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Resumo

A utilizacao das estruturas sandwich esta envolvida significativamente em varios ramos da in-
dustria tais como a aeronautica, aeroespacial, civil, automovel, entre outras. O uso deste tipo
de estruturas tem tido um crescente interesse por parte das industrias, muito devendo-se as
diversas vantagens que oferece em termos de resisténcia, peso, custo e impacto ambiental.

O presente relatorio apresenta como principal objectivo a melhoria das propriedades mecanicas
de uma sandwich de composito.

No ambito desta melhoria pretendida, optamos por utilizar uma estrutura sandwich com ndcleo
de material polimérico e faces de materiais compdsitos. O material do nicleo é geralmente de
pouca resisténcia, contudo a sua elevada espessura aliada a um baixo peso permite reduzir a
densidade global da sandwich e ao mesmo tempo fornece uma elevada rigidez de flexao.

Foi implementado um conceito estrutural diferente de uma estrutura sandwich que difere da
sandwich convencional, tendo como diferenca a introducdo de uma camada intermédia de baixa
espessura entre as camadas da face superior e inferior da estrutura sandwich. Esta camada
intermédia ira possibilitar o uso de camadas muito finas para a face e o uso de materiais de
nucleo mais baratos como o XPS (poliestereno extrudido) e PUR (poliuretano), com o custo de
um peso global da estrutura ligeiramente maior. A vantagem para o uso deste tipo de sandwich
podera nao se verificar nos modos de falha de corte do nlcleo ou instabilidades nas faces pois
possuem propriedades que nao incluem interacdo com outros materiais, mas verificar-se-a nos
modos de falha de enrugamento da faces e indentacao devido a maior rigidez e estabilidade da
face a compressao.

Procedeu-se a realizacao de varios provetes, que foram posteriormente submetidos a ensaios
mecanicos de flexdo em 3 pontos, para ser possivel analisar as propriedades mecanicas e os
modos de falha que ocorrem.

Os resultados obtidos a partir dos ensaios podem variar de acordo com varios factores tais como
a espessura total da sandwich, as caracteristicas dos materiais constituintes da estrutura, a

camada de ligacao (adesivo) utilizado e o método de construcéo da estrutura.

Foram tiradas algumas conclusdes que demonstram a viabilidade da solucao preconizada. Foram
apresentadas propostas para trabalhos futuros.

Palavras-chave

Estruturas Sandwich, Compositos, Flexao em 3 pontos, ASTM C393.
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Abstract

The use of sandwich structures is significantly involved in various branches of industry such as
aeronautics, aerospace, civil, automotive,among others. The use of such structures has been
a growing interest by industry, given by the various advantages it offers in terms of strength,
weight, cost and environmental impact.

The main objective of this report is the improvement of the mechanic properties of sandwich
composite structure.

Under this desired improvement, we chose to use a sandwich structure with polymeric core
material and composite materials faces. The core material is generally of low resistance, but
its low weight combined with a high thickness reduces the overall density of the sandwich and,
at the same time, provides high bending stiffness.

It was implemented a different structural concept of a sandwich structure which differs from the
conventional sandwich, with the difference introducing an intermediate layer of low thickness
between the layers of the top face and bottom of the sandwich structure. This intermediate
layer will allow the use of very thin face sheets and the use of cheaper core materials XPS
(extruded polystyrene) and PUR (polyurethane), with the cost of a slightly larger overall weight
of the structure. The advantage to using this type of sandwich may not be seen in the failure
modes of the core or faces buckling because they have properties that do not include interaction
with other materials, but it will occur in the failure modes of face wrinkling and face indentation
due to greater rigidity and compression stability of the face.

Several test specimens were manufactured and then submitted to 3 point bending tests in order
to analyze the mechanical properties and failure modes that occur.

The results obtained from the tests may vary according to various factors such as the overall
thickness of the sandwich, the characteristics of its materials, the misuse of the adhesive and

the method of construction of the structure.

Some conclusions that demonstrate the feasibility of the proposed solution were taken. Propo-
sals for future work are presented.

Keywords

Sandwich Structures, Composites, 3 Point Bending, ASTM C393.
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Capitulo 1
Introducao

1.1 Enquadramento Geral

A utilizacao das estruturas sandwich esta envolvida significativamente em varios ramos da in-
dustrias tais como aeronautica, civil, automovel, entre outras. O maior motivo para o crescente
interesse no uso destas estruturas por parte das industrias consiste na reducao do peso global,
mantendo ao mesmo tempo uma elevada rigidez e um custo reduzido [1], [2]. No entanto,
surgem diversas complicacoes na aplicacao deste tipo de estruturas, pois quando estao sujei-
tas a carregamentos de flexao e de corte podem falhar em diversas formas como indentacao
local, enrugamento das faces devido a compressao, falha do nicleo devido ao corte, falha da
face a tracdo e compressao, enrugamento total da estrutura [2], [3], [4]. O modo de falha por
delaminacao das faces também é considerado um problema pois reduz significativamente a ca-
pacidade da estrutura de suportar as cargas a que esta sujeita [5]. Os modos de falha constituem
um grande problema no estudo do comportamento mecanico destas estruturas pois é necessario
analisar e estudar a fase de iniciacao de cada um deles, separadamente, e descreve-las com uma
equacao de falha diferente. Quando um modo de falha se inicia, varios modos de falha podem
interagir e ocorrer consequentemente e um modo de falha pode progedir a partir de um outro
modo de falha. Em virtude dessas complicacoes, tém surgido varias investigacdes na area dos
modos falha em estruturas sandwich, que tém contribuido imenso para o melhor conhecimento
e otimizacao do comportamento mecanico deste tipo de estruturas.

Varias investigacoes foram realizadas acerca dos modos de falha que ocorrem em estrutura
sandwich de composito. Uma revisao geral sobre modos de falha foi realizada por Daniel [6].
Este estudo foi extendido por Triantafillou e Gibson [7], que elaboraram mapas de modos de
falha para vigas sandwich com faces de aluminio e nlcleos de espuma poliuretano de rigidez
elevada em flexao em 3 pontos. No modo de falha por engelhamento das faces, Hoff e Maut-
ner [8] realizaram testes em painéis sandwich em compressao e observaram que a falha ocorria
por engelhamento simétrico e anti-simétrico. Apresentaram também uma teoria da energia
de deformacao e deduziram uma formula para a tensao normal de engelhamento. Chegaram
a conclusao, a apartir dos resultados experimentais, de que a tensao critica nao depende das
dimensoes dos painéis mas sim, unicamente, das propriedades do nlcleo e das faces, principal-
mente o mddulo de Young (E). Gutierrez e Webber [9] deram seguimento a teoria dos autores
anteriormente mencionados, estudando o fendmeno de engelhamento em vigas sandwich su-
jeitas a carregamentos de flexao. Um modelo foi apresentado por Niu e Talreja [10] com o
objectivo de analisar o modo de falha de engelhamento e o seu comportamento em painéis
sandwich em compressao. O modo de falha de corte do nucleo foi profundamente estudado por
Zenkert e Allen [3], [4].

0 modo de falha por indentacao ocorre com muita frequéncia nas estruturas sandwich difi-
cultando muito a sua aplicacdo nas induUstrias, pois reduz significativamente a capacidade de
suportar as cargas que nela sao aplicadas comprometendo a sua integridade estrutural. Varios
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trabalhos foram realizados neste assunto e alguns se destacam. Olsson [11] desenvolveu mé-
todos de prevér a reaccdo de carga-indentacdo de painéis sandwich sujeitos ao impacto. Este
tema foi aprofundado por Hoo Fatt e Park [12] [13], onde investigaram a influéncia de condicoes
de fronteira no desempenho de painéis sandwich ao impacto de um cilindro blunt.

Outro dos principais motivos para a dificil expansao do uso de estruturas sandwich deve-se ao
vasto nimero de materiais passiveis de utilizar para a sua construcao e, a falta de conheci-
mento deles. A escolha dos materiais constitui uma das fases mais importantes no processo de
construcdo de uma estrutura sandwich, tornando-se um objecto de estudo de varios investiga-
dores que investigam a variedade dos mecanismos de falha das estruturas sandwich sujeitas a
carregamentos tanto estaticos [3], [5], [14], [15] como dinamicos [15], [16].

1.2 Objectivo

0 objectivo desta dissertacao consiste em melhorar as propriedades mecanicas de uma estru-
tura sandwich em composito, utilizando fibra de vidro e de carbono como faces e AIREX e XPS
como nucleos. Também se vai implementar um conceito estrutural diferente de uma estrutura
sandwich que difere da sandwich convencional. Este conceito estrutural alternativo tem como
diferenca da convencional a introducdo de uma camada intermédia de espessura fina entre as
camadas da face superior e inferior da estrutura sandwich sendo ela ligada apropriadamente
de forma a manter a estrutura junta e compacta. Esta solucéo ja foi sugerida num estudo pas-
sado [17], apesar de ser ligeiramente diferente. Os autores do trabalho supra-referido tiveram
como objectivo, a implementacdo de uma estrutura sandwich hibrida em que a sua estrutura
consistia na utilizacdo de metais como faces para aumentar a rigidez e nlcleos significativa-
mente leves enquanto se introduzia uma camada intermédia de compdsito ou madeira entre as
faces e o nucleo. No entanto, chegou-se a conclusao que as estruturas sandwich hibridas nao po-
dem ser utilizadas como estruturas primarias, apesar destas aumentarem imenso o desempenho
estrutural dos materiais que foram utilizados.

Serao realizados testes mecanicos de diferentes tipos de provetes sandwich em faces de fibra
de carbono e vidro e nlcleos de XPS e AIREX, em ensaios de flexdo em 3 pontos, de forma a ser
possivel efetuar uma comparacéo das propriedades mecanicas dos provetes testados.

1.3 Estrutura da Dissertacao

Este trabalho encontra-se dividido em 6 capitulos, incluindo a introducao.

O capitulo 2 centraliza-se nas estruturas sandwich, principalmente a sua historia, razoes para a
sua utilizacado e a descricao de um conceito inovador implementado. Irdo ser também descritos,
os materiais utilizados neste tipo de estrutura, as vantagens e desvantagens, os modos de falha
e as suas aplicacoes na indUstria aeronautica na actualidade.

O capitulo 3 abrange a simulacdo numérica dos ensaios a flexao de 3 pontos de estrutura tendo
em conta os materiais e geometrias que foram definidos.

O capitulo 4 descreve a metodologia experimental ao longo desta investigacao cientifica, dando
especial atencao ao processo de fabrico das estruturas sandwich, os materiais que foram utili-
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zados, a norma de ensaio experimental em consideracao e todo o equipamento necessario para
a realizacao dos ensaios de flexao.

O capitulo 5 apresenta os resultados que foram obtidos dos ensaios realizados, discutindo os
resultados de acordo com os modos de falha verificados e as propriedades dos materiais utiliza-
dos.

O capitulo 6 consiste na apresentacdo das conclusdes que foram possiveis retirar deste traba-
lho e sao também sugeridos estudos que permitem dar continuidade ao trabalho de forma a
intensificar o conhecimento das estruturas sandwich.






Capitulo 2

Revisao Bibliografica

2.1 Estruturas Sandwich

2.1.1 Perspectiva Historica

A estrutura sandwich foi inicialmente considerada por Duleau em 1820 e mais tarde em 1830 por
Stephenson. Contudo, este tipo de estrutura apenas atingiu um papel preponderante na induUs-
tria na 2% Guerra Mundial, onde se observou uma producao significativa de laminados sandwich
que iriam ser utilizados para o fabrico da aeronave Mosquito da de Havilland (figura 2.1) [3].

Figura 2.1: De Havilland Mosquito

A producao deste bombardeiro obteve grande sucesso, cumprindo as expectativas dos enge-
nheiros da empresa de Havilland e impressionando o governo britanico com a sua excelente
performance e leveza, que pouco depois encomendou a empresa de Havilland 50 unidades deste
bombardeiro.

A principal causa para o enorme sucesso do Mosquito foi a utilizacao da tecnologia sandwich,
que predominava em quase toda a estrutura do aviao, principalmente na fuselagem. A fuse-
lagem do Mosquito possuia uma estrutura sandwich com faces de contraplacado e o nucleo de
madeira balsa, o que proporcionava ao aviao uma leveza significativa. A construcao da fuse-
lagem consistia em duas metades que eram depois coladas formando a fuselagem completa da
aeronave.

Foi em 1969 que foi implementada com sucesso a tecnologia sandwich, entre outras, no primeiro
veiculo tripulado na lua e desempenhou um papel preponderante na estrutura do mesmo pois
tornou-a leve e ao mesmo tempo resistente para suportar os esforcos de lancamento e aluna-
gem. A construcao da parede da capsula Apollo consistia na utilizacao de cascas de sandwich
interligadas, que possuiam faces de aco e nlcleo em favo de abelha (figura 2.2) [18].



Figura 2.2: Capsula Apollo

Com o papel predominante no sucesso do bombardeiro Mosquito e na primeira alunagem do
Apollo, o interesse na tecnologia sandwich aumentou significativamente e comecou a ser de-
senvolvida em outras indUstrias para além da aeronautica e aeroespacial, tais como a civil,
automavel e naval.

2.1.2 Consideracoes estruturais

A estrutura sandwich (figura 2.3) é constituida por trés elementos: duas faces exteriores de
espessura pequena e de material com elevada resisténcia mecanica; o nicleo, que por sua vez,
€ mais espesso, leve e separa as faces e suporta cargas de uma face a outra; e o adesivo que
tem a capacidade de transmitir esforcos axiais e de corte para dentro e fora do nlcleo [19]. As
faces sao coladas ao nucleo através do adesivo, formando a estrutura sandwich que apresenta
como principal vantagem a elevada relacao resisténcia/peso, isto &€, a combinacao de uma maior
resisténcia mecanica para um menor peso global [18].

Figura 2.3: Estrutura sandwich

A introducao do nlcleo no meio das faces promove o aumento do momento de inércia da estru-
tura, com um ligeiro aumento do peso, produzindo uma estrutura com uma elevada resisténcia
a cargas de flexao e encurvadura. Se aumentarmos a espessura do nicleo podemos tornar a
estrutura sandwich mais resistente pois aumenta a rigidez a flexao e resisténcia [19].



2.1.3 Modos de Falha

Uma das grandes dificuldades na analise das estruturas sandwich é prever com exatidao o modo
de falha que ira ocorrer, visto que depende da geometria e da carga aplicada. A estrutura
sandwich, quando sujeita a acao de uma forca externa exerce uma reacao a mesma, podendo
sofrer uma falha, podendo esta ser considerada fragil ou dictil, dependendo das proprieda-
des dos materiais utilizados e efeitos do meio ambiente tal como a temperatura. A figura 2.4
representa os modos de falha mais frequentes nas estruturas sandwich.

e

a) (
b) / a)

o —( )— » [ ]

1) | |

a) rotura na face por traccdo/compressao; b) rotura do nucleo; c) delaminacdo da face; d)
instabilidade global; e) instabilidade do nucleo; f) engdhamento das faces; g) indentacdo

local; h) vibragdo e ruido; i) descolagem; j) impacto

Figura 2.4: Modos de falha das estruturas sandwich.

[20]

2.1.4 Vantagens e Desvantagens

A utilizacao de estruturas sandwich tém evoluido imenso e tem-se expandido significativamente
nas varias industrias, para além da indlstria aeronautica (automovel, edlica, ferroviaria, entre
outras). O crescimento do uso deste tipo de estruturas deve-se as varias vantagens que ofe-
rece a elaboracao de projetos para determinadas aplicacdes, onde se pode destacar a elevada
resisténcia especifica e rigidez especifica. Contudo, as vantagens de uma estrutura sandwich
podem ser transformadas em desvantagens, dando como exemplo, a grande variedade de ma-
teriais que podem ser usados para a construcao destas estruturas [21]. Tendo isto em atencao,
deve-se estudar muito bem os requisitos do projeto, e garantir que estes sejam cumpridos de
forma a nao comprometer a sua integridade estrutural e qualidade.

De um modo geral, é possivel elaborar um resumo das vantagens e desvantagens das estruturas
sandwich da seguinte forma abaixo demonstrada [18], [21], [22], [23], [24], [25].

> Vantagens

 Elevada resisténcia e rigidez especifica;



 Boas propriedades de isolamento térmico e acUstico;
» Baixo peso;

 Boa resisténcia ao impacto;

» Pouca quantidade de pecas necessarias;
 Capacidade de resisténcia a corrosao;

» Capacidade de absorcao de energia;

 Facilidade na obtencao de pecas de geometria complexa;
o> Desvantagens

« Dificil controlo de qualidade;

» Poucas possibilidades de reparacao e de reciclagem;

» Grande variedade na escolha de materiais para construcao;
« Perigos de saude durante o processo de fabrico (resinas);

o Problemas ambientais como humidade e temperatura;
 Pouca resisténcia ao fogo;

 Variedade de critérios de rotura;

« Incompatibilidade dos materiais;

» Desconhecimento e falta de informacao na fase de projeto;

2.1.5 Aplicacoes das estruturas sandwich na indUstria aeronautica

Como ja foi referido anteriormente a utilizacao das estruturas sandwich expandiu-se nos varios
ramos da engenharia, mas foi na indUstria aeronautica que se verificou uma maior evolucdo na
sua utilizacao.

Na indUstria aeronautica a reducdao em peso traduz-se no melhor desempenho de voo bem como
nas reducdes do consumo de combustivel ou da carga total excessiva. A utilizacao da tecnologia
sandwich oferece vantagens significativas nas reducdes de peso e melhorias no potencial de voo
das aeronaves.

A Cirrus Aircraft, sediada em Minnesota nos Estados Unidos € considerada a maior fabricante
de aeronaves civis do mundo para avides privados e, foi também, a primeira companhia a uti-
lizar estruturas sandwich em composito com nlcleo de espuma na estrutura primaria das suas
aeronaves. Trabalhando em conjunto com a empresa de materiais DIAB, a Cirrus Aircraft apre-
sentou o aviao a jacto privado Cirrus SF50 (figura 2.5) que dispdes de uma fuselagem composta
unicamente de materiais compositos e construcao sandwich com nucleos poliméricos.



Figura 2.5: Jacto privado Cirrus SF50.

Para o fabrico desta aeronave, foi implementada a construcao sandwich de materiais compositos
e utilizado como material do nucleo a espuma Divinycell HT, sendo esta Gltima bem conhecida
pela sua durabilidade e leveza. A adocao deste tipo de construcao contribuiu muito para a
reducao do peso da aeronave sem perda de qualidade de desempenho de voo, maior resisténcia
ao impacto e maior tolerancia ao dano de ataques de passaros [26].

A CSIC (Hainan) Wig Craft Development na China foi umas das companhias pioneiras do fabrico
dos WIG's (Wings on Ground) (figura 2.6), utilizando a construcao em sandwich de compdsito
com nucleos de espuma no seu processo de construcao.

Figura 2.6: Barco voador WIG.

Os WIG consistem, mais ou menos, em barcos que navegam um pouco acima da superficie da
agua (aproximadamente 15 metros acima do nivel do mar), o que reduz o arrasto hidrodinamico
até ao minimo.

A utilizacao das estruturas sandwich de compodsito com nucleo de espuma Divinycell H80 con-
tribui para uma reducao do peso em quinze por cento comparativamente com a sua estrutura
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tradicional, aumento da capacidade de carga e melhora a rigidez da propria estrutura, tendo
esta a capacidade de suportar cargas dinamicas como o impacto da agua durante o levantamento
e aterragem na superficie da agua [27].

A Envirotainer é a empresa pioneira e lider no desenvolvimento de solucdes de transporte aéreo
com temperatura controlada para produtos farmacéuticos e outros bens, sensiveis a tempera-
tura. Recentemente, esta empresa lancou o novo contentor RAP e2 (figura 2.7), que respeita
os requisitos estabelecidos pela empresa nomeadamente excelente desempenho térmico, boa
integridade estrutural e boa resisténcia ao impacto.

Figura 2.7: Contentor RAP e2.

A manufacturacao deste contentor contou com a ajuda de engenheiros da DIAB, tendo estes
juntamente com a equipa de desenvolvimento da Envirotainer chegado a conlusao que a utili-
zacao de estruturas sandwich de compositos com nucleos poliméricos iria fornecer ao contentor
um melhor desempenho térmico, estrutural e ao impacto/dano do que utilizando as tradicio-
nais construcdes a base de aluminio/poliuretano. Tomada a decisdo, a Envirotainer avancou
com o processo de fabrico VARTM (vaccum assisted resin transfer molding) de forma a garantir
a eficiéncia da producao do contentor RAP e2 e ao mesmo tempo maximizar as propriedades
mecanicas das sandwich de composito.

Foram realizados ensaios mecanicos a full-scale e estes mostraram que o contentor RAP e2
consegue aguentar com cargas estaticas maiores do que 23 toneladas no telhado. Também
oferece quase o dobro do isolamento que o contentor de aluminio/poliuretano, o que reduz o
tamanho da bateria do sistema de controlo da temperatura, permitindo ao contentor manter
a temperatura interior a um valor constante durante toda a viagem (entre -20 a 40°C numa
duracdo minima de 35 horas) [28].

2.2 Materiais

A escolha dos materiais € uma das fases mais cruciais e, ao mesmo tempo, das mais dificeis
na construcao de uma estrutura sandwich pois as combinacoes entre os materiais sao muito
limitadas, apesar da quantidade significativa que temos ao nosso dispor atualmente [21].

Na construcao de estruturas sandwich a selecao dos materiais depende unicamente das especi-
ficacoes do projeto.
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2.2.1 Materiais das Faces

Os materiais das faces devem ser materiais com elevado Modulo de Elasticidade e com uma
espessura muito reduzida. Tendo isto em conta, existe uma enorme variedade de materiais pos-
siveis de escolher e podem ser divididos por dois grupos: os metalicos e os ndo-metalicos [21]. O
grupo dos metalicos possui inimeras ligas que sao muito utilizadas devido a sua elevada resistén-
cia mecanica, tais como os acos e as ligas de aluminio. O grupo dos ndo-metalicos € muito mais
vasto e podemos destacar materiais como a madeira, os compdsitos, polimeros e ceramicos [21].

Os materiais metalicos tém como vantagens a elevada rigidez e resisténcia mecanica, baixo
custo, bom acabamento superficial e elevada resisténcia ao impacto[29]. Possui como principal
desvantagem a elevada densidade e dificuldade para fabricar estruturas sandwich com formas
geométricas complexas [21]. Os materiais metalicos degradam-se com facilidade devido ao
fator de corrosao, logo sao sempre sujeitos a tratamentos superficiais que ajuda a resolver esta
adversidade [3].

Os materiais ndo-metalicos mais utilizados para a construcdo de estruturas sandwich sdo, sem
duvida, os compositos. Estes materiais resultam da combinacdo de 2 ou mais materiais, de
onde se consegue obter um Modulo de Elasticidade elevado para uma melhor relacdo peso-
rigidez a flexao. Na composicao de um material composito sdao necessarios um material de
base denominado de matriz e um material de reforco, isto é fibras. A matriz agrupa as fibras
mantendo-as bem unidas, protegendo-as do meio ambiente e servindo como um transmissor das
cargas que sao aplicadas na estrutura. As fibras, por sua vez, sao o elemento que suporta as
cargas transmitidas pela matriz [30].

A figura 2.8 representa a classificacao dos materiais compdsitos de acordo com o reforco que é
utilizado, podendo este variar no tipo, geometria e orientacao [31].

A

Covpean o By Jateii 0 FgE oot
Al Croasgly

Figura 2.8: Classificacao dos materiais compdsitos segundo o reforco.

[32]

As fibras mais utilizadas no reforco de materiais compositos sao as fibras de vidro (figura 2.9), de
carbono (figura 2.10), aramida, alumina e de juta pois sao de custo reduzido e apresentam-se sob
imensas formas necessarias para cumprir os requisitos do projeto, sendo elas: unidirecionais,
0°/90°, longas, curtas e particulas.
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Figura 2.9: Fibra de Vidro.

Figura 2.10: Fibra de Carbono.

2.2.2 Materiais dos nucleos

O material do nicleo deve cumprir determinados requisitos como baixa densidade, alguma ri-
gidez e resisténcia ao corte e isolamento térmico e acustico [21]. A figura 2.11 demonstra os
varios tipos de nlcleo que se verificam em estruturas sandwich.

Os nlcleos mais comuns na construcao de estrutura sandwich sao madeira balsa, espumas, favo
de abelha e material ondulado [21]. A madeira balsa foi o primeiro material a ser utilizado como
nucleo de uma estrutura sandwich pois € significativamente leve, possui uma boa resisténcia a
fadiga e a compressao, é barata e por fim, facilmente manipulavel [33], [22].

As espumas poliméricas sao mais frequentemente utilizadas pois proporcionam melhor isola-
mento térmico do que as estruturas sandwich, possuem uma baixa densidade, boa resisténcia
mecanica e ainda custo reduzido. Deste tipo de espumas podemos dar como exemplos o poliu-
retano, o poliestireno, o PVC, entre outras.
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2.2.3 Adesivos

Figura 2.11: Tipos de nlcleo em estruturas sandwich.
[20]

0 adesivo € um elemento importante na construcao de uma estrutura sandwich pois tem como
funcao manter o nicleo e as faces unidas de forma a oferecer resisténcia a separacao destes ma-
teriais, garantindo assim, a integridade da estrutura sandwich quando sujeita a carregamentos
(estaticos ou dinamicos) e ao meio ambiente envolvente (humidade, temperatura, etc.) [34].

Existe uma grande variedade de adesivos que podem ser utilizados para unir materiais estruturais

como as faces e o nicleo de uma estrutura sandwich. Todavia, a selecao de um adesivo tem de

obedecer certos requisitos [21], tais como:

» Compatibilidade, tanto com os materiais tal como o meio ambiente em que ira ser utili-

zado.

« Resisténcia a esforcos de corte e tracao de forma a suportar as cargas que irao ser aplicados

na estrutura.

» Qutros factores: tempo e temperatura de cura, processos de fabrico, etc.

Os adesivos, tal como os materiais, também podem sofrer fratura e os modos de falha mais co-

muns numa ligacao feita por um adesivo sao as falhas adesivas, coesivas ou a falha mista [35], [36].

A figura 2.12 demonstra os modos de falha que ocorrem no adesivo.
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Rotura coesiva Rotura adesiva

r‘n-.—___[l_ Adesivo Aderente

Rotura mista:
adesiva/coesiva

Figura 2.12: Modos de falha do adesivo.
[37]

Os adesivos mais utilizados nas estruturas sandwich sao os poliuretanos, mas também é fre-
quente o uso de adesivos de resinas epoxidicas, fenolicas, poliéster, silicones, entre outros [21].
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Capitulo 3

Simulacao Numeérica

Nesta fase do trabalho foi efetuado um estudo comparativo entre os dois tipos de sandwich
através de uma simulacao numérica de flexao em 3 pontos programada no software comercial
Abaqus®. Deste estudo pretende-se descobrir qual das construcoes sandwich apresenta uma
maior deformacao e a que tensdes esta sujeita.

3.1 Simulacdo Numérica de flexao em 3 pontos

As figuras que se seguem representam os dois modelos de estudo da dissertacao que sao a
estrutura sandwich simples a dupla sendo definidos como materiais das faces e do nlcleo a
fibra de carbono ET445 e o AIREX C70.90, respectivamente. Os dois provetes as dimensoes
de [280x30] mm e uma espessura global de 13,2 mm, tendo o provete simples nucleo e faces
de espessura de 12 mm e 0,6 mm, respectivamente enquanto que, o provete duplo possui um
nucleo principal com espessura de 10 mm, ndcleos intermédios de 1 mm e faces de 0,3 mm. Os
cilindros tem 10 mm de diametro, a distancia entre apoios foi de 230 mm e a carga imposta na
placa pelo cilindro é de 250 N.

» Provete Simples AIREX Carbono

—r .-

Figura 3.1: Simulacao numérica do provete Simples de AIREX e Carbono.

o Provete Dupla AIREX Carbono

Figura 3.2: Simulacao numérica do provete Duplo de AIREX e Carbono.
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3.2 Resultados obtidos da simulacdao numérica de flexao

Uma vez finalizada a simulacdo numérica no ABAQUS, o mesmo fornece os valores obtidos de
imensos dados importantes tais como energia de deformacao, tensdes, cargas, entre outras.
Nas figuras seguintes pode-se observar a distribuicao de tensdées no provete, os valores do des-
locamento do mesmo devido a carga aplicada pelo cilindro e ainda, um grafico ilustrativo da
curva carga-deslocamento.

> Provete Simples AIREX Carbono

« Tensoes

=]
|4

§

Figura 3.3: Distribuicao de tensdes no provete: a)vista de baixo b)vista de cima

o Deslocamento

Figura 3.4: Deslocamento do provete Simples de AIREX e Carbono devido a carga aplicada.
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 Grafico Carga-Deslocamento
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Carga-Deslocamento Simples

Figura 3.5: Grafico da carga aplicada em funcao do deslocamento sofrido do provete Simples de AIREX
Carbono.

> Provete Duplo AIREX Carbono

« Tensoes

Figura 3.6: a)vista de baixo b)vista de cima

o Deslocamento

Figura 3.7: Deslocamento do provete Duplo de AIREX e Carbono devido a carga aplicada.
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« Grafico Carga-Deslocamento
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Carga-Deslocamenta Dupla

Figura 3.8: Grafico da carga aplicada em funcao do deslocamento sofrido do provete Duplo de AIREX
Carbono.

3.2.1 Analise comparativa

E de notar que as dimensdes da sandwich dupla sdo idénticas ao da sandwich simples, isto &,
apesar de a configuracao das camadas ser distinta a sandwich dupla possui a mesma quantidade
de material da sandwich simples.

A partir dos resultados obtidos das simulacoes podemos realcar de que a sandwich dupla de AIREX
e carbono sofreu uma deformacao menor que a sandwich simples, o que leva a afirmar que a
introducao de uma camada intermédia de nucleo entre as camadas da face superior e inferior
tornou a estrutura sandwich dupla mais rigida. No entanto, as tensdes sao mais elevadas na
sandwich dupla atingindo um aumento de dezasseis por cento na face inferior (a traccao) e de
vinte e sete por cento na face superior (a2 compressao). Isto mostra que para o modo de falha
das faces a traccao ou compressao a sandwich dupla nao tem vantagem. Mas para o modo de
falha por instabilidade da face a compressao fornece vantagens.
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Capitulo 4

Materiais, equipamento e ensaios

Este capitulo visa dar a conhecer quais os materiais utilizados, como estes foram processados,
a norma experimental definida para os ensaios de flexao, e ainda, fundamentar os modos de
falha mais susceptiveis de acontecer. E também descrito o equipamento utilizado para realizar
0s ensaios mecanicos e os processos de fabrico dos provetes.

4.1 Materiais Utilizados

Apresenta-se de seguida todos os materiais que foram utilizados na construcao das placas sandwich,
tanto os materiais que compdem o nlcleo como as faces. Para a construcdo dos provetes foram
utilizados como nucleo o AIREX C70.90, da empresa 3AComposites e o Roofmate (PEX). Para as
faces foram utilizadas fibras longas de carbono sob a forma de tecido entrelacado (Twill) ET330

e fibras de vidro 1280T da Rebelco, tendo sido ambos os materiais gentilmente cedidos pelo
Instituto de Engenharia Mecanica e Gestao Industrial (INEGI) no Porto.

Para realizar a unificacdo dos nucleos com as faces dos provetes foi necessario utilizar uma
resina epoxy da marca Sicomin SR 1500, com o endurecedor SD 2503.

4.2 Processos de fabrico dos provetes

Como foi referido anteriormente nesta investigacdo, foram construidas placas sandwich com
faces simples e duplas, utilizando os materiais que foram referidos ainda neste capitulo. O
processo de fabrico dos dois tipos de sandwich foi diferente, uma vez que sao utilizados dois
materiais como faces: fibra de carbono e fibra de vidro. As medidas das placas sandwich foram
definidas de 320x330 mm pois além de ser necessario retirar um grande nimero de provetes, o
seu comprimento tinha quer ser ligeiramente menor.

4.2.1 Preparacao dos Nlcleos

Procedeu-se ao corte manual do AIREX de acordo com as dimensoes.As dimensdes das placas sao
as mesmas que foram definidas para as faces, ou seja, 320x330 mm. Posteriormente preparamos
as placas de XPS, tendo sido possivel corta-las, devido a sua baixa rigidez, na maquina CNC de
corte a fio quente para reducao da espessura( 4.1 e 4.2).
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Figura 4.1: Maquina CNC a fio quente.

Figura 4.2: Placas de PEX cortadas.

4.2.2 Preparacao das Faces

As placas sandwich com faces de carbono foram produzidas no INEGI localizado no Porto, que
também teve a gentileza de disponibilizar a fibra de carbono para o fabrico. Procede-se ao
corte manual do tecido da fibra de carbono pré-impregnada nas mesmas dimensoes definidas
para os nucleos, como se pode ver figura 4.3.

e

T —— ht

Figura 4.3: Fibra de carbono Twill pré-impregnadas.

O mesmo se realizou para a preparacao das faces de fibra de vidro, contudo foi necessario
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empilhar 3 camadas para que atingisse a espessura pretendida para as faces da sandwich. Pode-
se verificar as camadas de fibra de vidro na figura 4.4.

Figura 4.4: Fibra de Vidro 1280T.

4.2.3 Preparacao das Estruturas sandwich

Nesta fase os processos de fabrico foram distintos tendo sido necessario tomar procedimentos
diferentes, tendo em conta, os materiais das faces a utilizar.

Nas placas sandwich de carbono, procedeu-se ao empilhamento das faces de carbono e dos
nucleos estando seladas por chapas de aluminio na face superior e inferior de forma a ficarem
seladas e nao haver fugas de ar (ver figura 4.5).

Figura 4.5: Placa de carbono empilhada e selada.

Posteriormente as placas sandwich sao colocadas numa prensa de pratos quentes do INEGI de
forma a colocar pressao sobre a placa e eliminar a resina em excesso das camadas de fibra de
carbono (ver figura 4.6).

Estando finalizado este processo, temos as placas sandwich de carbono preparadas para serem
cortadas e retirar destas os provetes necessarios para 0s ensaios mecanicos.

Nas placas sandwich de fibra de vidro, iniciou-se o processo de laminacao manual das faces
realizando o empilhamento de 3 camadas de fibra de vidro e aplicando por cima desta a mistura
de resina epoxy/endurecedor. Posteriormente coloca-se por cima da face de fibra de vidro a
camada de nlcleo e sucessivamente coloca-se por cima mais 3 camadas empilhadas de fibra de
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Figura 4.6: Maquina de prensa a pratos quentes.

vidro com a mistura adicionada repetindo este processo até atingir a Gltima face de fibra de
vidro da estrutura sandwich.

Estando esta fase de trabalho finalizada, € necessario proceder ao processo de cura da estrutura
para que a mistura da resina epoxy/endurecedor solidifique. O processo adoptado foi o saco de
vacuo (4.7) em que a placa sandwich é selada de forma a nao haver fugas de ar e posteriormente
0 vacuo realiza pressao sobre a estrutura eliminando toda a resina que se encontra em excesso.
Para a resina escoar melhor durante este processo, utilizou-se peel-ply.

Figura 4.7: Placa de vidro empilhada e selada com saco de vacuo.

Este processo do saco de vacuo exige um tempo estimado de 8 horas para a resina em excesso
ser eliminada completamente e estar solidificada. Apds a conclusdo do processo temos as placas
sandwich de fibra de vidro preparadas para serem cortadas de forma a retirar os provetes.

Finalizadas as placas, procedeu-se ao corte dos provetes para os ensaios de flexao, de acordo
com a norma de ensaio ASTM definida, tendo todos os provetes as dimensoes de 280x30 mm e a
espessura da placa. O corte das placas foi efectuado numa maquina CNC router (ver figura 4.8 e
4.10), de forma os provetes serem cortados com elevada precisao e qualidade de corte podendo
assim ser comparados entre si. A programacdo do corte dos provetes é efectuado através do
software Aspire 3.0, onde também, é possivel definir todos os parametros do processo (ver
figura 4.9).
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Figura 4.8: Maquina CNC de corte.
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Figura 4.9: Corte dos provetes: a)Desenho dos provetes na placa b)Parametros do processo de corte .

Figura 4.10: Corte dos provetes na CNC Router.

4.3 Ensaios Mecanicos

Visto que foram feitas varias placas sandwich, tendo em contas os dois tipos de estrutura (simples
e dupla) e algumas combinacbes entre os materiais das faces e dos nucleos (fibra de vidro e
carbono, AIREX e PEX), foi elaborada uma nomenclatura dos provetes fabricados de forma a
simplificar a identificacao dos mesmos. As nomenclaturas utilizadas sao as seguintes:

1. Tipo de sandwich: S - Simples, D - Dupla;
2. Material do nlcleo: A - AIREX, P - XPS;
3. Material da face: C - Fibra de Carbono, V - Fibra de Vidro.

Seguindo esta nomenclatura ja é possivel identificar com maior facilidade os provetes que vao
ser ensaiados, como por exemplo, o provete DPV trata-se de um provete de sandwich dupla
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constituida por nlcleos de XPS e faces de fibra de vidro; outro exemplo seria o provete SAC,
que corresponde a um provete de sandwich simples com o nlcleo de AIREX e faces de fibra de
carbono.

4.3.1 Norma Experimental ASTM C393

A norma que foi adoptada nos ensaios foi a ASTM C393: Standard Test Method for Core Shear
Properties of Sandwich Constructions by Beam Flexure [38]. Esta norma experimental demonstra
os métodos de teste de estruturas sandwich em flexao de 3 pontos e fornece também o método
de calculo para obter as propriedades mais relevantes das estruturas sandwich, nomeadamente
a resisténcia e rigidez a flexao da construcao sandwich.

O tipo de ensaio é o de flexao a 3 pontos, representada na figura 4.11, em que L é a distancia
entre apoios (vao) e P a carga aplicada.

Midspan Loading
Figura 4.11: Ensaio em flexdo a 3 pontos segundo ASTM C 393.

Como foi referido anteriormente em 4.2.3, os provetes foram cortados nas dimensoes exigidas
pela norma e tendo em conta as dimensoes das placas foi possivel retirar cerca de 6 a 7 provetes
de cada tipo de estrutura sandwich. Os provetes sao de seccao rectangular, possuem uma largura
superior a duas vezes a espessura da sandwich (b>2d), superior a trés vezes a espessura do nlcleo
(b>3c) e inferior a metade da distancia entre apoios (b> 1/2L). A distancia do vao deve ser igual
ao comprimento menos 50mm (figura 4.12).

wi

+

Figura 4.12: Dimensdes da estrutura sandwich.

d - Espessura da sandwich, mm
t - Espessura das faces, mm
c - Espessura do ndcleo, mm
b - Largura do provete, mm
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4.3.2 Equipamento

Os ensaios mecanicos foram todos realizados na maquina Instron 1341 (ver figura 4.13), instalada
na Universidade da Beira Interior. Esta maquina encontra-se ligada a um computador e utili-
zando o software Wavematrix é possivel definir todos os parametros do ensaio (carga aplicada,
deslocamento, velocidade, etc.) e a visualizacao da progressao da curva carga-deslocamento
ao longo do ensaio, sendo possivel depois analisar e armazenar os resultados fornecidos.

Figura 4.13: Maquina de ensaios mecanicos Instron 1341.
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Capitulo 5

Resultados Experimentais

5.1 Ensaios a flexdo em 3 pontos

A partir dos ensaios mecanicos a flexao em 3 pontos dos provetes efectuados, foi possivel obter
valores da carga aplicada e do deslocamento. Com estes dados foi possivel calcular os valo-
res das propriedades mais relevantes das estruturas sandwich utilizando as formulas da norma
experimental. Esta seccdo consiste na apresentacao desses valores e a elaboracao de graficos
ilustrativos do comportamento mecanico dos provetes ao longo dos ensaios. Para melhor com-
paracao os graficos referentes a materiais idénticos sdo apresentados lado a lado e a escalas
idénticas para melhor comparacao. Em anexo os graficos sao apresentados individualmente para
melhor visualizacao dos valores.

5.1.1 Graficos das curvas carga-deslocamento

As figuras 5.1 até a 5.5 representam as imagens dos modos de falha ocorridos e os graficos
comparativos das curvas carga-deslocamento obtidos nos ensaios mecanicos dos diferentes pro-
vetes fabricados segundo a norma experimental adoptada, onde se pode verificar a evolucao da
carga para o deslocamento imposto. Foi estabelecida uma velocidade de ensaio de 5 mm/min
foi possivel observar o tempo de carga a partir do deslocamento.

o Provetes SPC vs DPC

Simples XPS Carbono Dupla XPS Carbono

—rta
—Dr1

carg [N
-85 8 EHEEE B
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[ 4 [ u % w EY EL) [ 4 [l u % w Y u ! » 0
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a0
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=50
0
%0 —r
00
150
100
w0
o

Figura 5.2: a) Falha do provete SPC por indentacao b) Falha do provete DPC por instabilidade
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Na figura 5.1 pode-se observar que, para a sandwich simples apos a carga maxima e da-se um
descréscimo da resisténcia, enquanto que na sandwich dupla essa resisténcia se mantém.

¢ Provetes SPV vs DPV

Simples XPS Vidro Dupla XPS Vidro

[l 1 1 w0 2 EY a2 % aQ “
Deslocamento [mm]

a

Figura 5.4: a) Falha do provete SPV por indentacao b) Falha do provete DPV por instabilidade

Na figura 5.3 volta-se a verificar o que aconteceu na 5.1, apesar de os materiais serem dife-
rentes, o que vem a confirmar a vantagem das sandwich duplas nesse aspecto.

o Provetes SAV vs DAV

Simples AIREX Vidro Dupla AIREX Vidro

EEEEE
EEEEE

—_—1

—_—r1
—sav B ——owwa
— v 3 g00 | —opaw3
JR— —ea
—avs —h5

o 2 4 3 B w i u 1 T o 1 Ll

2 4 3 El i) 1 1 % % E 22
Degscaments (mem]

Deslocamento [mm]

Figura 5.5: Carga-deslocamento dos provetes simples e duplos de AIREX e vidro.
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a) L}

Figura 5.6: a) Falha do provete SAV por indentacao b) Falha do provete DAV por indentacao da primeira
face

Pela comparacao dos graficos podemos dizer que as sandwiches apresentam uma resisténcia
semelhante notando-se no entanto a rotura da camada exterior da sandwich dupla.

o Provetes DAC

Dupla AIREX Carbono

e DAC-1
o DAC-2

5 250 4

[} —— DAC-3

s DAC-4

= DAC-5

o] 4 8 12 16 20 24 28
Deslocamento [mm]

Figura 5.7: Carga-deslocamento do provete duplo de AIREX e carbono

Figura 5.8: Falha do provete DAC por indentacao

Neste grafico relativo a sandwich dupla é de salientar o elevado valor da carga de rotura. Nota-
se no entanto um elevado descréscimo na resisténcia apds a falha por indentacao das duas
camadas da face a compressao.
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5.1.2 Graficos das curvas tensao-extensao

As figuras 5.9 até a 5.11 representam os graficos das curvas tensao-extensao, onde se pode
verificar a relacdo entre as resisténcias a rotura em funcao do tipo de sandwich. O método de
caculos destas grandezas sera abordado mais a frente nesta mesma seccao.

¢ Provetes SPC vs DPC

Simples XPS Carbono Dupla XPS Carbono

—ra
—t1 J—
—prs

Temibs [Mapa)
5

Tensia [Mpa
2

—PC
—_—ra oRC-3
L] — s —orc
® —r5 20

o L a0 Lt oo 0018 0 onss o

Extemba Baends

Figura 5.9: Tensao-extensao dos provetes simples e duplos de XPS e carbono.

Na figura nota-se claramente a superior resisténcia da sandwich dupla relativamente a simples
justificando a elaboracao deste trabalho.

o Provetes SPV vs DPV

Simples XPS Vidro Dupla XPS Vidro

—_—y
—sevy
—sPvd
—

—Eg

o [-1--3 oo o8 002 0025 oo oos L1 a 0,01 LLE o3 004 ops oons o7 an8 L1 a1

Extensdn Extensia

Figura 5.10: Tensao-extensao dos provetes simples e duplos de XPS e vidro.

Nestes graficos verifica-se a superior resisténcia da sandwich dupla XPS/vidro relativamente a
simples.

o Provetes SAV vs DAV

Simples AIREX Vidro Dupla AIREX Vidro

—a0e 7!'_,0 —atd
—rl o —awa
—— S-S % 301 ——DAV-3
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o [-1--3 oo o8 002 o0as oo oS o4 o [-1--3 o0 0015 L1+ 0018 o.0s
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Figura 5.11: Tensao-extensao dos provetes simples e duplos de AIREX e vidro.

Neste caso as resisténcia sao muito semelhantes no entanto nota-se que na sandwich dupla se
da uma primeira rotura correspondente a face exterior e a carga maxima da-se quando a face
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intermédia rompe. Nao existe vantagem da sandwich dupla relativamente a simples. Atribuimos
este facto a espessura demasiado elevada do nlcleo intermédio relativamente a espessura da
face.

e Provetes DAC

Dupla AIREX Carbono

Dac-s

[}

Figura 5.12: Tensao-extensao do provete duplo de AIREX e carbono

Neste caso apds a falha por indentacao das duas camadas da face superior a compressao verifica-
se uma baixa repentina da resisténcia da sandwich.

A tensao normal é obtida através da equacdao mencionada na norma da ASTM C393 [38]. A
constante C assume uma valor de 1 para ensaios a flexao em 3 pontos.

CxPL

o= e (5.1)
onde:
o - Tensao normal, Mpa
P - Carga aplicada, N
L' - Distancia do vao, mm
b - Largura da sandwich, mm
t - Espessura da face, mm
c - Espessura do nicleo, mm
Para o calculo da extensao foi adoptado o seguinte raciocinio, de forma a que conseguirmos
obter uma aproximacao da extensao do eixo horizontal (nao sei explicar bem).
A formula da extensao é dada por:

g
£ = E (5.2)
Onde:
¢ - Extensao
o - Tensao Normal, Mpa
E - Modulo de Elasticidade (ou de Young), Mpa
Sabendo que :
M xc
o= (5.3)
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Onde:

M - Momento Fletor, N.mm

I - Momento de Inércia, mm?*

c - Distancia maxima ao centro logo corresponde a metade da espessura total do provete (£)

Partindo da equacao da extensao 5.2, é aplicado o seguinte raciocinio matematico:

Mxc
_ 1
g = E =4
M x ¢
— 5.5
®e=""F (5.5)
g_PL’
T 4FE]

Substituindo a equacdo 5.5 na equacao da deformacao que é dada por:

PL/3
T ASEI

(5.6)

Obtemos a seguinte equacao:

L/2 PLI
T2 YaEl 7
Ex L2

12

€ % L/2
12¢

_ 12¢%4
@5—7@

6d * 0

&0 =

=

=€
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5.1.3 Graficos das curvas carga especifica-deslocamento

Os grafico 5.13 até 5.15 apresentam a comparacao da carga aplicada por unidade de area,
designada por carga espesifica, com o deslocamento. Pretende-se fazer a comparacao entre
as placas do mesmo material, tendo em conta o seu peso por unidade de area, pois acaba
por ser o fator determinante em projeto de estruturas aeronauticas. Em cada comparacéao foi
seleccionado um provete representativo de cada material ensaiado.

¢ Provetes SPC vs DPC

Simples XPS Carbono Dupla XPS Carbono
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Figura 5.13: Carga especifica dos provetes simples e duplos de XPS e carbono.

o Provetes SPV vs DPV

Simples XPS Vidro Dupla XPS Vidro
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Figura 5.14: Carga especifica dos provetes simples e duplos de XPS e vidro.

o Provetes SAV vs DAV
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Figura 5.15: Carga especifica dos provetes simples e duplos de AIREX e vidro.
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Capitulo 6

Conclusoes

Este trabalho teve como objetivo a avaliacdao de uma hipotese de melhoria das propriedades
mecanicas de um sandwich de compdsito através do aumento da rigidez da face a compressao.
Para isso dividiu-se a espessura da face em duas partes inserindo um pequeno nicleo entre elas.
A simulacao numérica onde apenas se determinou a relacao entre uma carga e as respectivas
tensoes e deslocamentos mostrou maiores tensdes para a sandwich dupla apesar de uma maior
rigidez. Se esta Ultima caracteristica é benéfica em termos estruturais, a primeira ja nao o é.

Tendo em conta que alguns modos de falha se dao por falta de rigidez da face a compressao
foram feitos ensaios para verificar se a maior rigidez das faces duplas trariam vantagens na
resisténcia das sandwiches.

Na analise de resultados conclui-se que de uma forma geral as resisténcias das sandwiches duplas
sdo superiores as das simples. No entanto também se verificou que devido ao fato de a sandwich
dupla necessitar do triplo de interface/nlcleo o processo de fabrico € mais complexo e o peso
do adesivo pode tornar-se um elemento critico na resisténcia especifica da sandwich.

Relativamente aos provetes SAV e DAV podemos verificar que a introducdo de um nlcleo inter-
médio mais espesso nao contribui para a melhoria da estrutura pois acontece o modo de falha
de indentacao na primeira camada da face a compressao. Verificou-se que a relacao entre a
espessura da face e a espessura do nucleo intermédio tem grande influéncia na resisténcia da
sandwich piorando quando esta relacao diminui pelo que esta espessura do nlcleo intermédio
devera ser limitada.

Demonstrada a viabilidade e as vantagens desta estrutrura sandwich dupla e apesar das desvan-
tagens ja referidas achamos que este estudo devera ser continuado quer experimentalmente
quer numericamente. Deverao ser feitos mais estudos utilizando mais materiais e estudar a
relacdo entre as espessuras de faces e de nlcleos para otimizar a estrutura sandwich. Também
devera ser feito um estudo ao impacto na medida que nos parece ser uma caracteristica funda-
mental das sandwiches em aplicacoes aeronauticas onde se poderao revelar grandes vantagens.

No estudo numérico devera ser comtemplada a instabilidade das faces a compressao que este
trabalho nao contemplou.
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Apéndice A

Anexos

A.1 Fibra de Carbono

SAATI

CURED PREPREG

ok ddata

MEGHANICAL PROPERTIES OF PREPREG LAMINATES

Test carried out on a ET445 3KT300 2x2Twill Carbon Fabric Prepreg. Values are
normalized to 80% F.V.

technic:

Unit Value Actual Value Standard
Cured Material
49%F.V. Normalized
Propert
TpeLy BO%F.V.
Tensile Modulus GPa (Msi) 55.1 (7.99) 67.5 (2.78)
Tensile Strength MPa (ksi) 574 (83.3) 703 (102) ASTM D30339-00
Poisson's ratio = 0.06 =
Compressive Modulus GPa (Msi) 77.4 (1.2) 94.8 (13.7)
ASTM DE641-01
Compressive Strength MPa (ksi) 546 (79.2) 668 (96.9}
Flexural Modulus GPa (Msi) 51.6 (7.48) 65.2 (9.46)
ASTM D730-03
Flexural Strength MPa (ksi) 236 (121) 1056 (153)
Interlaminar Shear MPa (ksi) 76.4 (11.1) =
ASTM D2344-00
Strength

In-Plane Shear Modulus GPa (Msi) 3,1 (0,45) =
ASTM D3518-94

In=Plane Shear Strangth MPa (ksi) 80.6 (11.7) =

FIBER PROPERTIES

STANDARD VALUES ACCORDING TO CARBON FIBER SUPPLIER DATASHEETS.

Property Unit 3KT300
Tensile Modulus . GPa (Msi) 230 (33.4)
Tensile Strength MPa (ksi) 3530 (512)
Elongation % 1.5
Number of filaments = 3000
Yield diex 1980
Density glem® 1.76
Electrical Resistivity Ohm-em 1.70x107

Basis Raw Materials - PAN




AIREX

AIREXBALTEKBANOVA

Typical properties for AIREX® €70 :mel?‘:i:.all Value " C70.48 C70.75 C70.90 C70.130 €70.200 C70.250
. Average 40 48 60 80 100 130 200 250
o
Density 180 845 kgl Typ. range 43-55 54-69 72-92 80 - 115 120 - 150 180 - 250 225-288
Compressive strength Average 045 0.60 0.90 1.45 20 3.0 5.2 6.6
perpendicular to the plane isC =t WIS Minimurn 0.50 075 1.10 17 26 45 53
Compressive modulus Average 4 48 69 104 130 170 280 350
perpendicular to the plane DIN5H2 N Minimum 35 55 80 110 145 240 280
Tensile strength in the Average 0.70 0.95 13 20 27 4.0 6.0 75
plane LR A Minimum 08 10 16 22 3o 48 55
Tensile modulus in the Average 28 35 45 66 B4 115 175 230
plane 10827 12| NmmE | imum 2 35 50 & 9 140 160
Average 0.45 0.55 0.85 12 1.7 24 35 a7
Shearaendih 1803 LA Minimum 0.50 o7 1.0 14 21 32 a8
ASTM Average 13 16 22 30 40 54 75 o5
Shear modulus 303 N/mm? Minimum 14 18 24 24 45 68 78
: Average 8 10 16 18 23 30 30 a0
Shear elongation at break 150 1922 % i e 10 10 12 o 0 20
Thermal conductivity
150 8301 Wim.K Average 0.031 0.031 0.031 0.033 0.035 0.039 0.048 0.056
at room temperature
Width mm +5 1330 1270 1150 1020 950 850 750 700
Standard sheet Length mm 5 2850 7 2730 % 24507 2180 2050 1900 1600 1500
Thickness | mm +0.5 51080 5070 51070 31068 3 1o 60 5 1o 50 51040 5040
Color ligth green wviolat yellow grean red blue brown green

Finishing Options, other dimensions and clasar tolerances upan request

" Minimum values acc. DNV definition; test sample thickness 20 mm excepl tensile propertias (10 mm) and compressive modulus (40 mm)
 Half size plane sheets for thickness < 8 mm

The data provided gives appraximate values for the nominal density and DNV minimum values according to DNV type approval certificate. The information contained herein is believed 1o be correct and to
corespond to the katest state of scientific and technical knowledge. However, no warranty is made, sither expressed or implied, regarding its accuracy or the resuits to be obtained from the use of such information.
No statement is intended or should ba construed as a recommendation t infringe any existing patent.

Resina/endurecedor

Epoxy resin SR 1500

Aspect [ color Light yellow liguid
Viscosity (mPa.s) @ 20°C 2100
@ 25°C 1180
Density (g/cm?) @ 20 °C 1.13
Storage Cristalization free

Hardeners SD 250x or SD 6131

Hardeners SD 2507 SD 2505 SD 2503 SD 6131
Type of reactivity "fast" "standard" "slow" "very slow”
Aspect [ color Yellow liquid Yellow liquid Yellow liquid Red liquid
Viscosity (m.Pas) @ 20°C 1800 280 180 B0

@ 25°C 1400 210 125 §5
Wiscosity of the mix (mPa.s) @ 20°C 1700 800 700 650

@ 25°C 1180 550 510 470
Density (g/em3) @ 20°C 1.09 1.00 1.00 0.98
Mixing ratio by weight 100g/33g 100g/33g 100g/33g 100g/31g

Mixing ratio by volume 400 ml /35 ml 100 ml/ 37 ml_ 100 mi /37 ml 100 mi /36 ml




Reactivities of the mixes SR 1500/ SD 250. and SD 6131

Systems 1500 / 2507 1500 / 2505 1500/ 2503 1500 /6131
I time TECAM on 1 i )
RN N @ 25°C 14 28' 1h10 5h 30
@ 20°C 19 54' 3h 10 8h
Pot-life on 500 gmix : PP - s & BH 10:
@ 20°C 16' a5 1h Bh45
Woarking time on 3 layers of E glass fabric of 300 g/m s
¢ 7 ¢ @ 25°C 1h18 2h18 3h30 Th
@ 20°C 2h 3h15 5h Gh

Curing

SD 2507 and SD 2505 have been developped to offer excellent mechanical properties after a
post —cure at moderate temperature

8D 2507 SD 2503 SD 6131
SD 2505
Time to wait @ 20°C before post- 2 to 4 hours 24 hours 48 hours
cure
Minimum post-cure cycle 210 7 days @ 14 days @ 20°C 20 hours @ 55°C
20°C
Advised post-cure cycle 2107 days @ 14 days @ 20°C 20 hours @ 55°C
20°C
Cr Or
12 hours @ 40°C 24 hours @ 40°C
Or Or
6 hours @ 60°C 16 hours @ 60°C

A.4 Fibra de Vidro

m= 280g

A.5 Graficos

A.5.1

¢ Provetes SPC e DPC

Graficos das curvas carga-deslocamento

300 -

Carga [N]

Simples XPS Carbono

12 16 20 24 28

Deslocamento [mm]

—SPC-1
—CPC-2
—SPC-3
—CPC-4
—SPC-3
—SPC-G

Figura A.1: Carga-deslocamento dos provetes simples de XPS e carbono.
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Dupla XPS Carbono

450 -
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a4

—DPC-1
—DPC-2
—DPC-3
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Figura A.2: Carga-deslocamento dos provetes duplo de XPS e carbono.

e Provetes SPV e DPV

Simples XPS Vidro

450
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Z 250 -
3 200
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100
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o] T T T T T T

o 4 3 12 16 20 24
Deslocamento [mm]

28
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Figura A.3: Carga-deslocamento dos provetes simples de XPS e vidro.




Dupla XPS Vidro

450
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100 - PV -5
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Figura A.4: Carga-deslocamento dos provetes duplo de XPS e vidro.
o Provetes SAV e DAV
Simples AIREX Vidro
500 -
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400
350 4
— 300 - — S AN-1
Z
g 250 - —GAV-2
S 200 | —SAN-3
150 - —CAN-4
100 4 —CAY-S
50 -
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Figura A.5: Carga-deslocamento dos provetes simples de AIREX e vidro.
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Dupla AIREX Vidro
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Figura A.6: Carga-deslocamento dos provetes duplo de AIREX e vidro.

o Provetes DAC

Dupla AIREX Carbono
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Figura A.7: Carga-deslocamento dos provetes simples de AIREX e carbono.




A.5.2 Graficos das curvas tensao-extensao

¢ Provetes SPC e DPC

Simples XPS Carbono
100 -
90 .
Sﬂ .
70 4
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20 1 —SPC-
10 I
o T T T T T T T 1
4] 0,005 0,01 0,015 0,02 0,025 0,03 0,035 0,04
Extensdo
Figura A.8: Tensao-extensao dos provetes simples de XPS e carbono.
Dupla XPS Carbono
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Figura A.9: Tensao-extensao dos provetes duplo de XPS e carbono.
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o Provetes SPV e DPV

Simples XPS Vidro
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Figura A.10: Tensao-extensao dos provetes simples de XPS e vidro.
Dupla XPS Vidro
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Figura A.11: Tensao-extensao dos provetes duplo de XPS e vidro.




o Provetes SAV e DAV

Simples AIREX Vidro
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Figura A.12: Tensao-extensao dos provetes simples de AIREX e vidro.
Dupla AIREX Vidro
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Figura A.13: Tensao-extensao dos provetes duplo de AIREX e vidro.
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o Provetes DAC

Dupla AIREX Carbono
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Figura A.14: Tensao-extensao dos provetes simples de AIREX e carbono.
A.5.3 Graficos das curvas carga especifica-deslocamento
» Provetes SPC e DPC
Simples XPS Carbono
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Figura A.15: Carga especifica dos provetes simples de XPS e carbono.




Dupla XPS Carbono
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Figura A.16: Carga especifica dos provetes duplo de XPS e carbono.
« Provetes SPV e DPV
Simples XPS Vidro
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Figura A.17: Carga especifica dos provetes simples de XPS e vidro.
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Dupla XPS Vidro
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Figura A.18: Carga especifica dos provetes duplo de XPS e vidro.
o Provetes SAV e DAV
Simples AIREX Vidro
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Figura A.19: Carga especifica dos provetes simples de AIREX e vidro.




Carga Especifia [N/(kg/mma2)]
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Figura A.20: Carga especifica dos provetes duplo de AIREX e vidro.

53




54



