Existem duas técnicas principais para a fabricacao de reparos scarf, o soft-patch (remendo
macio) e o hard-patch (remendo rigido). O primeiro envolve o acondicionamento das ca-
madas na cavidade do scarf e, posteriormente, a sua cura na placa, enquanto a altima
envolve a colagem de um remendo pré-formado na cavidade do scarf. Neste caso, o re-
mendo pode ser fabricado num molde ou maquinado a partir de um painel composito
com a geometria da cavidade do scarf [77]. Exemplos tipicos encontram-se ilustrados

nas Figuras r.§ e[L.d.

Figura 1.8: Figura representativa de um remendo scarf, onde a) cavidade e b) adesivo, [77].
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A abordagem de remendo pré-moldado (rigido) para reparacoes scarf de estruturas com-
positas tem varias vantagens face as abordagens convencionais (soft-patch), as quais en-
volvem remendos diretamente moldados na cavidade da reparacao. Destas, podem citar-
-se: uma geometria adesiva muito melhorada (sem enrugamento ou distor¢ao da camada)
e menores temperaturas de cura (dependendo do adesivo usado) [70]. No entanto, nio se
podem desprezar as desvantagens associadas, das quais se salientam as consideracoes de
projeto relativamente a implementacao de uma reparacao scarf, a fabricacao requer um
nivel mais alto de qualificacao e a remocao de uma quantidade excessiva de material nao
danificado para a obtencao de um angulo de scarf adequado (aproximadamente 3° a fim
de garantir a rigidez e resisténcia desejada) [[77].

. . Camadas de reparacfio extra (sobreposicio)
Vista de cima:

350mm T Tommento Vista lateral:

—=—G0mm —=]

Camadas de reparagio
Camadas selantes = 45mm = .
. Camadas de enchimento e
Seccio A-A envasamento da resina

Vista de cima

Planta e vista lateral

Reparo Secarf

Figura 1.9: Ilustracdo da placa reparada e implementaco da reparacio scarf (adaptado da ref. [32]).

1.2.1 Estudos envolvendo a reparacao de cascas

A historia revela que as primeiras reparacoes de aeronaves, com vista a prolongar o seu
tempo de vida operacional, deram-se ainda em estruturas metéalicas. Para este propdsito
foram, inicialmente, usados remendos metalicos e, mais recentemente, utilizados os com-
positos como materiais de reparacao. Neste contexto, apesar da literatura reportar muitos
estudos ao nivel de reparacgao de painéis planos, o mesmo nao acontece para cascas.

Hosseini-Toudeshky et al. [78], por exemplo, usaram a analise por elementos finitos para
estudar a taxa de crescimento das fissuras e sua trajetoria em painéis curvos de aluminio
apos reparacao e submetidos a cargas ciclicas. Investigaram ainda o efeito de varias geo-
metrias de remendos, a relacdo entre espacamento das reparacoes e diferentes taxas de
carregamento. Os autores concluiram que a medida que o carregamento aumenta, o efeito
da geometria dos remendos com orientagdes quase perpendiculares a trajetoria da fenda,
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no crescimento da fissura de fadiga, € muito superior a geometria do remendo com orien-
tagOes paralelas. Foi também concluido que a medida que a relacao de espacamento dos
reforcos aumenta, os valores do fator de intensidade de tensao (SIF) diminuem e, con-
sequentemente, os efeitos do carregamento na inclinacao das trajetérias da fenda dimi-
nuem.

Por sua vez, Li et al. [79] estudaram uma nova técnica de reparacao com remendos com-
positos, a qual visava restaurar a resisténcia dos eixos de transmissao da cauda do he-
licoptero, apos ficar danificada por pequenas armas de fogo em cenarios de batalha. Estes
elementos sao tradicionalmente feitos de ligas de aluminio de alta resisténcia, embora os
materiais compositos tenham vindo a substitui-los mais recentemente. Foram realizadas
abordagens analiticas para o projeto de reparacao, de modo a validar os resultados teori-
cos. Foi possivel concluir que uma reparacao com remendos colados em materiais com-
positos possuia resisténcia estatica e a fadiga com margem de seguranca suficiente para
restaurar a integridade estrutural do TDS do helicoptero.

McGee [80] investigou, através da analise de elementos finitos, o efeito de curvatura de
uma placa espessa em aluminio e reparada com remendos internos e externos colados.
Foi possivel concluir que o efeito das diferentes condicoes de carregamento, condicoes
de fronteira, geometrias e localizacao da reparacao em relacao a carga aplicada tém um
impacto significativo na eficacia do painel reparado através de um remendo compdsito
colado. Aumentando tanto o comprimento como a largura do remendo conseguiu-se me-
lhorar o desempenho da reparacgao, pelo que a sua maximizacao é sugerida. Contudo, é
preciso ter atencao a localizagao da reparacdo em relagao a fissura, pois uma placa com
um remendo mal projetado pode resultar num aumento da taxa de crescimento da fissura.
Por outro lado, os autores recomendam, sempre que possivel, a repara¢cdo em ambos os
lados da placa.

Cada vez mais, as aeronaves passaram a incluir, os materiais compositos e, de igual forma,
surge a necessidade de reparar as suas estruturas. Neste campo, e de novo, a literatura
¢ abundante ao nivel de estudos que abordam a reparacao de painéis planos, apesar do
mesmo nao acontecer para os painéis curvos.

Neste caso, Tong e Sun [81] estudaram, com recurso a analise dos elementos finitos,
reparacoes coladas em estruturas curvas. Estes autores concluiram que a curvatura origi-
nal tem um efeito muito grande nos picos de tensao, os quais podem aumentar ou diminuir
ainda mais, dependendo do carregamento e das condicoes de fronteira. Os remendos in-
ternos sao preferidos quando a concha esta sob uma pressao interna, enquanto os exter-
nos sao preferidos na presenca de pressoes externas. Finalmente concluiram ainda que o
tamanho e a espessura do remendo apresentam um efeito muito importante no pico das
tensoes, destacando a necessidade de haver um projeto detalhado para superficies curvas.

Sun e Tong [82] estudaram, com recurso a analise de elementos finitos, a tenacidade a

fratura de uma superficie cilindrica contendo uma fissura e reparada por um remendo
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compodsito. A fissura foi assumida como propagando-se em qualquer direcao, ou seja, é
considerado o modo misto. Foi possivel concluir que o aumento da curvatura pode levar
a um aumento da concentracio de tensdes na ponta da fissura e, consequentemente, na
taxa de libertacao de energia.

Kim et al. [44], investigaram o comportamento de danos induzidos por impacto de estru-
turas produzidas por compositos laminados, dando especial atencao as estruturas curvas.
Foi possivel concluir que a for¢a de contacto aumenta a medida que a curvatura aumenta.
Por outro lado, verificaram que as areas delaminadas sdo maiores nas placas curvas do
que nas planas para impactos semelhantes. Portanto, é necessario tomar mais atencao ao
planeamento e manutencao de estruturas curvas, uma vez que estas sao mais suscetiveis
a impactos de objetos externos do que as estruturas planas. Iguais conclusées foram obti-
das por Wen et al. [83], tendo, inclusivamente, proposto uma formulacao de elemento de
fronteira para a analise de painéis curvos com fissuras e reparadas com recurso a painéis
colados.
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Capitulo 2

Material e procedimento experimental

Os materiais compositos cada vez mais, substituem os tradicionais materiais metalicos
nos mais diversos campos da engenharia, pelo que nao sera de estranhar que este feno-
meno se estenda ao setor aeronautico. Torna-se, assim, necessario reparar a area danifi-
cada com vista a repor a integridade estrutural. Com este pressuposto e visando cumprir
os objetivos estabelecidos para este trabalho, foi necessario realizar um vasto trabalho ex-
perimental, pelo que, neste capitulo, serdo apresentados os materiais utilizados e o seu
processo de fabrico, bem como os equipamentos usados e respetivo procedimento exper-
imental.

2.1 Manufatura dos laminados

De modo a dar a forma pretendida aos provetes foi necessario desenhar um molde no
programa CATIA V5® para, posteriormente, ser impresso em poliestireno com recurso a
um router de 3 eixos da marca Pronum, com a geometria indicada na figura p.1.

Na producao dos laminados, foi utilizado um tecido bidirecional de fibra de vidro 1195P
(195g/m?), resina epoxy SR 8100 e um endurecedor SD 8824, ambos fornecidos pela
Sicomin®. Esta resina caracteriza-se por apresentar uma baixa viscosidade a tempera-
tura ambiente. Os provetes foram produzidos manualmente com 12 camadas de tecido
de fibra de vidro, as quais foram previamente cortadas com as dimensoes 250x420mm e
adicionadas alternadamente com a mistura de resina e endurecedor. O peso do endure-
cedor foi de 22g por cada 100g de resina. Uma balanca eletronica da marca Nahita Blue
serie 5162 foi usada para pesar ambos os componentes.

A impregnacao foi feita, inicialmente, no plano de uma mesa e com um cuidado especial
na aplicacao e distribuicao da resina por forma a evitar aglomeracdes e a formacao de
bolhas de ar. Posteriormente, este sistema foi mantido em repouso durante uma hora a
hora e meia a temperatura ambiente e sujeita a vacuo (-0,9 bar) para eliminar eventuais
bolhas de ar. Finalmente este laminado foi colocado no molde, continuando o sistema
sujeito a vacuo durante mais 5 horas para eliminar as bolhas de ar e garantir uma maior
homogeneidade da espessura. Apos as 5 horas, o sistema de vacuo foi desligado e o provete
deixado no molde por mais 19 horas a temperatura ambiente para cumprir as 24h de cura
sugeridas pelo fornecedor. O fabrico dos provetes termina com uma pés-cura a tempera-
tura de 40°C, por mais 24h, numa mufla da marca Carbolite®.
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Figura 2.1: Desenho do molde produzido, em [mm].

2.2 Provetes

Os provetes foram obtidos a partir das cascas previamente descritas e com recurso a uma
serra diamantada da marca Struers Accutom-2. Existiu um cuidado especial com a ve-
locidade de corte para evitar o aquecimento e consequentes alteracoes das propriedades
mecanicas do composito. Foram, deste modo, obtidos provetes com as dimensoes de
100X106X2,5mm.

Estes provetes foram divididos em dois grupos, sendo um composto por 17 provetes de
controlo. Os restantes 59 provetes foram perfuradas no seu centro com uma broca crania-
na de 25 mm de diametro. Destes, a cavidade produzida em 5 provetes foi preenchida
com a resina usada na producao dos laminados, para avaliar a sua resisténcia estatica
(Figura p.d), e os restantes sujeitos a reparacio para posterior caracterizacio estatica e a
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fadiga por impacto. Salienta-se que foi utilizado o mesmo procedimento, anteriormente
descrito, para o preenchimento da cavidade (24h a temperatura ambiente seguidas de
mais 24h a 40°C). A determinacdo da resisténcia destes provetes reparados apenas com
resina, revela-se determinante para avaliar o seu contributo nos provetes reparados com
dupla camada sobreposta.

106 mm

Figura 2.2: Provete preenchido com resina.

No que diz respeito aos provetes reparados, foram utilizados laminados compostos por 6
camadas de tecido de fibra de vidro (195g/m?) e a mesma resina e endurecedor descritos
anteriormente (SR 8100/ SD 8824) na reparacgao, assim como o procedimento de fabrico
foi semelhante ao descrito anteriormente. Num total de quatro grupos, a reparacao em
dois deles foi feita com recurso a sobreposicao de um uma tinica camada, como ilustra a
Figura p.d, diferindo apenas no tamanho da sobreposicio. Conforme se pode observar na
referida figura, foram coladas camadas de 35x35mm e 55x55mm. Os outros dois grupos
envolveram uma reparacdo dupla, como ilustra a Figura p.4, onde, ap6s a cavidade ter
sido preenchida com resina (como descrito anteriormente), foram coladas camadas supe-
riores e inferiores ao provete com vista a aumentar a rigidez da reparacdao. Tal como na
reparacao simples, as camadas de sobreposicao apresentaram as dimensoes de 35x35mm
e 55X55mm.

Por ultimo, o processo de colagem comecou com a limpeza manual das superficies sendo,
para tal, utilizada uma lixa P240. Para além da limpeza, este procedimento tinha também
o objetivo de aumentar a area de colagem. Seguidamente as superficies foram limpas com
alcool, de modo a tirar qualquer gordura ou impureza presente na superficie e, assim,
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106 mm

10 cm

Figura 2.3: Provete reparado apenas com uma camada sobreposta (a = 35 mm e 55 mm).

facilitar a colagem do adesivo. A cola utilizada de base epoxidica da marca Araldite® 420
A/B (bi-componente) onde, de acordo com as especificacoes do fabricante, para cada 100g
do componente A devem ser adicionas 40 g do componente B. A mistura foi aplicada com
uma espatula nas superficies limpas e os provetes curados a 40°C, durante 16 horas, numa
mufla da marca Carbolite®.

106 mm

Figura 2.4: Adesivo superior e inferior, onde (a) corresponde a 35 mm e 55 mm.



2.3 Equipamento

Os ensaios de impacto foram realizados num equipamento IMATEK, modelo IM10, ilustrada
na figura p.5. O funcionamento deste equipamento baseia-se essencialmente na queda
livre de um peso, sendo feita uma aquisicao de 32000 pontos através de uma célula de
carga piezoelétrica, localizada na raiz do impactor.

Figura 2.5: Equipamento de impacto IMATEK, modelo IM10.

Este equipamento é constituido por uma torre com duas colunas-guia, onde o carrinho
que sustenta o impactor desloca-se através de rolamentos. A combinacao de altura, massa
e velocidade fornece a energia de impacto e esta pode ser ajustada através da altura de
queda. A massa do sistema pode ser alterada pela adicao de pesos até um total de 30 kg
e esta pode ser elevada até uma altura maxima de 2,5 m. Depois de definida a altura do
impactor, no decurso de dada uma energia (em Joules) ao sistema, este é solto e desliza
verticalmente nas colunas-guia embatendo no provete. A existéncia de um sistema “anti-
-rebound” previne a ocorréncia de um segundo impacto no mesmo ensaio. Em termos de
parametros, a velocidade é medida no inicio do contacto mediante um sensor eletrénico
e a forca por meio de uma célula de carga, sendo, posteriormente, os dados tratados com
recurso ao software Impact Versao 1.3.
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2.4 Procedimento experimental

Os ensaios experimentais foram realizados no equipamento anteriormente descrito, a
temperatura ambiente e segundo o procedimento descrito na norma EN ISO 6603-2. Foi
utilizado um impactor hemisférico com diametro de 10 mm e massa total de 2,827 kg. Para
cada condicao de ensaio foram ensaiados trés provetes, com as geometrias descritas em
b.d, sendo que as extremidades dos provetes foram bi-apoiadas. De modo a existir termo
de comparacao entre as diferentes reparacoes, foram realizados testes para uma energia
de impacto de 10 J e uma velocidade de 2,66 m/s. Foram, também, realizados ensaios
de impacto para outros niveis de energias como: 2 J, 4 J e 6 J para provetes reparados
simples (com uma tnica camada de sobreposicao); 4 J, 16 J e 22 J para provetes repara-
dos duplos de 35x35mm (com duas camadas de sobreposicao); 16 J, 20 J e 24 J para os
provetes de controlo; e 16 J e 24 J para provetes reparados duplos de 55x55mm (com duas
camadas de sobreposi¢ao).

Todos os ensaios, de multi-impacto para uma mesma energia, decorreram até ocorrer
perfuracao total, ou seja, até o impactor atravessar toda a espessura do provete.

Também foram realizados ensaios de flexao em provetes nao impactados, num equipa-
mento Shimadzu, modelo AG-100KN, ilustrado na figura b.6. Este equipamento esta
equipado com uma célula de carga de 100 kN e os ensaios foram realizados a temperatura
ambiente com uma velocidade de 2 mm/s.

Figura 2.6: Equipamento de ensaios estaticos Shimadzu, AG-100KN.
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Finalmente, na tabela p.1 encontra-se especificado o niimero total de provetes ensaiados.
Deve-se salientar que, para além destes, ainda foram produzidos mais alguns provetes
com vista a realizacao de ensaios de impacto preliminares para escolha das energias em
funcao de cada geometria estudada.

Tabela 2.1: Ntmero de provetes utilizados para os ensaios estaticos e de impacto.

Laminados Ensaios estaticos | Ensaios de impacto
Controlo 5 12
Simples 35 mm 5 12
Simples 55 mm 5 3
Duplo 35 mm 5 10
Duplo 55 mm 5 9
Reparado com resina 5
Total de provetes 30 46
Total 76

27



28



Capitulo 3

Analise e discussao de resultados

As estruturas aeronauticas estao sujeitas a forcas de impacto, as quais se forem produzidas
em materiais compositos podem apresentar defeitos capazes de afetar significativamente
a resisténcia residual. Neste contexto, o presente capitulo discute o efeito do tamanho da
reparacao, considerando remendos compositos com diferentes comprimentos e utilizados
na forma de reparacoes simples e de dupla sobreposicao, com preenchimento da cavidade
por resina semelhante a da matriz do laminado.

3.1 Analise estatica

A Figura B.1 ilustra as curvas forca—deslocamento obtidas a partir dos ensaios estaticos
para as diferentes reparacoes estudadas.

5
5 4 Adesivo duplo — 55 mm
5] L N
= e !

3 F . 1

> | S Adesivo duplo — 35 mm

s Controlo
Lr S Adesivo simples — 35
0 L L L 1 L L L 1 L L L 1 L L L 1 L L
0 2 4 6 8 10

Deslocamento [mm]

Figura 3.1: Curvas tipicas forca-deslocamento para ensaios estaticos.

Uma anéilise mais detalhada revela que todas as curvas apresentam um comportamento
linear, seguido de um nao linear, onde ocorre a forca maxima na mudanca entre o com-
portamento linear para o nao linear. Por outro lado, apesar de nao estar representada a
curva para a reparacao simples de 55 mm, € possivel concluir que, independentemente da
dimensao do remendo, a forca méxima e a rigidez sdo inferiores a da observada para os
provetes de controlo. Contrariamente, as reparacoes duplas apresentam maior forcas de
rotura e rigidez, mas estas dependem do comprimento do remendo.

29



Por sua vez, a Figura B.d compara as curvas obtidas para os provetes de controlo e os
provetes reparados apenas com a resina semelhante a utilizada na producao dos com-
positos. Neste caso, a cavidade esta unicamente cheio de resina. O comportamento das
curvas é semelhante ao descrito anteriormente, sendo, todavia, evidente a menor forca de
rotura e rigidez do provete reparado face ao de controlo.
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Figura 3.2: Curvas tipicas forga-deslocamento de flexao.

Em termos de uma analise quantitativa, a tabela 5.1 apresenta os valores médios da forca
maxima e o respetivo desvio padrao. Face aos valores obtidos para os provetes de controlo
(1,8 kN), verifica-se que a reparacao simples promove forcas 27,8% mais baixas e estas sao
independentes das dimensbes do remendo. Assim, apesar do comprimento do remendo
nao apresentar qualquer efeito na resisténcia, sera expectavel que deve existir uma relacao
entre o comprimento e a espessura capaz de melhorar a resisténcia do laminado reparado.
No entanto, deve-se salientar que espessuras de remendos muito elevadas podem ser con-
tra procedentes ao nivel aerodinamico, pelo que um estudo adicional deve ser realizado
com vista a incluir este efeito. Ao nivel da reparacao apenas com resina, verifica-se que
esta é apenas 33,3% inferior a obtida com os provetes de controlo, ou seja, 7,7% inferior
a obtida com uma reparacao simples. Por outro lado, no que diz respeito as reparacoes
duplas, as dimensdes do remendo apresentam um efeito bastante acentua-do. Para um
remendo de 35 mm verifica-se um aumento da forca maxima na ordem dos 105,6%, en-
quanto o remendo de 55 mm apresenta um aumento de 138,9%, o que representa um
valor de 1,3 vezes superior ao obtido com o remendo de 35 mm. Este aumento deve-se
a maior rigidez do elemento, conforme ilustram as curvas representadas na Figura 5.1, e
encontra-se de acordo com a literatura [[72, 73, 74]. Na figura .9 estdo representados os
danos finais nas diferentes geometrias dos ensaios estaticos.
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Tabela 3.1: Resisténcia dos laminados.

Laminado Forca maxima média [kN] Desvio padrao [kN]
Controlo 1,8 0,16
Reparado com resina 1,2 0,06
Adesivo simples 35 mm 1,3 0,02
Adesivo simples 55 mm 1,3 0,12
Adesivo duplo 35 mm 3,7 0,25
Adesivo duplo 55 mm 4,3 0,26

Figura 3.3: Dano final nos ensaios estéticos de todas as geometrias (em cima- controlo e simples de 35 e 55
mm; em baixo- duplo 35 e 55 mm).

3.2 Resisténcia ao impacto

As cascas foram submetidas a testes de impacto com o intuito de avaliar a resisténcia ao
impacto das diferentes reparacdes propostas. Na figura B.4 encontram-se representadas
as curvas tipicas forca-tempo obtidas para o primeiro impacto e para uma energia de 10
J, enquanto a figura 3.5 ilustra as curvas energia-tempo.

Detalhadamente, é possivel observar que a forca aumenta até um determinado valor ma-
ximo (P,,..), passando, seguidamente, a diminuir devido ao retrocesso do impactor. Por
outro lado, verifica-se também que a energia de impacto nao foi suficientemente elevada
de modo a existir perfuracao total, dado que o impactor retrocede sempre. O valor mais
alto representa a energia a forca maxima, e o inicio do patamar coincide com a perda
de contacto do impactor, ou seja, é a energia absorvida pela amostra. E possivel ainda
observar que a forca maxima é mais alta para as reparacoes duplas do que para o provete
de controlo e para o provete com uma reparacao simples de 35 mm. Ainda é possivel
constatar que o tempo de impacto observado para os provetes com reparacao dupla é o
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menor de todos.
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Figura 3.4: Curvas tipicas forga-tempo para o 1° impacto.
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Figura 3.5: Curvas tipicas energia-tempo para o 1° impacto.

A forca maxima, o deslocamento maximo, a energia elastica, o tempo de contacto e a
rigidez a flexao por impacto (IBS) sao obtidas, para o primeiro impacto, através das curvas
forca-tempo e energia-tempo, apresentadas anteriormente, encontrando-se estes valores
apresentados na Tabela B.2 em termos de valores médios e respetivos desvios padrdes
para uma energia de 10 J, onde DP significa desvio padrao. A energia elastica é calculada
pela diferenca entre a energia maxima e a energia absorvida.

Detalhadamente, verifica-se, em termos do tempo de contacto, que este parametro diminui
para os diferentes tipos de reparacao e comprimento do remendo. Assim, face aos provetes
de controlo, onde o valor médio foi de 0,39 ms, verifica-se uma diminuicao de 10,3% para

reparacoes simples, 35,9% para reparacoes duplas com remendos de 35 mm e 53,8% para
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Tabela 3.2: Média e desvio padrao do 1°impacto.

Tempo cont. [ms] | Fmax. [kN] Desloc.max. [mm] | E. elastica [%] | IBS [kN/mm]

Controlo

7,6 0,39 2,18 0,08 6,4 0,23 51,7 2,64 0,35 0,06
Simples 35 mm

7,8 0,35 2,36 0,17 6,6 0,29 24,3 0,13 0,38 0,04
Duplo 35 mm

5,3 0,25 3,82 0,24 4,1 0,33 57,2 1,38 0,95 0,04
Duplo 55 mm

4,7 0,18 4,16 0,17 3,9 0,39 68,2 1,53 1,14 0,09

as reparacoes duplas com remendos de 55 mm. No caso da forca de impacto maxima a
tendéncia foi contréria e, face aos provetes de controlo (com 2,18 kN), verificou-se um
aumento em torno de 8,3% para reparacoes simples, 75,2% para reparacoes duplas com
remendos de 35 mm e 90.8% para as reparacoes duplas com remendos de 55 mm. Em
termos das outras propriedades de impacto verificou-se, para todas elas, um comporta-
mento oscilante. Assim, pelos valores obtidos para os provetes de controlo, o desloca-
mento maximo e o IBS aumentam 3,1% e 8,6%, respetivamente, para as reparacoes sim-
ples, enquanto a energia elastica diminui 53%. Para as reparagoes duplas, o deslocamento
méaximo diminuiu 36,9% e 39,0%, respetivamente, para as reparacées com 35 mm e 55
mm, enquanto a energia elastica aumentou 10,6%. e 31,9% e o IBS 171,4% e 225,7%, re-

spetivamente.
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Figura 3.6: Curvas tipicas forga-tempo para 10J.

As figuras .6 e B.7 mostram as curvas tipicas forca-tempo e energia-tempo, respetiva-
mente, até ao colapso, ou seja, até a perfuraco total da amostra. E possivel verificar que
no ultimo impacto a energia elastica é zero, pois toda a energia é absorvida pela amostra
em forma de dano.

Relativamente as curvas for¢a-tempo, apds a forca maxima ocorre um decréscimo abrupto
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Figura 3.7: Curvas tipicas energia-tempo para 10J.

do valor da forca, denotando assim a perfuracao do provete. E ainda possivel observar
que, quanto maior a forca de impacto, menor sera o tempo de contacto do impactor na
amostra e, nas curvas energia-tempo, a energia absorvida vai aumentando em cada im-

pacto até que no altimo impacto sera totalmente absorvida.
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Figura 3.8: Numero de impactos em funcao da energia.

Utilizando uma forma semelhante a representacao usada na fadiga, curvas SN, a figura
B.§ representa o ntimero de impactos até ocorrer perfuracio total versus energia de im-
pacto. Para haver termos de comparacao entre as diferentes configuragoes, considera-se
a energia de 10 J. E possivel verificar que os provetes simples reparados apresentam, em
termos médios, uma vida a fadiga por impacto 57,6 vezes inferior a dos provetes de con-
trolo (sem dano), enquanto a dos provetes com reparacao dupla e um remendo de 35 mm
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¢é apenas 11,2 vezes inferior. Ja no que diz respeito aos provetes com reparacao dupla e
um remendo de 55 mm, a vida a fadiga aumentou 1,8 vezes.

Na figura .9 é possivel observar a evolucio do tempo de contacto ao longo dos varios
impactos para todas as configuracoes estudadas. N é o nimero de impactos para um dado
instante e Ny o nimero de impactos para o qual ocorreu a ruina. Nesta representacdo,
o ultimo impacto nao se encontra ilustrado dado ter ocorrido a perfuracao total. Como
esperado, o tempo de contacto aumenta com o nimero de impactos, independentemente
do tipo de reparacao, devido ao dano induzido. A figura ilustra a evoluc¢ao da forca
maxima com o nimero de impactos. Como é possivel verificar, a forca maxima diminui
com o0 aumento do niimero de impactos. A acumulagao de danos é responsavel pela menor
rigidez, especialmente no ponto de impacto, o que explica a diminuicdo da forca maxima.

18

15

12

Tempo de contacto [ms]

o Controlo ¢ Simples 35 mm
A Duplo 35 mm A Duplo 55 mm

0 0,3 0,6 0,9 1,2
N/N;

Figura 3.9: Evolucao do tempo de contacto ao longo dos varios impactos para a energia de impacto de 10 J.

Em termos do deslocamento maximo, a figura ilustra a tendéncia oposta da observada
anteriormente, ou seja, o deslocamento maximo aumenta com o nimero de impactos.
Com excecao das amostras simples de 35 mm, em que se verifica uma diminuicao bastante
rapida da forca devido a baixa rigidez do remendo, as restantes configura¢Ges apresentam
uma evolucao caracterizada por trés estagios. No primeiro estagio, que representa 20 a
30% da vida de fadiga, verifica-se uma diminuic¢ao bastante rapida da forca maxima como
resultados do surgimento dos primeiros danos, como fissuras na matriz e delaminacoes,
e da sua propagacdo. Ja no segundo estigio, que se estende dos 30% sensivelmente até
aos 80% da vida de fadiga, esta diminuicao resulta da saturacao dos danos iniciados no
estagio anterior e surgimento de novos. Por ltimo, o terceiro estagio caracteriza-se no-
vamente por uma queda abrupta da for¢a maxima, como resultado de uma elevada seve-
ridade dos danos introduzidos, culminando assim, com o colapso final, associado neste
caso a ruina do remendo superior. Nas curvas que representam as reparacoes duplas, a
mudanca de estagio também esta relacionada com o descolamento do remendo inferior
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Figura 3.10: Evolucdo da forca ao longo dos varios impactos para a energia de impacto de 10 J.

da amostra. Isto acontece na mudanca do estagio dois para o estagio trés, existindo assim
uma diminuicao abrupta da forca, levando a um aumento do deslocamento.

14
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Deslocamento maximo [mm]

[ O Controlo ¢ Simples 35 mm
2 =
I A Duplozgsmm A Duplo55mm
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Figura 3.11: Evolucao do deslocamento maximo ao longo dos varios impactos para a energia de impacto de
10J.

A energia elastica, ou recuperacio elstica, esta representada na figura 3.12. No ensaio do
provete simples de 35 mm, por ter reduzidos impactos até ao colapso total, nao é possivel
verificar uma tendéncia. Contudo, observa-se uma certa tendéncia nos restantes testes. £
possivel confirmar que, numa primeira fase inicial o dano progride rapidamente. Numa
segunda fase apresenta-se menos severo e, numa ultima fase, a partir de cerca de dois
tercos da vida, a progressao do dano assume especial relevancia e evidencia-se até ao co-
lapso final.
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Figura 3.12: Evolucdo da energia eléstica ao longo dos vérios impactos para a energia de impacto de 10 J.

Em termos de rigidez a flexao por impacto, a sua evolu¢do com o nimero de impactos
encontra-se ilustrada na figura .19. A rigidez a flexdo por impacto, IBS, mostra-se uma
ferramenta bastante importante na avaliagdo de danos globais em materiais compositos
e é obtida pelo declive da parte ascendente da curva forca-deslocamento. A sua evolucao
é similar a observada para a energia de recuperacao elastica. Aqui também se verifica
a existéncia de trés estagios com um andamento muito semelhante ao descrito anterior-
mente. Por isso, estas curvas estao de acordo com a progressao do dano ja verificado
antes. Finalmente, as figuras .14, 8.14, .16 e 3.17 ilustram os danos finais ocorridos.

O Controlo
0,8 ¢ Simples 35 mm
A Duplo 35 mm

IBS [kN/mm]

A Duplo 55 mm

Figura 3.13: Evolucdo do IBS ao longo dos varios impactos para a energia de impacto de 10 J.
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Figura 3.14: Dano final nos provetes de controlo, para 10J.

Figura 3.15: Dano final nos provetes duplos de 55 mm, para 10J.

Figura 3.16: Dano final no provete com reparagiao dupla de 35 mm para 10J.

Figura 3.17: Dano final no provete com reparacao simples de 35 mm para 6J.
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Capitulo 4

Conclusoes Finais e Recomendacoes para
Trabalhos Futuros

De acordo com os objetivos propostos para este estudo, esta seccao apresenta as principais
conclusoes retiradas da anélise dos resultados obtidos e sua discussdo. Por fim, serdo
apresentadas algumas sugestoes para trabalhos futuros.

4.1 Conclusoes finais

Do estudo efetuado, é possivel concluir que as reparacoes duplas envolvendo os remen-
dos com maior 4rea colada (55x55 mm?) sdao preferidas as restantes geometrias e so-
breposicoes, devido a maior rigidez induzida na estrutura curva. Estas proporcionam
maior recuperacao elastica e maior resisténcia a fadiga por impacto. A maior vida a fadiga
obtida com o remendo de maiores dimensoes chega mesmo a ser superior a obtida nos
laminados de controlo (sem defeito). Contrariamente, a vida de fadiga por impacto, nas
reparacoes simples, é insensivel ao tamanho do remendo, mas o estudo sugere que seja
dependente da sua espessura. Na verdade, independentemente do tamanho do remendo
colado, a ruina ocorreu sempre neste. Assim, é possivel dizer que, para as reparacgoes
duplas, o tamanho do remendo é determinante para repor a resisténcia ao impacto da
estrutura, existindo mesmo um tamanho ideal, através de uma analise numérica, para
igualar a resisténcia das juntas reparadas a de uma estrutura sem dano (de controlo).

No que diz respeito aos ensaios estaticos, verifica-se que a carga maxima média nas repara-
coes duplas de 55 mm € 138,9% superior a obtida com os provetes de controlo. Por sua
vez, independentemente do tamanho, as reparacoes simples apresentam sempre menor
resisténcia estatica que os provetes de controlo.

Finalmente, a analise dos resultados ao nivel do primeiro impacto revela que, nas repara-
¢oes duplas, existe menor tempo de contacto e deslocamento maximo, mas maior carga
maxima, recuperacao elastica e rigidez a flexao.

4.2 Recomendacoes para trabalhos futuros

Na sequéncia do presente trabalho surgiram alguns aspetos que se revelaram interes-
santes para uma abordagem mais detalhada. De seguida, sdo referidos sumariamente
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aqueles que poderao vir a ser alvo de estudo:

« Analisar o efeito da espessura dos remendos em reparacoes de superficies curvas,
especialmente ao nivel das reparacoes simples;

« Otimizar as dimensoes das reparacoes em funcao do tamanho do dano induzido;

« Estudo de condi¢oes ambientais na resisténcia ao impacto de juntas reparadas de
superficies curvas;

« Estudo do efeito do raio de curvatura da placa na dimensao dos remendos com vista
a restabelecer a resisténcia das juntas reparadas ao nivel das nao danificadas.
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