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RESUMO

VENTURINI, S. N. Estudo de juncées aeronauticas hibridas (metal-composito) unidas
mecanicamente. 2010. 177 p. Dissertagdo (Mestrado) — Escola de Engenharia de Sao Carlos,

Universidade de Sdo Paulo, Sdo Paulo, 2010.

O presente trabalho consiste basicamente num estudo experimental de juntas hibridas
metal-composito unidas mecanicamente por fixadores. Foram analisadas juntas fabricadas
através de uma chapa metélica de titdnio unida a uma placa em compdsito de fibra de carbono
e resina epoxi por fixadores de monel. As juntas avaliadas sdo juntas simples (“single lap
joint”), ou seja, as mesmas foram submetidas ao simples cisalhamento. Antes, porém, dos
ensaios das juntas, foram fabricados corpos-de-prova (CDPs) do composito seguindo as
especificagdes das normas ASTM D3039 e ASTM D3518. Os ensaios de tracdo e
cisalhamento dos CDPs de compoésito possibilitaram a determinagdo de propriedades
mecanicas, bem como de valores de resisténcia. Sob posse das propriedades e resisténcia
média, foram executadas simula¢des computacionais via Método dos Elementos Finitos com
o intuito de prever o comportamento mecanico das juntas a serem ensaiadas seguindo a norma
ASTM D5961 e, assim, delinear estratégias para os ensaios. Os ensaios das juntas foram
realizados, possibilitando assim a avaliagdo do comportamento mecanico de juntas hibridas e
de seus mecanismos de falha. Por fim, as conclusdes e as perspectivas para trabalhos futuros

foram apresentadas.

Palavras-chave: juntas hibridas metal-compdsito; juntas mecanicas; estruturas
aeronauticas em material compdsito; ensaios experimentais (“experimental testing”) e

mecanismos de falha.






Xi

ABSTRACT

VENTURINI, S. N. Study of aeronautic hybrid mechanical joints (metal-composite).
2010. 177 p. Dissertation (Master of Science) — School Engineering of Sao Carlos,

University of Sdo Paulo, Sao Carlos, 2010.

This work consists on an experimental investigation of hybrid joints (metal-composite)
joined by fasteners. For this work, hybrid joints of titanium joined to composite (carbon fiber
with epoxy resin) by monel fasteners were manufactured. Only single lap joints were
investigated. However, before manufacturing specimens of joints, composite specimens were
tested following the ASTM D3039 e ASTM D3518. The tensile and shear tests provided the
mechanical properties and strength values of the composite. Finite element analyses of the
hybrid joints were carried out, using average mechanical properties and strength values. These
simulations followed the specifications of ASTM D5961 in order to predict the mechanical
behavior of the joints during the experimental tests, as well as, provide a good strategy for the
test setup. The experimental tests were carried out, observing the mechanical behavior and
failure mechanisms of the hybrid joints. Finally, the conclusions and perspective of future

works were showed.

Keywords: hybrid joints metal-composite; fastener joints; composite aeronautical

structures; failure mechanisms.
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1. INTRODUCAO, JUSTIFICATIVAS E OBJETIVOS

A aplicacdo de materiais compodsitos ¢ uma realidade atual, principalmente no
segmento de industrias aerondutica e aeroespacial. Ao longo do tempo, diversos projetos

foram construidos considerando as propriedades desses materiais.

Entre estes projetos, citam-se: o F-111, Vought A-7, F-18, F-22, na area militar. No
segmento civil, o Lockheed L-1011, Rutan Voyager, Boeing 777, Airbus 380, Boeing 787. O
composito pode ser considerado um material multifase que apresenta uma combinacao de
propriedades, possibilitando um melhor desempenho desse material em cada fase da sua

composi¢ado, caso sejam empregadas individualmente, Callister (2002).

(b3

Figura 1 — Composito Polimérico Refor¢ado (CPR): (a) fuselagem em CPR; (b) falhas intra e interlaminares.



De acordo com esse principio de acdo combinada, procura-se moldar os melhores
arranjos de propriedades através de uma combinagdo criteriosa de dois ou mais materiais

distintos.

Esses materiais, que formam o compoésito podem ser classificados como aglomerante
(fase continua ou matriz) e o de reforco (fase dispersa). O aglomerante mantém os reforgos
unidos, transmitindo-lhes o carregamento aplicado. Os refor¢os tém como fungdo suportar os

carregamentos transmitidos pelo aglomerante.

Devido a grande variedade de compositos, Callister (2002), os classifica como:
compositos reforcados por particulas; compositos reforcados por fibras e compoOsitos

estruturais.

Neste trabalho serdo abordados, especificamente, os compdsitos estruturais
laminados. Eles possuem uma resina polimérica como matriz ¢ fibras longas como reforgos
empilhados em camadas. Cada camada possui um conjunto de fibras sob uma dada diregdo e ¢
chamada de ldmina como mostra a Figura (1(a)). No texto, os Compositos Poliméricos

Refor¢ados Laminados receberdo a sigla “CPR”.

A inerente anisotropia associada aos CPR permite que se projetem as propriedades do
material juntamente com as caracteristicas geométricas e funcionais da estrutura para se obter

o desempenho desejado.

A combinagdo de valores de resisténcia e de rigidez proporcionada pelo carater
anisotropico do material e, principalmente o peso, tornou os CPR muito atrativos para as
industrias aeronauticas e aeroespaciais. Em se tratando de rigidez e resisténcia tem-se que as
mesmas podem ser projetadas em fungdo dos requisitos de projeto, ou seja, pode-se

desenvolver o projeto do material em fung¢ao do carregamento ao qual a estrutura esta sendo



solicitada. Aumentando-se a rigidez, sem necessariamente incrementar o peso total da
estrutura, pode-se obter um aumento do desempenho da aeronave. Vale ressaltar que os custos
de uma aeronave estdo diretamente associados ao processo de producdo ao qual o material
sera submetido para obten¢do do componente final. Quanto aos custos, torna-se interessante
considerar o fator de utilizagcdo de material que ¢ expresso pela relacdo entre o peso de
matéria-prima utilizada pelo peso do componente final. Enquanto que para metais tem-se um
fator de utilizagdo de material de 15 — 25, para materiais compositos tem-se 1,2 — 1,3, Jones

(1999).

No entanto, a anisotropia presente nos materiais compdsitos pode ser vista como um
fator positivo ou negativo. Pois, se por um lado, é concedida a possibilidade de ndo apenas
selecionar o material, mas também projetd-lo em conjunto com a estrutura visando a uma alta
eficiéncia, por outro lado, a anisotropia associada a heterogeneidade faz com que haja uma
grande dificuldade em se prever com precisdo os modos de falha intra e interlaminares do
material, como mostra a Figura (1(b)). Essa dificuldade de prever o comportamento mecanico
reflete diretamente na confiabilidade dos componentes fabricados, e torna-se ainda mais séria
para componentes de alta responsabilidade, nos quais a combinacdo de danos por fadiga ou
por impacto e de efeitos do meio ambiente podem causar falha catastrofica. Isto obriga o
emprego de elevados coeficientes de seguranga que evidenciam a subutilizacdo das
potencialidades desses materiais, acarretando assim um custo mais elevado para o produto

final, Tita (2003).

Por conseguinte, a aplicagdo desses materiais em estruturas aeronauticas primarias tais
como: longarinas, painéis de revestimentos, cavernas e etc., somente, tornar-se-a viavel com o
desenvolvimento e a avaliagdo de modelos de falha que permitam representar coerentemente

os fendmenos fisicos envolvidos. Dessa forma, atualmente, inimeros pesquisadores tém



tomado este desafio como objeto de estudo. Por outro lado, deve-se destacar que estruturas
metalicas (por exemplo: em aluminio) sdo requisitadas em algumas regides de aeronaves,
devido a presenca de elevadas temperaturas em fungdo de voo supersonico. Além disso,
fuselagens dianteiras, de bordos de ataque de empenagens e asas apresentam mais desgaste do
que outras regides, requisitando reparo com maior freqliéncia. Dessa forma, torna-se mais
estratégico projetar essas estruturas empregando material metalico ou uma cobertura de
material metélico. Portanto, faz-se necessario combinar partes metalicas com partes em
compdsito gerando, assim, estruturas hibridas (metal-composito). Cabe ressaltar que varios
parametros de projeto podem interferir no comportamento mecanico das juntas hibridas.
Dentre esses parametros, destacam-se a influéncia do passo entre os fixadores; a distancia da
borda; o didmetro do furo; o diametro do fixador; o tipo da liga do fixador; a espessura e
largura da junta; o tipo de liga da parte metalica; o empilhamento das camadas do composito;

o tipo de fibra e de matriz do composito.

Diante do cendrio apresentado, o presente trabalho justifica-se, e tem como objetivo
geral estudar o comportamento mecanico de juntas hibridas metal-compdsito, unidas através
de fixadores mecanicos, avaliando, principalmente, os mecanismos de falhas, sob
carregamento quase-estatico, em funcdo da configuracdo da junta e de outros parametros

como, por exemplo, o tipo de fixador empregado.

Devido a amplitude do presente objetivo geral, o mesmo ¢ dividido nos objetivos

especificos a seguir:

1. Realizar uma revisdo bibliografica visando compreender os trabalhos cientificos
mais relevantes bem como os mais recentes que foram desenvolvidos nas areas de jungdes
hibridas metal-compdsito e ainda pesquisar na literatura as propriedades dos materiais

metalicos e compositos, bem como metodologias de ensaios;



2. Fabricar e realizar ensaios experimentais em corpos-de-prova (CDPs) de materiais
compdsitos (epodxi reforgada com fibra de carbono) seguindo as normas ASTM 3039 e ASTM

3518, a fim de caracterizar os mesmos mecanicamente;

3. Prever o comportamento mecanico em juncdes hibridas (titdnio com compdsito
polimérico reforcado) com auxilio de anélises via Elementos Finitos, definindo uma melhor

estratégia para os ensaios experimentais a serem realizados;

4. Fabricar e realizar ensaios experimentais em juntas hibridas metal-composito,
baseando-se na ASTM D5961, bem como, seguindo as estratégias definidas no sub-objetivo

anterior;

5. Analisar criteriosamente os resultados, apresentando conclusdes que possam ser
utilizadas na forma de um guia geral para projeto de juntas hibridas metal-compoésito unidas

mecanicamente.

Dessa forma, o presente trabalho visa contribuir para a previsdo do comportamento
mecanico de jungdes aeronduticas hibridas (metal-compdsito) unidas mecanicamente, atraveés
do emprego de simulagdes computacionais e ensaios experimentais, sendo este constituido

pelos seguintes capitulos:

Capitulo 1: Constitui-se de uma contextualizacdo e motivacdo ao ressaltar a
importancia de um estudo mais detalhado de modelos de unides formadas por materiais
compositos e metalicos, utilizados em estruturas aeronduticas civis e militares de ultima

geracao.

Capitulo 2: Apresenta uma revisao bibliografica com foco nos modos de falhas
dos materiais compositos ¢ metalicos em juntas fixadas mecanicamente. Estes modos de

falhas sdo fortemente influenciados pelos fatores de concentracao de tensdo, pelo diametro do



fixador, pela espessura, pelo passo entre os fixadores, pela distancia de borda e, mais
significativamente ainda, pela orientacdo das camadas do material compdsito. Foram
abordados, genericamente, trabalhos referentes a estrutura hibrida unidas mecanicamente,
coladas e, simultaneamente, coladas e unidas mecanicamente. Por fim, foram apresentadas
algumas técnicas de ensaios ndo destrutivos como forma de caracterizagdo dos modos de

falha.

Capitulo 3: Sao agrupados e descritos os materiais e métodos pertinentes a
abordagem deste trabalho. Foram apresentadas as propriedades dos materiais disponiveis na
literatura e a metodologia para a fabricagcdo e ensaios dos corpos de prova (CDPs), tanto de
caracterizagdo do compdsito quanto para as jungdes hibridas (metal-compdsito). A empresa
TAM LINHAS AEREAS S.A. forneceu os materiais, produzindo os CDPs de caracterizagio
dos compdsitos e os referentes as juncdes hibridas, sendo os laminados empilhados nas
diregdes +45°/-45° e 0°/90°. Os ensaios foram baseados em normas ASTM (“American
Society for Testing and Materials™) e realizados em uma maquina de tragdo de capacidade de
100KN, onde se pdde obter os valores das propriedades mecanicas do compdsito e avaliar o

comportamento das jungdes metal-compdsito.

Capitulo 4: O tratamento dos resultados experimentais ¢ mostrado neste
capitulo. Com os valores das propriedades resultantes dos ensaios de caracterizacdo do
material composito, foi possivel desenvolver um estudo via MEF (Método dos Elementos
Finitos), tendo por finalidade o conhecimento prévio do comportamento mecanico da
estrutura hibrida, principalmente em funcdo do empilhamento das camadas. A metodologia
adotada para o ensaio das juncdes hibridas foi através da aplicagao do “Método do Modulo
Secundario”, constante na especificagdo MIL - HDBK — 5H(1998), até entdo utilizado na

obtenc¢do das propriedades mecanicas de unides metal-metal. Uma grande contribuigdo deste



trabalho reside na demonstracdo da aproximacao dos valores encontrados na analise via MEF

em relacdo aos obtidos experimentalmente, empregando a norma supracitada.

Capitulo 5: Para finalizar este estudo, foi concluido que a andlise via MEF ¢
imprescindivel para o prévio conhecimento do comportamento mecanico da estrutura. O
“Método do Modulo Secundario” demonstrou-se eficaz na obtencdo das propriedades
mecanicas de jungdes hibridas. Por fim, apresentam-se as perspectivas de trabalhos futuros
uma vés que existe um enorme campo de pesquisas nesta area em funcdo das possibilidades

de se variar os parametros que englobam este tipo de estrutura aerondutica.






2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

A revisdo bibliografica subdividiu-se em dois grandes topicos:
2.1 MATERIAIS COMPOSITOS

2.2 JUNTAS HIBRIDAS (MECANISMOS DE FALHAS)

2.1 MATERIAIS COMPOSITOS

Uma estrutura aeronautica fabricada em CPR ¢ formada por um conjunto de laminas
empilhadas (laminado) que possuem diferentes orientacdes de fibra conforme Figura (2(a)).
Desta forma, sob cada lamina ha um sistema local de coordenadas baseado nos eixos de
ortotropia (1, 2, e 3), onde a direcdo 1 € paralela a fibra, a direcao 2 ¢ perpendicular a fibra e
pertence ao plano da lamina 1-2 e a direcdo 3 ¢ perpendicular a fibra, sendo normal ao plano

da lamina 1-2 como mostra a Figura (2(b)).
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Figura 2 — (a) laminado; (b) ldmina ortotrdpica: sistema global e local de coordenadas.

A combinacdo da rigidez de cada lamina ir4 constituir a rigidez do laminado final.

Portanto, dependendo da orientagdo das fibras e da seqiiéncia de empilhamento das laminas
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pode-se ter uma determinada rigidez estrutural desejada, Vinson e Sierakowski (1986). No
entanto, se por um lado € possivel projetar a rigidez da estrutura aeronautica em fungdo do
carregamento aplicado, por outro, ¢ muito dificil prever o complexo processo de falha de uma

estrutura laminada.

As estruturas aeronauticas fabricadas em CPR apresentam, além dos fendmenos de
instabilidade (flambagem local, flambagem global, “crippling”, etc.), dois tipos de fendmenos

de falha caracteristicos quando sao submetidas a um dado carregamento:

» FenOomenos Intralaminares: ocorrem dentro das laminas e correspondem a

danos da matriz, da fibra ou da interface fibra-matriz;

» Fendmenos Interlaminares: ocorrem entre as laminas e correspondem
especificamente ao fendmeno conhecido por delaminagdo que se caracteriza

pela separagao de duas laminas adjacentes.

Segundo Anderson (1995), os compoésitos que possuem uma fraca interacdo fibra-
matriz sofrerdo a quebra da interface, proporcionando o descolamento entre a fibra e matriz
("debonding") conforme Figura (3(a)) (mecanismo 3). No entanto, para os compdsitos com
uma forte interacdo, haverd, provavelmente, o rompimento da fibra que produzird assim o
mecanismo de “Pull-Out” conforme Figura (3(a)) (mecanismo 1). Tal mecanismo caracteriza-
se pelo arrancamento da fibra de dentro da matriz que geralmente ocorre ap6s a propagacao
de uma fissura. Antes da ocorréncia do “Pull-Out” pode haver a formacdo do mecanismo de
“Fiber Bridging” (mecanismo 2) da Figura (3(a)), desde que o composito possua fibras frageis
de alta resisténcia, matrizes dicteis e interface forte. Sendo assim, a fissura se propaga pela
matriz e a fibra forma uma ponte interligando as duas superficies da matriz fraturada. Por
outro lado, a fronteira da fissura d4 origem a regides com concentra¢cdo de tensdo até mesmo

fora do plano de propagacdo. A regido localizada a frente da fissura, que estd se propagando,
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concentra altas tensoes, podendo também levar a “Fratura da Fibra” (mecanismo 4) devido a

sua alta fragilidade, ou a “Danificacdo da Matriz” (mecanismo 5), ambas mostradas na Figura

().

Figura 3 — Mecanismos de danificagdo / falha em CPR: (a) danificagdes Intralaminares, Anderson (1995);

(b) falhas interlaminares, Tita (2003).

Estudos demonstram que o mecanismo de falha dos compositos laminados se
assemelha ao dos metais no que diz respeito a evolugdo do processo. Ou seja, assim como nos
metais, a falha nos materiais compdsitos inicia-se por pequenos mecanismos (danos
intralaminares) para depois entdo ocorrer os mecanismos mais visiveis (falha interlaminar),
Anderson (1995). Normalmente o processo de danificagdo inicia-se em laminas que tenham
orientagdo de fibra proxima a 90° em relagdo aos carregamentos. Apds o aparecimento do
primeiro dano, o carregamento na estrutura tende a ser re-distribuido vindo a provocar o
aparecimento de mais regides danificadas na mesma ladmina ou em outras laminas. Esse
processo ocorre sucessivamente até que essas regides danificadas se unem, formando assim
uma fissura discreta. As fronteiras das fissuras que se formaram numa determinada lamina
encontram laminas adjacentes com angulos de orientacdo diferente. Neste momento, as
tensdes de cisalhamento interlaminares crescem abruptamente e levam o laminado a iniciar o

processo de delaminagdo conforme Figura (3(b)). Dessa forma, tem-se que o processo de
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falha de um laminado ¢ complexo, ocorrendo de forma progressiva. Nota-se assim, a
dificuldade em se prever o comportamento mecanico de estruturas aeronduticas em CPR,
obrigando muitas vezes a utilizacdo de elevados coeficientes de seguranga durante a fase de
desenvolvimento do projeto. Segundo Matthews e Rawlings (1994), a falha de uma estrutura
em CPR ocorre no momento em que a mesma nao pode mais satisfazer a fungdo para o qual
foi projetada. Sendo assim, durante a fase de desenvolvimento do projeto torna-se necessario
o emprego de um critério de danificacdo/falha que seja capaz de identificar a ocorréncia de
um dano intralaminar ou entdo de uma falha interlaminar. Tal critério pode ser expresso
matematicamente na forma de uma fun¢do relacionando as tensdes/deformagdes atuantes com
valores limites de resisténcia/elongacdes determinados experimentalmente. No entanto, o
carater anisotropico intrinseco aos materiais composito laminados faz com que a
determinagdo das tensdes/deformagdes atuantes ndo seja uma tarefa simples, sendo necessario

recorrer a alguns fundamentos da Mecanica dos Solidos.

O tensor das tensdes Ggiobal cONtém as componentes de tensdo do ponto material em
relacdo ao sistema global de coordenadas (X, y, z) de acordo com a Figura (2(b)). Segundo
Keunings (1992), num material ortotropico, segundo as dire¢des de ortotropia, ndo ha
acoplamentos entre tensdes normais e distor¢des angulares bem como nao ha acoplamentos
entre tensoes de cisalhamento ¢ deformacdes normais. Sendo assim, tensdes normais nao
produzem distor¢des angulares e tensdes de cisalhamento ndo produzem deformagdes
normais. Com base nessa afirma¢do e com base em estudos que demonstram a simetria do
tensor constitutivo para materiais ortotropicos, tem-se que a Lei de Hooke assumira a seguinte

forma:

O Local = [Q ] € Local (1)
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Onde:

[Q] = tensor constitutivo escrito em fungdo das propriedades do material,

Vinson e Sierakowsky (1986)

Nota-se através da equagao (1) o calculo do tensor 61.ca1 que contém as componentes
de tensdo do ponto material em relagao ao sistema local de coordenadas (1, 2, 3) como mostra
a Figura 2(b). Além disso, uma lamina ortotrépica unidirecional pode ser também
transversalmente isotropa o que acarreta em: Ep = Es3; Gjo = Gys e vy, = vy3. Para que se
possa calcular a matriz de rigidez da lamina em relagdo ao sistema global de coordenadas ¢

necessario aplicar uma transformagao de coordenadas, conforme a equagao (2):
lo]=[rT"[olr] 2)
onde:

[T] = matriz de transformacao de coordenadas.

Com isso, torna-se possivel o calculo do tensor &g bem como escrever as

componentes de tensdo no sistema local em fun¢do das componentes de tensdo global:

O Global = [@] € Global (3)

4

Y Local — [T] Y Global

Sob posse do tensor Gpeca, pode-se assim verificar se uma dada camada da estrutura

aeronautica ird resistir aos carregamentos aplicados.

Na Figura (4) tem-se todo procedimento de analise para uma estrutura laminada. Nota-

se pelo procedimento que inicialmente deve-se estabelecer um Modelo de Material a fim de
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que a rigidez do laminado possa ser calculada. Com base nos carregamentos atuantes € na
rigidez do laminado, pode-se calcular o campo de deslocamentos de um dado ponto material
em relagdo ao sistema global de coordenadas utilizando as Equagdes de Equilibrio do sistema.
Sob posse dos deslocamentos, ¢ possivel obter as deformagdes para o sistema global de
coordenadas aplicando as Equagdes de Compatibilidade. Essas deformagdes ao serem
substituidas nas Relagdes Constitutivas da equacao (3) fornecem as componentes de tensao do
ponto material em relagdo ao sistema de coordenadas global. No entanto, a grande maioria
dos Critérios de Falha ou de Danificagdo para materiais compositos laminados ¢ estabelecida
para analisar a falha de uma lamina. Sendo assim, utiliza-se a equagdo (4) para obter as
componentes de tensdo do ponto material em relacdo ao sistema de coordenadas local. Além
disso, ha muitos critérios de falha escritos em fun¢ao das deformacdes. Neste caso, deve-se
aplicar diretamente a transformacdo [T] ao vetor das deformagdes escrito em fungdo das
coordenadas globais. Por fim, para que o procedimento possa ser empregado € necessario

escolher um Critério de Falha ou de Danificagdo que seja adequado.

i | Propriedades Elasticas i i Figidez do :
' | daLamina Ortotrépica | : Laminade | Eonsacd: EmpgC
! ; i | SgUA08S | Deslocamentos
: ! : vde Eguilibrio )
i Walores Limites de ! ; Carregamentos | e —
i | Resisténcia Mecdnica | ! i Externos | qu:i:rgoes
Somemsosss el ; Tttt ’ Compatibilidade
L
Critd ; q Tensées 5 Tensdes Deformagées
ritérios de : ; .
. i o Locais 2 lebais o223 Globais
DanificagioFalha
* (0)1,2,3 l:g:lx,y,z (S:lx,:.r,z
Deformagées [T
Locais
(24

Figura 4 - Procedimento de andlise de uma estrutura laminada.



15

No entanto, a escolha de um critério para compdsitos ¢ algo complexo, pois necessita
satisfazer trés requisitos: 1) Ser o mais geral possivel, podendo assim avaliar varios estudos
de caso; 2) Ser capaz de representar de forma consistente os fendmenos fisicos envolvidos e
3) Nao necessitar de muitos experimentos para estabelecer uma superficie no espago das

tensoes.

Devido principalmente a complexidade em modelar os fendmenos fisicos intra e
interlaminares, tem-se na literatura a descricdo de inumeras contribui¢cdes. Somente no
trabalho de Rowlands (1985) foram apresentados e comentados 21 critérios e de acordo com o
relatorio de Paris (2001), hd 53 referéncias sob a aplicagdo de critérios de danificacdo/falha
para CPR. Além disso, deve-se destacar que ¢ possivel encontrar na literatura uma gama de
trabalhos que buscam prever o comportamento mecanico de estruturas fabricadas a partir de
CPR (Davila, Camanho e Moura (2001); Williams e Vaziri (2001); Tita, Carvalho e Santos

(2002); Kostopoulos et al (2002) e Tita (2003)).

Mais recentemente Turon et al (2006) propuseram um modelo de delaminacao
progressiva baseado em conceitos da Mecanica do Dano. Renard e Thionnet (2006)
propuseram uma Lei de Evolucdo do Dano para degradar as componentes da matriz
constitutiva. Paepegen, Baere e Degrieck (2006a) realizaram ensaios experimentais de
cisalhamento e, posteriormente, desenvolveram um modelo de degradagdo para o médulo de
cisalhamento no plano (Gjz). Paepegen, Baere e Degrieck (2006b) e Stephen e Wisnom
(2006) realizaram analise Progressiva de Dano de corpos-de-prova de tracdo em material
composito com a finalidade de avaliar o efeito de entalhes na evolugcdo de danos inter e
intralaminar. Coutellier, Walrick e Geoffroy (2006) realizaram analises computacionais via

elementos finitos de estruturas laminadas, empregando conceitos da Mecanica da Fratura e da
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Mecéanica do Dano. lanucci (2006) avaliou placas planas laminadas sob impacto, empregando

o método dos elementos finitos ¢ modelando a degradagdo das propriedades mecanicas.

Considerando-se o que foi revisto, serao realizadas simulagdes computacionais com o
intuito de prever o comportamento mecanico de juntas hibridas durante os ensaios

experimentais, bem como, visando orientar os mesmos.

2.2 JUNTAS HiBRIDAS EM METAL-COMPOSITO (MECANISMOS DE
FALHAS)

Inicialmente, torna-se conveniente uma recordacdo da distribui¢do das tensdes em um

corpo solido, mostrada pela figura (5).

T3 a2z
-
1 2
h ——» 72| 4! —_—
o1
w

Figura 5 — Distribui¢do de tensdes normais e de cisalhamento em um corpo solido.

Segundo Niu (1988), as consideragdes gerais de projeto de uma junta, talvez a maior
fonte comum de falhas em estruturas aeronduticas, sdo de suma importancia entre todos os
aspectos do projeto considerados por ocasido da andlise estrutural. As falhas podem ocorrer
por varias razdes, mas geralmente se ddo por causa de algum fator, tais como: momento

secundario devido a excentricidade do carregamento; concentracdes de tensdo; deflexdes
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excessivas e outras condi¢des, todas de dificil avaliacao. Esses fatores ndo somente afetam o
comportamento estatico, mas também possuem uma forte influéncia na vida em fadiga da

junta e na estrutura adjacente.

Destacam-se alguns aspectos, como potencial de falha prematura, a serem

considerados no projeto de uma junta:

1) Excentricidade e seus efeitos na junta e na estrutura adjacente - se ha
excentricidade, devido ao desalinhamento da carga, o momento secundario gerado deve
ser resistido pela estrutura adjacente. Os parafusos e rebites carregados pelo efeito desta

excentricidade podem produzir conexdes excessivamente tensionadas;

2) Vida em fadiga - deve-se realizar um estudo detalhado para o seu adequado

dimensionamento;

3) Combinac¢do de fixadores — ndo ¢ uma boa pratica empregar parafusos e rebites
combinados em uma junta. Devido ao melhor ajuste dos rebites, os parafusos ndo obterdo
uma condi¢do proporcional de distribui¢do da carga. Em outras palavras, os rebites
defletem muito até que ocorra a agdo da carga nos parafusos. Isto leva a uma sobrecarga

nos rebites, podendo induzir a uma falha prematura;

4) Reparos ou emendas na estrutura - devem ser projetados e executados com critérios

adequados através de especificagdes pertinentes, pois podem ocasionar falhas prematuras;

5) Fixadores para montagem com interferéncia - devem ser selecionados
cuidadosamente para ndo produzir concentragdo de tensdo, podendo ocasionar fissura no

seu corpo e, conseqiientemente, a falha do mesmo.
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2.2.1 MECANISMOS DE FALHAS: PARTE METALICA

A seguir, serdo apresentados os modos de falhas em juntas mecénicas constituidas por

chapas metalicas, bem como, aspectos gerais associados ao projeto de juntas.

ESMAGAMENTO DA PAREDE DO FURO PELO FIXADOR (“BEARING")

O esmagamento ocorrera quando a tensdo gerada pela forca P, exercida pelo fixador
na chapa, possuir intensidade e sentido contrario igual ou superior ao valor da resisténcia ao

esmagamento do material da chapa, como mostra a Figura (6).

A\

\ ‘ ;| F\ﬁ
o b

Figura 6 — Distribui¢@o de esfor¢os na parede do furo e no fixador.

Entdo, tem-se que a tensdo atuante deverd ser inferior a tensdo de esmagamento

(“bearing”) (Cesm):

. P (5)

Onde:
oy = tensdo atuante de “bearing” na chapa metalica
M; = coeficiente de seguranca ao esmagamento da chapa
d = didmetro do furo

t = espessura da chapa
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FALHA DA CHAPA SOB TRACAO OU SOB COMPRESSAO

A resisténcia da chapa sob tragdo ou sob compressao ¢ uma funcdo da relagdo do
diametro do furo com a largura da chapa (d / L), mostrada na Figura (6). Quanto maior for
esta relacdo, menor sera a area de resisténcia a tragdo ou a compressao, até que a tensao
atuante nesta area supere o limite de escoamento do material, ocorrendo, neste instante, a
falha por tragdo ou por compressdo na chapa. Nota-se, também, que o fator de concentragao
de tensdo (por exemplo: quando existir um furo na chapa), conforme mostra a Figura (7)
devera ser considerado. Sendo assim, caso o furo seja circular, tem-se que assumir o triplo do

valor da tensao atuante.

Fator de concentragio de
tensdo para chapas kX a
metalicas unidas mecanicaments 4 ‘[ W

t = espessura

J j J onde;  Ougm < ;5‘
"

g =F /ML)

. F, { : L = largura da chapa
e t{L-d) “ d = didmetro do furo

Figura 7 - Fator de concentragdo de tensdo devido ao furo na chapa.

Desta forma, tem-se que a tensdo atuante causada pelo carregamento externo
F. , amplificada pelo fator de concentragdo de tensdo K, devera ser inferior a tensdo
admissivel (Ga.gm) da chapa, que ¢ dada através dos limites do escoamento a tragdo ou a
compressao do material:

. F

__fa (6)
- t.(L—d)(K)SO-adm
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onde:
6 = tensdo normal atuante na chapa metalica
L = largura da chapa metélica

d = diametro do furo

t = espessura da chapa

F, = carregamento externo

K = fator de concentrag@o de tensdo para uma chapa metalica furada

CISALHAMENTO DO FIXADOR (“SHEAR RIVET”)

O mecanismo de falha através de cisalhamento do fixador (“shear rivet”) ¢ evitado de

tal forma que a tensdo de cisalhamento atuante seja inferior a tensdo admissivel ao

cisalhamento (Tygm):

onde:

* ~ .
T = tensdo de cisalhamento atuante no fixador

F. = forca cortante no fixador

D = didmetro nominal do corpo do fixador

(7)
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A Tabela (1) mostra a tensao de ruptura ao cisalhamento puro em fungao de diferentes

didmetros e materiais de fixadores.

Tabela 1 - Tensdes de ruptura ao simples cisalhamento nos fixadores (MIL-HDBK-5H (1998)).

Didgmetro (D V2| R | S| 3a | 1 | sas ] we | 1as | 12 | vne
Material (Kzi} Forca tftima de cisalkhamento (fh)
1 100 Y
S056(B8) 28 203 363 550 BOZ | 1450 2290 3280
2117-THADY 3 217 338 590 B2 | 1350 2460 3510
2017-T31(D) 3| 247 442 675 ¥I7 ] 1760 | 2790 3970
2007-T3Iy ix 275 494 755 | 1090 | 1970 10 4450
2024-T3 {20y 41 296 531 B15 | L1g0 | 2120 33a60] 4800
Mlonel 49 355 635 973 | 400 | 2540 40201 5730
TOT5-HTS 38 275 494 755 | 1090 | 1970 Jlio] 4450
A-286 CRES 20 — 1726 | 2485 | 4415 | 6906 ]| 9938
Ti-6A1-4Y
& Alloy Steel @5 - - 1822 | 2623 | 4660 | 7200 L0490 | 14280 ] 18650 | 23610
Alloy Steel 108 - - 2071 | 2582 | 5300 | 8280 11930 116240 21210 | 20840
Aldloy Stecl 125 - - 2397 | 3451 | 640 90| L3BT0 | 1879 | 24540 | 31060
H-11 Steel 132 — - 2531 dS | 6480 | 10120 14580 | 19840 ) 25920] 32800

ASPECTOS GERAIS DE PROJETO DE JUNTAS METALICAS

A junta aerondutica ¢ projetada para trabalhar com um coeficiente de seguranga

adequado. Segundo requisitos aeronduticos, este coeficiente pode ser uma fungdo direta da

tensdo de escoamento do material. No caso do esmagamento da chapa (“bearing”), o

coeficiente de seguranga (M) deve ser estipulado, de acordo com as caracteristicas do projeto,

para a definicdo da tensdo maxima atuante (equagdo 5). Desta forma, tem-se que as demais

tensdes maximas atuantes sao dadas por:

(8)

)



22

Assim, a equagdo (8) pode representar a tensdo maxima de trabalho para chapas
furadas sob tracdo ou sob compressdo, ao passo que a equagao (9) pode representar a tensao
maxima de trabalho para fixador sob cisalhamento puro. Desta forma, estas tensdes podem ser
uma funcdo direta da tensdo de escoamento/admissivel do material, considerando-se um

coeficiente de seguranga de 1,5 para o dimensionamento da estrutura.

Carga (Ib)

Carga de
escoamento

J
a4y Deflexdo (in}

Figura 8 — Determinagdo da carga de escoamento através do Método do Modulo Secundario
(adaptado do MIL-HDBK-5H (1998)).

No entanto, os valores de tensao maxima dependem dos valores da tensdo de
escoamento (o.). Segundo a especificacio MIL - HDBK — 5H (1998), a carga de escoamento
da junta, para todos os tipos de fixadores, ¢ definida como sendo aquela que resulta em uma
projecdo imagindria da rigidez da estrutura sobre o eixo de Deflexdo (elongac¢ao) do ensaio da
junta, sendo que o ponto de partida adotado no eixo de Deflexdo corresponde a 0,04 do

diametro nominal do furo (d) (Figura (8)).

O método mais empregado para a determinacao da carga de escoamento ¢ conhecido
como “M¢étodo do Modulo Secundario” e estd mostrado na Figura (8). Consiste na obtengdo

de uma funcao de “modulo secundario”, durante o ensaio da junta, compreendida como a
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linha elastica originada por um ciclo fechado de descarregamento e re-carregamento. O
descarregamento se da at¢ uma redugdo de 10% a 20% do valor da carga estimada de
escoamento (1). A junta entdo ¢é recarregada e a carga de escoamento real ¢ definida pela reta
imagindria (3). A reta imagindria tracejada ¢ paralela a linha eléstica de “modulo secundério”
obtida a partir do re-carregamento do ciclo (2). Porém, ha uma condigdo de contorno admitida
como sendo a deflexdo permanente da junta com valor igual a 0,04 do didmetro nominal do
furo. Vale ressaltar que este procedimento ¢ valido desde que o fixador seja ensaiado na

dimensdo nominal do furo (d), de acordo com a Tabela (2).

Tabela 2 — Furo nominal e didmetro do corpo do fixador (in) (MIL-HDBK-5H (1998)).

— Corpe deformavel Corpe nbo deformavel
D_fﬂmf-‘tm do Dismetro nominal do fure |  Dilmetre neminal do carpd
fixador () Rebites Figsdar de | Fizador de Figadar de

s-&lidfﬁ furo cega | corpo 3blida furd céga
1116 0067 . ..
332 0026 0.093
1 . . 0.112
178 0.1235 0.130 0.125
0.144
] . . 0138 .
232 0,150 0.142 0.156 0,163
0.178
=3 . . 0164 .
s 0.191 0194 0.188 0.108
0207
#10 0.120
#]2 0216
732 - . 0219
4 0.257 0.258 0250 0.259
0273
N6 0,323 0312 0.311
33 0386 0375 0373
6 0238 0436
2 0.500 0.497
26 0.562
58 0.625
ia 0.750
78 0875
1 1.000
1-1'8 1.125
-4 1.250
1-38 1375
1-12 1.500

Para melhor entendimento da Tabela (2), faz-se necessario estabelecer algumas

definigdes, tais como:

* Fixador de corpo deformavel: um fixador cujo corpo ¢ deformado durante o

processo normal de instalagao;
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* Diametro nominal do furo: os didmetros nominais dos furos para fixadores de corpos
deformaveis devem ser de acordo com a Tabela (2). Quando os ensaios sdo realizados
com diametros de furos diferentes daqueles listados, a dimensdo do furo usada deve

ser cuidadosamente avaliada;

* Fixador de corpo ndo deformavel: um fixador cujo corpo ndo deforma durante o

processo normal de instalagao;

* Didmetro nominal do corpo: os didmetros nominais dos corpos de fixadores os quais

equivalem a aqueles usados para dimensdes padroes de parafusos.

Por outro lado, para o desenvolvimento do projeto de juntas mecanicas, ¢ interessante
que haja uma visdo geral do comportamento das ocorréncias de falhas, em funcdo de alguns
parametros, tais como: didmetro nominal do furo (d); espessura da chapa (t). Verifica-se que
ha 3 trechos distintos na curva (Figura (9)), caracterizando o fendmeno de “bearing” (trecho
1), o fendmeno de cisalhamento do fixador (trecho 3) e uma zona de transi¢ao entre esses dois
fenomenos (trecho 2). Na Figura (9), no trecho de falha por “bearing”, tem-se um incremento
acentuado da carga com o aumento da razdo t/d, ao passo que, no trecho de transigdo, este
incremento da carga a ¢ mais lento. Finalmente, no trecho de falha por cisalhamento, verifica-
se que praticamente ndo ha incremento da carga com o aumento da razdo t/d. Isto ¢
plenamente coerente, uma vez que para se evitar falha do fixador, deve-se alterar outros
parametros associados ao mesmo, como por exemplo: material, tipo da cabeca, tratamento

térmico, etc.
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Afalhase da por outros meios: falha na cahega do
fiador e o embutimento da cabega do fixador na

chapa .
prax / dz Falha do fixador por
cisalhamento (3)

Transigdo (2)
Afalha ocorre devido ao
cisalhamento no corpo do
fixador

Bearing (1)

Afalha ocorre pelo esmagamento
dachapa

t/d

Figura 9 — Seqiiéncia dos principais modos de falhas em uma junta metal-metal (MIL-HDBK-5H (1998)).

Verifica-se assim que o projeto de juntas ¢ algo complexo, e, portanto, pode-se
encontrar na literatura diversas contribuigdes que tratam sobre este assunto. Uma dessas
contribuigdes que merece destaque ¢ o trabalho desenvolvido por Morris (2004). O referido
pesquisador estudou a possibilidade de definir uma expressao padrao, bem como, métodos de
ensaios para a determinacdo da flexibilidade de uma junta. Dessa forma, a flexibilidade da
junta ¢ uma medida da influéncia dos elementos que a constitui, tais como: rebites; parafusos;
pinos e metais. A flexibilidade da junta ¢ um importante parametro na determinagdo da vida

em fadiga de uma junta aerondutica, sendo que a mesma pode ser definida como:

5 (10)
f= F

onde:

0 (A1) = elongacdo da junta em fung¢do da presenca do fixador.

F, = carga externa.
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Vale ressaltar que a carga externa (F,) pode ser dividida em outras forgas como mostra
a Figura (10):
» Fpp = carga de “bypass”;
» Fy = carga de “bearing” (atua entre o corpo do fixador e o furo da chapa);

» Fy = carga de fric¢do (atua entre o contato das chapas da unido).

Fa = Fbr + Fbp +Ffr
fFa fFa
F* = r + l'él

h

Fbr

La Ftp F*r

Figura 10 — Defini¢do das cargas que agem em uma junta metalica, Morris (2004).

Por outro lado, a carga transferida para a chapa tem uma grande influéncia na vida em
fadiga da junta como mostra a Figura (11). Sendo que esta carga ¢ mais significativa para a

primeira fileira de fixadores.

Nota-se assim que a flexibilidade do fixador exercera influéncia preponderante na vida

em fadiga da junta.
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Carga absorvida pelo
n° de rebites na fizador distribuida em
uniSo fatores

M d

oo 4 ' |

Figura 11 — Influéncia da carga transferida no comportamento da fadiga em juntas rebitadas sob cisalhamento,
Morris (2004).

A conclusdo de que a flexibilidade do fixador sera fundamental para a vida em fadiga
da junta ¢ confirmada através da Figura (12), pois a mesma exerce forte influéncia sobre a
carga transferida para os demais elementos da junta. Considerando que a carga Fy ¢ dada pela
soma da carga de “bearing” F,. com a carga de friccdo Fy, tem-se que com o aumento da
flexibilidade dos fixadores, a carga transferida para a chapa reduz drasticamente, de 50% da
total, até valores abaixo de 10% para juntas simples em aluminio (“single lap joint - SLJ”) e

ara patamares iguais a 30% para juntas duplas em aluminio (“double lap joint - DLJ”).
p



28

Razao de carga transferida no
primeiro rebite (FIt / Fa)

@ 50 25575
50 4 —— pe———
SK25 {aluminio)
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20 25x2% Snls
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os L[] 2 L B B 0 20 ] i MIN

Fator de Flexibilidade

Figura 12 — Influéncia da flexibilidade em funcdo da transferéncia de carga, Morris (2004).

Experimentalmente, o fator de flexibilidade do fixador pode ser medido usando-se
corpos de prova sob cisalhamento, empregando extensometros montados com dois fixadores

dispostos de forma simétrica conforme mostrado na Figura (13).

Posicao dos
extensdmetros £3

Figura 13 — Configuragdo de ensaio sob cisalhamento para junta padrdo, Morris (2004).

De acordo com a especificacdo acima mencionada, as seguintes equagdes devem ser

consideradas:
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Al 11
f;otal = Fa ( )
Frapa = - conde =1=1, +%13 +1, (12)
chapa
(13)

fﬂxador = 2(-flotal - fchapa )

Segundo Morris (2004), a flexibilidade de uma junta pode ser obtida por meio de uma

curva carga-deslocamento, como mostra a Figura (14).

Carga (N} & Carga dltima

@
Carga de ’

escoamento _
i _ _f

Extensdmetro
desconectado

Regiao elastica
projetada // linha G-1

r G
—=] = Compensacio do Dezlacaments total da
deslocamento junta (mm})

Figura 14 — Metodologia para a determinacdo do fator de flexibilidade total da junta (adaptado de Morris
(2004)).

Vale destacar que varios parametros podem ser considerados como influenciadores

potenciais na flexibilidade da junta:
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- Configurac¢ao da junta: quase todas as analises consideram o caso de uma junta
simples (“single lap joint”) contendo dois rebites. Observou-se que a flexibilidade total
medida para uma junta simples foi, aproximadamente, duas vezes maior do que para uma

junta dupla (“double lap joint™);

- Expansao do furo: se bem nivelado e ajustado, um fixador ir4 influenciar a tensao
ao longo do seu corpo e ao redor do furo. Uma tensdo residual gerada por uma interferéncia
de montagem também afetard o comportamento da junta. Este efeito fica bem visivel através

da Figura (15).

Do = didgmetro do furo
Fator de Dot t = espessura da chapa
Flexibilidade (f) 4 3 ag

80 ~+r —

i —
70 | |N2024 T3 I l

E - 1
= 60
B r —&— sem interfréncia
E 50 —@— com interferéncia
40
30 |
20 F
1[]: s L i ) - M - 1 -
0.2 0.25 0.3 035 0.4 0.45 0.5

/Do

Figura 15 - Ensaios comparativos.

- Tipo do fixador: pode-se esperar que uma junta parafusada tenha uma resposta

diferente de uma produzida com rebites forjados, por exemplo.

- Tipo da cabeca do fixador: a maioria dos modelos tedricos adota que a cabega dos
elementos mecanicos permanece nivelada (cabega plana) com a superficie da chapa e que

somente o centro do corpo se deforma.
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- Condicao das superficies de atrito: a condicdo das superficies de contato podem
também influenciar na friccdo entre elas. Ao se aplicar teflon entre chapas polidas, ficou

demonstrada uma pequena influéncia desta acao.

- Rigidez na direcao da espessura: cuidados especiais devem ser tomados no caso de
uma configuragdo hibrida de uma unido em metal — compdsito, no sentido de se evitar que a
cabeca do fixador danifique a parte metélica, se esta for muito fina, ou a parte em compdsito,
provocando danos permanentes, tais como: entalhes; delaminacdo; embutimento, etc. Tais
danos sdao menos predominantes quando sdo empregados fixadores em furos escariados

(Figura 16(a)), e sao mais predominantes em furos comuns (Figura 16(b)).

(@) (b)

Figura 16 — (a) CDP configurado com fixador e furo escariado; (b) CDP convencional, Morris (2004).

Sumarizando, tem-se que quanto maior a flexibilidade dos fixadores, menor serd a
carga transferida para as chapas da jun¢do, e, entdo, haverd um acréscimo da durabilidade
(vida em fadiga) da jungdo. Vale ressaltar que o principal foco do presente trabalho ndo ¢ o

estudo da fadiga e sim do comportamento quase-estatico da estrutura. No entanto, o processo
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completo de uma andlise de fadiga, com previsao de vida de estruturas criticas, passa

primeiramente por uma analise estatica das referidas estruturas.

2.2.2 MECANISMOS DE FALHAS: COMPOSITOS

As normas técnicas MIL-HBK-17-1F e MIL-HDBK-17-3F (2002) abordam falhas em
unides mecanicas formadas, exclusivamente, por materiais compositos. Uma importante
analise em ensaios de jungdes € a sele¢ao do tipo de método de ensaio com a devida atengdo
ao modo de falha. A ocorréncia de um modo particular de falha na unido esta relacionada,
dentre outros efeitos, com a geometria e com a seqiiéncia de empilhamento das laminas. As
juncdes fixadas mecanicamente em material compdsito podem falhar por diversos modos,
como sera evidenciado posteriormente. A provavel ocorréncia de um modo particular de falha
pode estar relacionada com o didmetro do fixador (D), com a largura do laminado (L), com a

distancia de borda (e), com a espessura (t) € com o passo (p), conforme mostra a Figura (17).

[3:]

T Si7 [ t
I I i
D
6D (p)
L L

Figura 17 — Fatores que influenciam no modo de falha.
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A seguir, serao apresentados os principais modos de falhas em juntas mecanicas

constituidas por compo6sitos poliméricos refor¢ados.

FALHA POR TRACAO E COMPRESSAO
As falhas por tracdo ou por compressdo, na sec¢ao critica (sec¢do onde esta localizado

o furo), ocorrem em funcdo do didmetro do furo da placa em compoésito. Quanto maior for
este didmetro, menor sera a d4rea resistente a forga de tracdo ou de compressdo e,
conseqlientemente, menor serd a tensdo admissivel da estrutura. A tensdo atuante para um
laminado fixado mecanicamente passa a ser um valor especifico de tensdo (c’m) como o
definido por Suong e Tsai (2002). Os referidos pesquisadores desenvolveram diretrizes de
projeto, considerando uma unido hibrida metal-compdsito, como uma funcdo da tensdo
atuante no material metalico. Partindo das hipoteses mostradas pelas equacdes (14) e (15), um
fator de concentragdo de tensdes para um laminado ¢ obtido através da equagdo (16). Este
fendmeno ocorre quando fica caracterizado um incremento na tensdo atuante (c), por
exemplo, para o caso de uma leve pressdo de montagem do rebite (normalmente desprezada),

deve ser computado o acréscimo da tensdo ¢’y de acordo com a Figura (18).

o, >c (14)

Em uma regido onde:

<o (15)

Glocul de ruptura global de ruptura

Tem-se que a tensdo atuante no laminado ¢ dada por:

(16)
o, =0 1+\/2 /£—v12+£
E2 G12
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Onde:

E; e E; = modulos de elasticidade nas diregdes 0° e 90°, respectivamente
G12= moddulo de elasticidade ao cisalhamento
vy = coeficiente de Poisson

o’ = ¢ a tensdo atuante na extremidade adjacente ao furo da juncdo

| 1 metal

_,
/\
&3
PEETTERTTTT

Figura 18 — Tensao no laminado acrescida do seu fator de concentragao, Suong e Tsai (2002).

A ruptura € caracterizada pela insuficiéncia de empilhamento de fibras na direcdo do
principal carregamento (0°) e também pela pressao lateral exercida pelo fixador na parede do

furo. A Figura (19) ilustra esta ocorréncia.

secpdo
Critica

Figura 19 — Modo de falha por tragdo (MIL-HDBK-17-3F (2002)).
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FALHA COMBINADA POR TRACAO E CISALHAMENTO

Estas falhas podem ser compreendidas como uma combina¢ao dos modos de falhas
por tragdo e por cisalhamento. Ocorrem quando a sec¢do critica possui pouca distdncia de
borda, ou seja, ha pouco material entre a borda do furo da placa e a aresta lateral da mesma.
Isto promove uma baixa resisténcia ao cisalhamento a a¢ao dos esforcos externos solicitantes.
Os danos originam-se por meio da tragdo pura na seccdo critica, ou, na grande maioria dos
casos, iniciam-se na extremidade da aresta lateral antes de iniciar-se nas adjacéncias do furo,
como mostrado na Figura (20). Nesta situa¢do, a falha deu-se por tensdes combinadas de
tracdo e cisalhamento.

Tensdes de

tracdo
A

Tensdes de
cizalhamento

e

Figura 20 — Modo de falha combinado por tragdo e cisalhamento (MIL-HDBK-17-3F (2002)).

FALHA POR “BEARING™”

Define-se “bearing” como sendo o esmagamento do furo provocado pela pressdo
exercida pelo fixador na parede do furo, devido ao carregamento externo, como Visto
anteriormente. Quando esta pressdo € excessiva, conduz para uma mudanca na forma circular

do furo como mostra a Figura (21(a)), ou entdo, na ocorréncia de delaminagdes, como mostra
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a Figura (21(b)). Desta maneira, a tensdo de “bearing” (o1,) na parede lateral do furo, torna-se
semelhante, matematicamente, a aquela de esmagamento (G.sm), como fora dimensionado,
anteriormente, para materiais metalicos.

O furo assume

um formato Delaminacio das
‘obilonga® catnadas

(a) b

Figura 21 — Modo de falha por “bearing”: (a) defeito na forma circular; (b) delaminac¢do no laminado
(MIL-HDBK-17-3F (2002)).

Os ensaios podem ser realizados em corpos-de-prova (CDPs) projetados tanto em
juntas simples (“single lap joint” — significa dizer que os ensaios corresponderdo ao simples
cisalhamento), como em juntas duplas (“double lap joint” — significa dizer que os ensaios

corresponderdo ao duplo cisalhamento), através dos seguintes procedimentos:

» Especificagio ASTM D 5961 — Procedimento A: estabelece requisitos para

ensaios ao duplo cisalhamento, como mostra a Figura (22(a));

» Especificagdo ASTM D 5961 — Procedimento B: estabelece requisitos para

ensaios ao simples cisalhamento, como mostra a Figura (22(b)).
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Figura 22 — Ensaio de “bearing” e do modo de falha até a ruptura: (a) Procedimento A (duplo cisalhamento); (b)
Procedimento B (simples cisalhamento), ASTM 5961 (2007).

No caso do simples cisalhamento pode ocorrer o rompimento do fixador em uma

secgdo transversal do seu corpo. Conseqiientemente, no duplo cisalhamento o rompimento

pode ocorrer em duas seccdes transversais no corpo do fixador, conforme mostram as Figuras

(23(a)) e (23(b)), respectivamente.

T :
]
(a) ()

Figura 23 — Cisalhamento no fixador: (a) simples; (b) duplo.

A verificagdo do efeito “bearing” ¢ do modo de falha que caracterizou a ruptura do
CDP ¢ mais comum utilizando-se configuragdes para suportarem ao simples cisalhamento,
resultando em elevadas concentragdes de tensdes nas paredes dos furos, quando comparadas
com configuragdes para o duplo cisalhamento as quais possuem uma area maior de resisténcia
ao “bearing”, devido a diferenca de espessura entre ambos. Em outras palavras, os valores

das tensdes que causam falhas por “bearing”, observadas nos ensaios de duplo cisalhamento,
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nao podem ser especificados para aplicagdes em juntas submetidas ao simples cisalhamento,
ou seja, os valores das tensdes que causam falhas ao simples cisalhamento sdo mais
significativos para os projetos de estruturas aeronauticas unidas mecanicamente. Isto justifica,

em parte, o emprego de SLJ (unides simples) no presente trabalho.

Os ensaios ao duplo cisalhamento s3o utilizados somente para avaliarem os diferentes
tipos de materiais e suas combinacdes na formacdo de unides em compositos como mostra a
Figura (24), por exemplo: matrizes (poliméricas; metalicas e cerdmicas), reforcadores (fibra
de vidro; fibra de carbono; titdnio e outros) e fixadores (aluminio; aco; monel; titanio e
outros). Como visto anteriormente, os dados obtidos nestes ensaios ndo sdo usados para fins
de projeto da junta, mas, unicamente, para comparar os diferentes tipos de jun¢des produzidas

em materiais compositos e seus fixadores.

CDP

Eszpacador

Figura 24 — Ensaios comparativos por duplo cisalhamento.

Nota-se ainda, que a configuracdao de ensaio de “bearing” ao simples cisalhamento ¢
mais representativa para a maior parte das aplicagdes de jungdes mecanicas aeronauticas. A
superposicao simples induz cargas ndo somente de cisalhamento no fixador e de

esmagamento na parede do furo, mas também de flexdo (Momento Fletor Secundario) nos
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pontos de unido como mostra a Figura (25), enquanto que na de superposi¢ao dupla o efeito

das tensdes devido a flex@o sdo nulos como mostra a Figura (26).

Momento Fletor

devido ao
dezalinhamento da n

Carga

¥
— ]

Figura 25 — Efeito do carregamento externo em unides simples.

Disposttive de
ErISalo

Flexio nula dewnido
a0 almhamento da
carga

|4

1——';:;‘_&; 1

Figura 26 — Efeito do carregamento externo em unides duplas.

Os CDPs de unides simples necessitam ser adaptados através da aplicacdo de calgos de
acordo com a Figura (27), para assegurar que o alinhamento da linha de carga nas superficies
sobrepostas das duas placas unidas, anulara, ou entdo, minimizarda o Momento Fletor

Secundario. Tal orientacao foi utilizada para o desenvolvimento do presente trabalho.

Figura 27 — Calgo para anular ou minimizar o efeito do Momento Fletor Secundério nas unides simples.
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Sumarizando, conclui-se ainda que ensaios para verificagdo de resisténcia ao
“bearing” devam ser realizados em unides de superposicdo simples, pelo fato das mesmas
apresentarem ampla aplicagdo em estruturas aeronauticas reais. A limitagdo do ensaio ¢ a
tolerancia do calgo. Vale ressaltar sobre a dificuldade de se ter especificagdes em relacdo a
utilizagdo dos calgos entre as camadas dos laminados para eliminar o desalinhamento das
cargas ¢ o0 Momento Fletor Secundério. No entanto, a espessura do calgo tem uma grande
influéncia na resisténcia ao “bearing”. Uma pratica aeroespacial comum ¢é a aplicagdo de
calco de aluminio, de espessura equivalente a do laminado e com tolerancia maxima admitida

nas suas dimensdes de 0,03 in (0,762 mm).

A configuragdo simples de CDPs com dois fixadores, conforme ASTM D 5961
Procedimento B (2007), pode ser usada ndo somente para obten¢do de dados de projetos, mas
também para avaliacdo do comportamento dos fixadores. Além dos fixadores, esta geometria
do CDP permite que seja avaliada a resisténcia ao “bearing”, juntamente com a carga de
desvio (“by-pass”), na forma de tensdo de tracdo nas duas placas. Vale lembrar que a carga de
“by-pass” ¢ aquela que ndo foi absorvida pelos elementos de fixagdo, como ja foi abordado
anteriormente. Em outras palavras, nesta condi¢do, ndo esta sendo avaliado o puro “bearing”,
pois uma parcela do esfor¢o externo solicitante vai ser transformada em tensdes de tracdo. O
nivel da carga de tragdo devido ao “by-pass” serd baixo para a configuracdo especificada
nesta norma, porém, quaisquer variagdes nas combina¢des dimensionais dos CDPs (D; e; L; t
— Figura (27)) devem ser padronizadas para assegurar que a transferéncia da carga por meio
do “by-pass” ndo ultrapasse 20% da prevista para a falha por tragdo nos laminados da junta.
Além disso, tem-se que a falha nos fixadores, através do seu embutimento no laminado, como
mostra a Figura (28), bem como os demais modos de falha do fixador apresentados na Tabela

(3), fornecem uma medida de resisténcia da junta para um particular tipo de fixador.
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Figura 28 — Modo especial de falha no fixador e no laminado.

Tabela 3 — Modos de falhas mais comuns observados nos fixadores (MIL-HDBK-17-1F (2002)).

TIPO DA FALHA DENOMINACAO

Falha pela Deformacdo Concava na Cabega

Falha por Cisalhamento na Cabega

Falha por Cisalhamento na Area de
- por Cisal :
Interse¢do “Cabega x Corpo
[j:ﬂ] Falha por Deformagao
Dja Falha por Tragao no Corpo

Falha por Tracdo na Interse¢do “Cabega x

D: o

D:“: Falha por Tracao/Cisalhamento no Corpo

Uma das vantagens das unides fixadas mecanicamente em relagdo as unidas por

processo de colagem reside na possibilidade da desmontagem das mesmas.

Dados de ensaios demonstram que a reducao da resisténcia ao “bearing”, nos pontos

de fixacdo das juntas em compdsitos, depende praticamente do diametro do fixador; da
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espessura do laminado; da espessura dos calgos e do tipo do material do cal¢o. Segue na
Figura (29) um exemplo de curva da reducdo da resisténcia, considerando-se a relagdo do

diametro (D) do fixador e a espessura (t) do laminado.

Fator de redugdo {f1)

1.1 -

101 S
09
0.8
07
0.6 T T T T T
V] 1 2 3

D st
Figura 29 — Fator de reducéo da resisténcia ao “bearing” em funcdo da razéo D/t (MIL-HDBK-17-1F (2002)).

O fator de reducdo (f7) indica que para uma dada espessura da placa, quanto menor for
o didmetro do fixador (D), maior serd a perda da resisténcia ao “bearing” no laminado. Para

que ndo ocorra esta perda € necessario que o projeto considere uma relagdo D/t superior a 2,2.

Por outro lado, a Figura (30) mostra através do fator de reducao (f;) como os calgos
podem influenciar na queda da resisténcia ao “bearing”. Em outras palavras, o projeto dos
calgos tem que contemplar a tolerancia dimensional de usinagem ou laminagdo de 0,03 in
maxima e ndo especificar, para sua confec¢do, material poroso ou entdo materiais muito
elasticos (por exemplo: borracha) que produzem um efeito de mola. Assim, os calgos devem
ser fabricados em material metalico (chapa) ou em compdsito reforcado para serem rigidos.
Desta maneira, praticamente, nao havera perda da resisténcia ao “bearing” na parede do furo

da placa.
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Fator de reducao {f2)
1.1

10fee /_ Calgo Sélido

—
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0.00 0.02 0.04 0.06 0.08

Tolerfncia do calgo (i)

Maxima permitida para estruturas aeronauticas

Figura 30 - Fator de redugdo da resisténcia ao “bearing” em fung¢do do calgo, Mil-Hdbk-17-1F (2002).

A tensdo de “bearing” admissivel para um particular sistema de material ¢ obtida por
meio do emprego de ensaios com configuragcdes que minimizam ao maximo a flexdo no
fixador, a fim de se obter uniformidade na tensdo através da espessura, como demonstrado

anteriormente.

FALHA POR “BEARING / BY — PASS”

De acordo com os comentarios mencionados, ¢ importante que se obtenha dados que
demonstrem a transferéncia de carga por “by-pass” nos projetos de estruturas em composito,

presentes em jungdes mecanicas.

A tensdo de “by-pass” atuante (0y,p) pode ser definida pela equagdo (17) como sendo a
diferenca entre a carga total aplicada (P,) e a absorvida pela parede do furo (Pf), devido a
presenca do fixador, dividida pela area da secc¢do transversal total do laminado como mostra a

Figura (31):
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P, (17)

Onde:

oy, = tensdo de “by — pass”

P, = carga total aplicada

P¢ = carga absorvida pela parede do furo

Py, = carga de “by-pass”

t
-
il =t L ™ ] .
(= Fu Cargade By T
Pass

Figura 31 - Defini¢do das cargas combinadas por “bearing” e “ by-pass”.

O carregamento por “bearing” e “by-pass” sempre ocorrera quando existir carga no
fixador. Desta forma, verifica-se que os projetos aeronduticos de juntas fixadas
mecanicamente contemplam cinco possibilidades de falhas no laminado como uma fun¢ao da

carga no fixador versus a deformagao nos elementos da jungdo, como mostra a Figura (32).
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Figura 32 - Exemplo de interagdo de “bearing” e “by-pass” (MIL-HDBK-17-1F (2002))

Na Figura (32), para a tensdo de “bearing” nula (fixador descarregado), a falha se da

por tracdo (ponto A) ou compressdo pura (ponto E). Por outro lado, quando a tensdo de

xima, tem-se que as resisténcias de uma junta de fixador Uinico, onde a reagao

4

“bearing” ¢ ma
ao carregamento se da neste fixador, representam as resisténcias ao puro “bearing” para a

tragdo e compressao, respectivamente, tem-se os pontos C e C’. Na pratica, os pontos C ¢ C’
ndo sdao muitos diferentes, tanto que um ensaio de tracdo para avaliacdo do limite de
resisténcia ao puro “bearing” ¢ normalmente suficiente. Quando ocorrer uma situagao
combinada de tensdao de “bearing” e “by-pass”, automaticamente havera uma diminui¢ao nos
limites de resisténcia a deformacdo por tragdo e compressdo. As linhas A-C e E-C’
demonstram este fendmeno, respectivamente. Os pontos da Figuras (32) podem ser diferentes

para cada tipo de laminado; tipos de fixadores e condi¢des ambientais, contudo, inimeras

variagOes podem ser representadas por este levantamento.
O método de ensaio recomendado para “bearing” e “by-pass” deve fornecer um

carregamento, exclusivamente para o fixador, independentemente dos outros elementos da
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junta, sendo que a carga ¢ medida diretamente neste elemento mecanico. Assim, a tensdao de
“bearing” pode ser calculada sem necessitar das medidas de deformagao nos outros elementos
da unido. As instalagdes de ensaios requerem uma ou mais células de carregamento separadas
da maquina o que ¢ um fato complicador para os procedimentos de testes. Pesquisadores
desenvolveram equipamentos especializados para sincronizar o carregamento entre o
elemento mecanico e o CDP. Um exemplo disto pode ser visualizado na Figura (33), que

mostra um sistema de ensaio desenvolvido pela NASA-Langley Research Center.
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Figura 33 - Esquema de um sistema de ensaio “bearing” e “bay-pass” desenvolvido pela NASA
(MIL-HDBK-17-1F (2002)).

Nota-se ainda pela Figura (34) que o CDP possui um furo adicional para evidenciar se

ocorreu qualquer falha por cisalhamento no laminado, devido ao carregamento externo.
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Figura 34 - CDP para ensaio de “bearing” e “by-pass” (MIL-HDBK-17-1F (2002)).

FALHA POR CISALHAMENTO

A tensao admissivel de cisalhamento na placa devido ao carregamento externo € a sua
capacidade de resistir a falha por cisalhamento puro, correspondente a um dado carregamento

externo, como mostra a Figura (35).

Areas resistentes
ao cisalhamento

Fcs

P

Figura 35 — Modo de falha por cisalhamento (MIL-HDBK-17-3F (2002)).

A tensdo de cisalhamento (T.) atuante ¢ dada através da equagdo (18), como segue:
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F (18)

onde:

F s = forca de cisalhamento

e = comprimento da area resistente (distancia de borda)

t = espessura do laminado

As jungdes em compdsitos sdo, normalmente, projetadas para evitar este modo de
falha. Contudo, uma redu¢do na distdncia de borda (e) no seu valor tipico de trés vezes o
diametro do fixador (3D), pode induzir o CDP a falhar por cisalhamento. Desta maneira, estes
CDPs, conjuntamente com procedimentos especificos, sdo usados para determinar a
resisténcia ao cisalhamento na unido. O modo de falha ao cisalhamento em unides de
composito fixadas mecanicamente, pode ser evitado pela manutencao da distdncia minima de
borda e uma seqiiéncia de empilhamento com nimeros adequados de camadas a + 45° ¢ 90°.
Na realidade, seria muito dificil criar um modo de falha ao cisalhamento limite de projeto,
considerando-se somente a distancia “3D”, sem que houvesse a existéncia de um agrupamento
excessivo de camadas na direcdo do principal carregamento (orientadas a 0°). Em
contrapartida, em algumas situacdes, particularmente em retrabalhos ou reparos, distincias
pequenas de borda podem ser produzidas. Neste caso, a capacidade da resisténcia dos
laminados ao cisalhamento deve ser conhecida, obrigatoriamente, na situagdo em que o

laminado ndo falharia por cisalhamento na distdncia nominal (tipica) de borda.

Embora um CDP para ensaio ao puro “bearing” seja usado também para determinar a
sua resisténcia ao cisalhamento, interpretacdes erroneas t€ém ocorrido na andlise de ensaios,
onde se imagina que uma pequena relacdo de e/D reduz a resisténcia ao “bearing” de uma

junta. Na realidade, os CDPs com pequenas relacdes de e/D falham preponderantemente na
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parte inferior da junta por cisalhamento do que por “bearing”. A falha por “bearing” altera o
formato circular do furo e provoca a delaminagdo nas camadas do laminado. A Figura (36)
representa o deslocamento do macho paralelo a diregcdo das fibras, na forma de dispositivos de

ensaios, para a obtencao das tensdes maximas ao cisalhamento.
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Figura 36 - Modos de falhas por cisalhamento devido a agdo dos esforgos externos solicitantes.

A forma do modo de falha variar como uma fun¢do da razdo e/D e do empilhamento
das camadas ¢ ilustrada na Figura (37). Entre os varios resultados apresentados, destaca-se
uma faixa constante de tensdo de falha por cisalhamento, contrariamente a tensdo de
“bearing” e a variagdo da relacdo e/D. A falha por “bearing” somente foi obtida quando se
atingiu uma relagdo e/D igual a 2,5, considerando uma tensao de aproximadamente 125 Ksi e
para um laminado de configuragdo com maior nimero de camadas orientadas a 45° ¢ 90°
(Figura (37)). Os dados também mostram uma reducao na resisténcia ao cisalhamento quando
ha o empilhamento a 0°, ou seja, na dire¢do principal do carregamento (Figura (37)).
Contudo, os dados para laminados com 50% ou mais do empilhamento concentrado na
direcdo do principal carregamento mostram falhas por cisalhamento para uma mesma faixa de

tensao, independentemente da distancia da borda (e) ser igual a 2D ou 8D. Entdo, conclui-se
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que um acréscimo adicional na distancia de borda, exclusivamente, ndo pode ser
representativo para aumentar o limite de resisténcia ao cisalhamento de laminados com
elevada concentragao de fibras na dire¢ao do principal carregamento. Como prevencao a falha
por cisalhamento, primeiramente, deve-se evitar grandes concentragcdes de empilhamentos dos
reforgadores naquela dire¢do e especificar, no minimo, a distancia tipica de borda (3D). A
conclusdo ¢ que a resisténcia ao cisalhamento ¢ mais dependente do empilhamento do

laminado do que da distancia de borda (e).

Tensdo de Bearing (ksi)

Falha por Bearing - Todos os demais
pontos falharam por Cisalhamento

1

720 - - - Resisténcia ao Bearing

Resisténcia ao Cisalhamento

Simbolos Fechadaos possuem uma e/D =19
concentragdo maior de camadas
¥ — na diregio do principal
carregamento

Simbolos Abertos possuem uma
concentragio maior de camadas a

45 2 90
m i
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Figura 37 - Dados de falha para “bearing” em fungéo do cisalhamento, devido ao carregamento externo, como
uma fungio das tensdes de “bearing” e cisalhamento (MIL-HDBK-17-3F (2002)).

Por fim, em funcdo das juntas simples sempre estarem presentes nas estruturas
aeronauticas e ainda das mesmas ndo poderem falhar em servigo, elas continuam sendo, até os

dias de hoje, objeto de estudo de varios pesquisadores.
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JUNTAS CRAVADAS E COLADAS

Segundo Less e Makarov (2004), as resisténcias em sistemas de unides conectadas
mecanicamente e coladas sdo combinadas para desenvolverem um sistema de conexao
melhorado para estruturas em materiais compositos. O principio do aumento da resisténcia €
baseado na inser¢do de pinos de pequenos diametros através de uma jungdo colada. Os pinos
comportam-se como reforgos locais nas regides altamente solicitadas das juncdes, capacitando
uma junta colada absorver um incremento de carga antes da falha. Em uma série de ensaios
em amostras do tipo “single lap joint” (junta simples), usando amostras de polimeros
reforcadas com fibra de vidro somente colados e somente pinados, os pesquisadores
observaram a ocorréncia de mecanismos de falha na regido da junta. Por outro lado, as
amostras unidas por pinos e coladas simultaneamente falharam distante da unido, aliados a um
razoavel aumento do carregamento que causa a falha. Estas caracteristicas intrinsecas foram
obtidas considerando-se o material do pino, didmetro do pino, nimero de pinos e

possibilidades de configuracdes como mostra a Figura (38).
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Figura 38 - Junta unida por pinos e colada formada por material compdsito, Lees e Makarov (2004).

Os resultados demonstraram o potencial dos sistemas pinados e colados. Contudo,

trabalhos adicionais sdo necessarios para confirmar a sensibilidade dos resultados variando-se
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parametros; tais como: o tipo das fibras; a geometria da regido de sobreposic¢ao (“overlap”); a
interface colada e a configuragdo da junta. No estudo de Lees e Makarov (2004), o ensaio foi
conduzido usando uma maquina de tragdo de 15 toneladas a uma velocidade de 1,0 mm/min,
como mostra a Figura (39). Embora a area colada estivesse paralela no inicio de cada ensaio,
o momento fletor induzido pela geometria do CDP ao simples cisalhamento causou um
significante re-alinhamento na unido. Para a maioria dos casos, trés CDPs foram ensaiados

para cada particular combinagdo de parametros da jun¢do mostrados na Figura (40).

Figura 39 - Ensaios ao simples cisalhamento, Lees e Makarov (2004).

Os autores concluiram que em aplicagdes reais de unides formadas por matrizes
poliméricas com refor¢adores de fibra de vidro e submetidas ao cisalhamento puro, quando a
vida em servi¢o exigir um acréscimo no limite de resisténcia, uma opc¢do de projeto ¢ a
aplicacdao das jungdes do tipo “pinado e colada”. Além disso, corretamente projetadas, as
jungdes unidas por pinos e coladas apresentaram patamares de resisténcia superiores aos das
jungdes somente unidas por pinos ou coladas isoladamente. Por fim, o didmetro e a
quantidade de pinos, sua disposicdo, bem como a configuracdo da unido, sdo fatores

importantes de projeto para determinar uma melhor distribuicdo da carga nos pontos de



53

cravagao e, conseqiientemente, capacitar a junta para suportar um aumento na solicitacdo dos

esforcos externos.

10
I

T

W 5 TN TG
a4 (BE) (AB)

—His

el

=
=
==
=

5
— I
§
|
1
1

— -.— -I
‘-"'_;.1,__

T T——T 1= P— ¥ 1
W5 15 15 s
{AD) (A12) {A35)

Figura 40 - Alguns exemplos de pardmetros particulares da jun¢do, Lees e Makarov (2004).

Matsuzaki, Shibata e Todoroki (2007) propuseram o estudo de um método de
formacao de unido hibrida metal-composito juntamente com a investigagdo experimental da
sua resisténcia. Buscando um melhor desempenho, foi desenvolvido outro tipo de unido
hibrida, usando uma chapa em liga de aluminio Al 5052-F e uma chapa em material
compdsito de resina epoxi refor¢cada com fibra de vidro, unidas mecanicamente por fixadores,
bem como, coladas por adesivo. Os ensaios realizados para verificagdo da resisténcia ao
simples cisalhamento em unides “Single Lap Joint” demonstraram que as jungdes hibridas em
metal-composito propostas possuem uma resisténcia ao cisalhamento maxima 1,84 vezes
superior a da jun¢do hibrida unida simplesmente pelo processo mecanico (cravada). A
ilustracdo esquemadtica da Figura (41) mostra a formagdo de uma unido hibrida metal-
compdsito. O método proposto requer um processo de cura unico, tanto para parte em
material compdsito, quanto para a area de colagem entre as partes, obtendo-se uma maior
eficiéncia na unido. Neste processo de fabricagdo, os parafusos sdo instalados no laminado
ainda “seco” (ndo impregnado com resina epoxi), antes do processo de cura. Os furos sdo

confeccionados por ferramentas de corte, de forma que, apés a montagem do parafuso, as
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camadas de fibra de vidro permanecam integras, ou, em outras palavras, sem apresentar
descontinuidade de forma, evitada pela ndo interferéncia do fixador com a fibra. A
concentragdo de tensdo pode ser diminuida, desde que a folga entre o elemento fixador e o
furo da placa seja preenchida com resina abundante. Estas a¢des impedem que ocorra uma
diminui¢do no limite de resisténcia a fadiga. Complementarmente, desde que os fixadores
estejam revestidos totalmente pela resina durante o processo de cura, a junta permanecera
perfeitamente impermeavel e resistente a corrosdo, sendo adequada para especificagdo em

estruturas aeronauticas.
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Figura 41 — Ilustracdo esquematica de uma unido hibrida entre uma chapa de aluminio e um laminado de matriz
polimérica refor¢ada com fibra de vidro, Matsuzaki, Shibata e Todoroki (2007).

Os autores Matsuzaki, Shibata ¢ Todoroki (2007) utilizaram os Padrdes Industriais
Japoneses (“Japanese Industrial Standards — JIS K 6850”) para o projeto dos CDPs das
jungdes hibridas em metal-composito, unidas pelo processo mecanico ¢ de adesdo (colagem),
que foram confeccionadas na forma de “Single Lap Joint”. Este método de ensaio estabelece
procedimentos para verificacdo da resisténcia ao cisalhamento na area fixada-colada, através
do carregamento por tragdo. O laminado é formado, entdo, por camadas empilhadas a 0° e 90°.
As camadas a 0° estdo localizadas na dire¢do longitudinal do CDP e as camadas a 90° ficam
em contato com o aluminio (parte metalica da junta). Vale ressaltar que o CDP pode ser

especificado para uma ou duas fileiras de parafusos. Os parafusos sdo inseridos nos furos da
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chapa de aluminio, conjuntamente com as mantas de fibra de vidro totalmente ‘“seca”
dispostas sobre esta. Nesta etapa, ndo sdo admitidos danos de descontinuidade causados pelo
fixador na manta de fibra de vidro. Em seguida, a resina epdxi ¢ depositada para impregnar a
fibra e os vazios entre os elementos fixadores e as partes que compdem a unido. O laminado ¢
formado por trés mantas de fibra de vidro e a montagem ¢ feita com o auxilio de parafusos e

porcas, como mostram as Figura (42 (a)) e (42 (b)).

a Laminado Liga de aluminio
[ \l + I‘ 1 l—}f—\
= 7 Ii T ]

5, .8 “\ Fizador
¢
1 b
i []
: Wy : l,“_:i
i o @ |
20 38
1=2.5 = 2
e 100 |

Unidade: mm

Figura 42 — Junta hibrida entre laminado refor¢ado com fibra de vidro e chapa de aluminio: (a) Configuragdo do
CDP; (b) CDP ensaiado, Matsuzaki, Shibata e Todoroki (2007).

Os pesquisadores realizaram ensaios em cinco CDPs somente colados; trés CDPs
simplesmente parafusados e seis CDPs parafusados e colados. A resisténcia da junta foi
definida pela equacdo (19) a qual possibilita comparar o comportamento das juntas “coladas”;

“parafusadas” e “parafusadas-coladas”, como segue:

P (19)

_ _ph
S, =-2

ajh

Onde:

Sin = a maxima resisténcia ao cisalhamento para unido metal-composito;
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Py = a carga maxima aplicada durante o ensaio;

A, = a area de adesdo da junta, desconsiderando-se sua redugdo devido a

presenga dos furos de fixagao.

Superficie em compositol

Sup erficie em aluminio

Superficie em composito

A linha cheia mostra as superficies do composito e aluminio sobrepostas.
A linha tracejada mostra a frente da trinca

Figura 43 — Propagacdo da trinca em unides hibrida composito-aluminio durante os ensaios de simples
cisalhamento: (a) juntas hibridas simplesmente coladas; (b) juntas hibridas parafusadas-coladas, Matsuzaki,

Shibata e Todoroki (2007).

Os autores verificaram as diferengas na eficiéncia do impedimento da propagagdo da
trinca, do ponto de vista quase-estatico, entre a junta hibrida parafusada-colada e a
simplesmente colada, usando dois parafusos fixados com porcas. Sendo translicida, a area
colada na superficie da parte em composito reforcada com fibra de vidro, a mesma torna-se
branca quando a trinca ocorre entre as areas de aderéncia da jun¢do. A evolucdo da frente da

trinca pode ser observada através do monitoramento da placa em composito durante o ensaio.
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A Figura (43(a)) demonstra que a origem da propagacao da trinca nas juntas simplesmente
coladas se da na superficie em aluminio da unido. A trinca propaga-se para a superficie em
compdsito até a ruptura total da junta. Contrariamente, a Figura (43(b)) mostra o caso de uma
junta parafusada-colada com dois parafusos, indicando que quando a trinca, originada na
superficie de aluminio, progride para a area junto aos parafusos, onde a mesma nido mais
propaga, provavelmente porque uma grande parte da carga aplicada ¢ transferida para os
fixadores. Quando a falha se inicia na superficie em compoésito da unido, a ruptura ocorre na
area colada. Uma conclusdo importante dos pesquisadores foi que a presenga dos parafusos

nas jungdes parafusadas-coladas contribuiu para a prevencgao da propagagdo da trinca.

Deve-se destacar que no presente trabalho ndo serdo abordadas as juntas parafusadas e
coladas, mas somente, as juntas unidas mecanicamente por fixadores. Torna-se de suma
importancia, primeiramente, entender os mecanismos de falha e todo o comportamento
mecanico de juntas unidas exclusivamente por fixadores para entdo, futuramente, serem

realizados trabalhos sobre juntas unidas por fixadores e coladas simultaneamente.

ENSAIOS DE CARACTERIZACAO DOS MODOS DE FALHAS

Segundo a ASM Handbook — Vol. 21 - Composites (2005), os objetivos da
investigagdo laboratorial sdo para determinar se o material foi manufaturado de acordo com as
especificagdes e/ou para identificar qualquer problema potencial que possa ter influenciado na
falha da peca. A investigacdo laboratorial inicia-se através de uma analise visual completa das
pecas falhadas para verificar o tipo e a localizacdo do dano e até idéias iniciais de como a
falha pdode ter ocorrido. Praticas de ensaios ndo destrutivos devem também ser adotadas a fim
de se verificar todas as conclusdes das observacoes visuais do dano e até encontrar outro dano

que pode ou ndo pode ser visivel. Torna-se necessario que todos os danos no componente
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sejam encontrados e avaliados a fim de possibilitar o entendimento do modo e seqiiéncia da
falha. A préxima etapa da investigacdo corresponde a verificagdo dos materiais € processos,
incluindo também tomada de medidas, onde for possivel, para assegurar que a peca
apresentou conformidade dimensional. Em seguida, as amostras devem ser removidas para o
exame da quimica do material. As sec¢des transversais sdo preparadas para permitir a
avaliacdo do tipo de empilhamento e a contagem das camadas e suas orientagcdes. A
temperatura de transi¢do vitrea e o grau de cura da resina devem ser determinados
empregando técnicas de andlises térmicas para garantir que a pecga foi produzida de acordo
com 0s seus requisitos. As superficies fraturadas devem ser segregadas e analisadas usando a
observacao visual e o Microscopio Eletronico de Varredura (MEV) a fim de determinar os
locais da iniciacdo das falhas; dire¢do do crescimento da fratura; influéncias ambientais e os
modos de falhas. As analises quimicas para identificar materiais de origem desconhecida ou

agentes contaminantes devem também ser realizadas.

Se a investigacdo laboratorial sobre estes aspectos ndo explana adeqiiadamente o
modo de falha, testes adicionais podem ser feitos para definir mais adiante a causa da falha.
Os testes adicionais devem incluir ensaios mecanicos para verificar a resisténcia do material e
os seus modulos, andlise da tensdo a fim de se determinar a tensdo de ruptura e a seqiiéncia
dos eventos de fratura. A andlise da falha ¢ concluida quando a causa da falha foi
adeqliadamente esclarecida. Vale ressaltar que o presente trabalho ndo tem como objetivo
identificar a causa raiz que gerou a falha da jungdo hibrida, mas sim, entender o

comportamento mecanico da mesma.

O procedimento detalhado para a andlise de falhas em compositos pode seguir os

passos mostrados adiante.
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+ Revisdo dos registros da vida em servico disponivel, materiais e métodos de

processamento, requisitos de projeto e registros de fabricacio.

Os registros da vida em servigo sdo uma boa fonte de procura de informagdes para

determinar;

a. Quanto tempo o componente fraturado ficou em servico;

b. Se, ou ndo, o componente sofreu manutencao adequada durante seu histdrico em servigo;

c. Se e quando o componente foi alguma vez reparado ou revisado;

d. Os tipos e magnitudes das cargas atuantes até a falha e se, ou ndo, as cargas ocorreram

tipicas ou atipicas;

e. As condi¢des ambientais durante o servigo e se, ou ndo, aquele ambiente apresentou

conformidade com o especificado em projeto;

f. Se, ou ndo, existem outras falhas similares correspondentes a falha detectada neste

particular componente.

Uma revisao dos materiais e métodos de processamento, dos requisitos de projeto e do
processo de fabricagao estabelece uma determinagdo da origem da fibra, resina e adesivo, bem
como o tipo e nimeros de camadas e suas orientagdes, os requisitos dimensionais € suas
tolerancias, pressdo, temperatura, condi¢cdes ambientais ¢ o ciclo de cura usado no

processamento dos materiais correspondente ao componente acabado.

Uma analise destas informagdes deve fornecer respostas para questdes considerando
se: o projeto, os materiais, o processo de fabricacdo, o carregamento, as condigdes ambientais,

a manutencao ou os procedimentos de reparos, podem ter implicado no surgimento da falha.
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+» Analise visual e ensaios ndo destrutivos.

A analise visual é normalmente o primeiro passo do processo de evolucdo para a
especificagdo dos ensaios ndo destrutivos. Os objetivos de uma verificagdo visual s3o para
documentar todos os danos e para determinar como o componente poderia ter se separado e
tentar perceber qual fratura especifica que deu origem ao surgimento da falha no componente.
O objetivo em definir a fratura inicial/principal, a qual deu origem a todas subseqiientes, ¢
reduzir o nimero de necessidade de analise adicional de superficies danificadas, a fim de se
determinar a causa da falha. A Figura (44) mostra trés estagios diferentes na falha de um rotor
de helicoptero. A area denominada como “A” descreve uma regido de iniciagdo por fadiga, a
area “B” descreve uma regido de falha curva interlaminar (delaminagdo) e a area “C”

descreve uma area de trituracao da fibra durante a fratura final.

Figura 44 — Exemplos de falhas visiveis e diferentes entre si (AMS HANDBOOK — VOL. 21 -

COMPOSITES (2005)).

Estas trés regides distintas sdo visualmente aparentes na superficie fraturada e sdo

indicativas de tipos diferentes de carregamento na pega durante o surgimento da falha.

Embora a maior parte das fraturas interlaminares seja visualmente aparente, os
compdsitos, por causa da sua constru¢do laminada, também apresentardo fraturas
intralaminares (dentro da camada), que podem ficar encobertas da visdo. Como resultado, os

Ensaios Nao Destrutivos (END), utilizados para detectar estas falhas intralaminares,
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freqiientemente, representam uma etapa particularmente critica na analise das estruturas em

compdsito.

A maior parte dos métodos de inspecdo por END bem sucedidas para materiais
compositos incluem: Ultrasom, Liquidos Penetrantes e Raio-X. A inspecdo por Ultrasom
detecta defeitos internos na peca e deve operar na faixa de 1 a 25 MHz para as ondas acusticas
transmitidas. Os niveis de atenuacdo (diminuicdo da intensidade) dos sinais sdo entdo
mensurados, agrupados simultaneamente, e atribuidos diferentes niveis cinzentos ou coloridos
na escala dos registros mapeados. O aumento do nivel da atenuacdo do sinal corresponde ao
maior defeito (dano) interno do componente. A Figura (45) descreve um registro de inspecao

ultrasonica proveniente de uma regido de um radome danificado.

Figura 45 — Exemplo de Inspecdo por Ultrasom (AMS HANDBOOK — VOL. 21 - COMPOSITES (2005)).

Neste caso, o sinal ¢ fortemente atenuado na regido escura formada pelo defeito,
identificada como Se¢do “A”, onde uma delaminac¢do ocorreu. Nenhuma atenuagdo do sinal,
de qualquer maneira, foi notada na area clara mostrada na Sec¢do “B”, significando que nao
existe defeito naquela regido. Uma atenuagdo moderada do sinal pode ser notada nas areas
mais escuras ao redor da area ndo danificada da Secdo “B”. A atenuagdo moderada do sinal é,
provavelmente, indicativa de algum defeito menor no composito, tais como micro-fissuras na

resina ou separacao da fibra-matriz.
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A deteccao do defeito nos compositos usando Raio-X ¢ realizada nas mesmas formas
basicas em relagdo aos metais, exceto o procedimento que antecede a inspecdo, onde um
liquido penetrante impenetravel por Raio-X ¢é aplicado para o interior das fissuras superficiais
expostas no CDP, com a finalidade de ampliar a visibilidade do defeito. Geralmente, o
equipamento de Raio-X opera na faixa de 10 a 50 KV, SmA com liquido penetrante a base de
di-iodobutano (revelador colorido), na forma da obtengdo dos melhores resultados. A Figura
(46) detalha o defeito de um compdsito com reforcadores a 45°, seguido de um ensaio de
tracdo. A radiografia foi obtida antecedida da adicdo e penetracdo do revelador de di-
iodobutano, partindo-se das bordas e seguindo em dire¢cdo ao centro do CDP. O uso do
penetrante para revelar este tipo de defeito é normalmente importante para definir a
profundidade do dano interlaminar (delamina¢ao) em um CDP, antes de ocorrer a ruptura

completa.

Inicio da falha através de
microtrineas

Evolugdo da falha
para delaminagéo

Figura 46 — Exemplo de Inspecao por Raio-X (AMS HANDBOOK - VOL. 21 - COMPOSITES (2005)).

Da andlise da vista de topo (planta) das radiografias da Figura (46), conclui-se que
mostram a progressdo da falha em fung¢do do carregamento por tragdo, ou seja, a uma
determinada carga a falha inicia-se na forma de microtrincas e evolui para delaminacdo nas
bordas, antes de ocorrer a ruptura do CDP. Em complemento as radiografias com aplicagdo do
revelador colorido, as inspe¢cdes com Raio-X padrio (convencional), pode fornecer

informacodes considerando o nimero de camadas e a orientacdo do reforgador. Defeitos nas
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resinas ou adesivos também ficardo aparentes com a infiltracdo de dgua na forma de coragdo
ou caro¢o. A orientacdo, tamanho da célula e materiais da rede de estruturas na forma de
colméia (“honeycomb”), particularmente de nicleos ndo metalicos, podem normalmente ser

determinados com a inspecao de Raio-X convencional.

O uso de qualquer destas técnicas de aplicagdo ndo-destrutivas requer que alguma
prévia avaliacdo seja atribuida ao tipo da falha, provavelmente, a ser encontrada, tanto para o
método Ultrasdnico quanto para o de Raio-X com a aplicag@o do liquido penetrante colorido,
sendo que os fluidos penetrardo para o interior das superficies fraturadas. Estes fluidos podem
alterar a natureza quimica das superficies fraturadas, as quais podem ter iniciado e/ou
propagado a falha. Técnicas de analise da superficie, tal como Espectroscopia Fotoelétron por
Raio-X (“x-ray photoelectron spectroscopy” — XPS), sdo usadas para definir o tipo de
contaminac¢do na superficie danificada, sendo recomendada, quando for o caso, sua aplicagao

antes dos demais métodos mencionados.

+» Verificacdo dos materiais e métodos de processamento.

O primeiro passo da investigagdo na porcdo degenerada ¢ para verificar que os
materiais ¢ métodos de processamento corretos foram usados na manufatura do componente.

Estas analises incluem a verificagao:

v Da fibra, da resina e do sistema de colagem (adesivo);

v Do tamanho, tipo, niimero, localiza¢do e orienta¢do de todas as camadas e suas

interfaces (areas coladas);

v Do ciclo de cura aplicado no componente.

A verificacdo da resina e o sistema de colagem sdo normalmente conduzidos usando

uma tecnologia conhecida como Espectroscopia de Infravermelho, que estd baseada na
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Transformada de Fourier (“Fourier Transform Infrared” — FTIR) na forma de espectroscopia.
Cada resina ou adesivo usado no compo6sito apresenta um espectro por infravermelho tnico,

como mostra a Figura (47).
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Figura 47 — Exemplo de Analise de Infravermelho por Transformada de Fourier — FTIR (AMS

HANDBOOK — VOL. 21 - COMPOSITES (2005)).

O espectro obtido para a resina ou adesivo no componente ¢ entdo comparado com o
espectro padrdo em um banco de dados de materiais. Esta analise normalmente revela o tipo
de material especifico. Adicionalmente, se muitos bancos de dados de espectros padrdes estdo
disponiveis para comparacao, a técnica por FTIR pode ainda ser capaz de verificar uma resina
especifica e sua manufatura, por exemplo, Cytec FM 73 epoxi. O espectro obtido durante esta
andlise pode também mostrar picos que ndo sdo indicativos do material que estd sendo
analisado. Os picos que indicam um contaminante potencial, podem ser aqueles que
demonstram a causa da falha. A técnica de FTIR ¢ também usada para verificar o tipo da
fibra. Além disso, a andlise visual ¢ normalmente empregada para identificar as fibras, tais

como: carbono; vidro; boro e aramida.
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Seguindo com a verificagdo do material, o proximo passo no processo € para
determinar a temperatura de transi¢ao vitrea e o teor da cura para toda a resina e do sistema de
colagem. Para tanto sdo empregadas as técnicas de analises térmicas, tais como: Analises
Termomecanicas (“Thermomechanical Analysis” — TMA) e Calorimetro de Varredura
Diferencial ou Calorimetria Exploratoria Diferencial (“Differential Scanning Calorimery” —
DSC), instrumentos termodinamicos padrdes. Cabe ressaltar que o detalhamento destas

técnicas ndo sdo objetos do presente trabalho.

+» Determinacido das caracteristicas da fibra, da matriz, da fracdo de volume em vazios € a

verificacdo do empilhamento das camadas e suas orientacdes.

As falhas em compositos podem também ser o resultado da fibra, da matriz e da fragdo
de volume em vazios improprios ou empilhamentos das camadas e suas orientagdes
incorretas. Para a determinacao das caracteristicas da fibra, da matriz ¢ da fracdo de volume
em vazios, duas técnicas sao normalmente usadas: o método da anélise quimica da matriz e o
método de andlise micro estrutural. No método da andlise quimica da matriz, o composito €
primeiro pesado em ar e 4gua para determinar a sua densidade, aplicando-se o principio de

Archimedes.

Apo6s, o compdsito € submerso em 4cido nitrico quente até a resina ser extraida e nada
permanecer além das fibras. As fibras e a resina sao entdo pesadas ¢ um calculo ¢ feito para
determinar a porcentagem em volume das fibras e da resina, usando-se medidas de densidade
padrao. De posse do valor encontrado para a densidade do composito ensaiado e do percentual

em volume da fibra e da resina, o percentual de vazios pode, entdo, ser determinado.

As fibras, a matriz e as fragdes em volume de vazios podem também ser determinadas
por meios metalograficos, selecionando-se diversas amostras da sec¢do transversal, como

evidencia a Figura (48). Estas sec¢des devem ser selecionadas tanto perto quanto longe das
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superficies fraturadas, usando-se técnicas de analises de imagens para determinar os

percentuais médios de cada elemento constituinte.

Figura 48 — Exemplo de micrografia de uma seccao transversal obtida de um composito carbono-epdxi (AMS

HANDBOOK — VOL. 21 - COMPOSITES (2005)).

O emprego improprio do empilhamento das camadas e sua orientagdo podem também
ser a causa da falha em materiais compdsitos. O numero e a orientagdo das camadas podem
ser examinados através de simples procedimentos metalograficos de seccionamento

transversal.

+» Revisdo de compositos — pardmetros de processamento.

O conhecimento exato dos métodos de processamento empregados na manufatura do
componente também ¢ 1til quando se avalia a causa da falha. Saber se a peca foi fabricada
usando-se bolsa de vécuo, pressdo ou técnicas de autoclave facilitam o analista a entender
melhor como as caracteristicas micro-estruturais do compoésito podem ter afetado as
propriedades mecanicas globais do componente. Por exemplo, os componentes processados
em autoclave geralmente exibem baixas fra¢des de vazios e tém melhor consolidacdo e
propriedades mecanicas mais elevadas em relacdo aos componentes moldados por pressdao ou
bolsa de vacuo. Adicionalmente, para saber que tipo de temperatura e sistema de pressao foi

utilizado, o ciclo de cura real deve ser examinado para certificar que as pressdes apropriadas,
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a razdo da rampa de cura, a exposi¢do térmica ¢ os ciclos de resfriamento estavam em

conformidade com os requisitos especificados pelos fornecedores dos materiais.

+ Fractografia e andlise da superficie.

Na Fractografia, os compoésitos podem apresentar modos de falhas relativamente
simples ou extremamente complexos. As falhas complexas podem abranger uma ou mais
fraturas interlaminares e intralaminares ou translaminares e, por esse motivo, muitas
superficies fraturadas poderao necessitar de exame. Para reduzir o numero de ensaios, deve-se
tomar uma decisdo em relagdo a aquelas superficies que tem mais probabilidade de fornecer
informagdes mais uteis. Esta decisdo normalmente representa uma das mais dificeis tarefas
envolvidas na andlise da falha de compositos. Geralmente, a sele¢dao das superficies a serem
examinadas depende inicialmente do tipo da falha predominante apresentado pelo
componente ¢ em seguida a necessidade de analisar as fraturas secundarias a fim de explanar

a fratura primaria.

Normalmente, a fractografia ¢ usada para determinar o modo da falha, o local da
iniciacdo, a direcdo do crescimento da trinca e todas as influéncias do meio ambiente sobre a
falha. Nesta fase do processo de investigacdo, pode-se verificar se as fraturas translaminares
foram causadas por carregamentos de tracdo, compressdo, cisalhamento, flexdo ou fadiga,
bem como, se as fraturas inter e intralaminares foram causadas por sobrecarga de ciclos de

fadiga, ou entdo, por modos combinados de carregamentos.

As técnicas das andlises da superficie consistem em inimeras técnicas de analises
quimicas que também podem ser utilizadas para definir os contaminantes superficiais notados

durante a avaliacdo fractografica. Algumas destas técnicas incluem a Espectroscopia de
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Fotoelétron por Raio-X - XPS (“x-ray photoelectron spectroscopy”), a Espectroscopia de
Infravermelho por Transformada de Fourier - FTIR (“fourier transform infrared”),
Espectroscopia de Massa de fon Secundario — SIMS (“secondary ion mass spectroscopy”) e

Espectroscopia de Elétron de Auger — AES (“Auger electron spectroscopy”).

+* Ensaios mecanicos e andlise de tensoes.

Os ensaios mecanicos associados a andlise de tensdes permitem obter um
conhecimento preciso dos niveis de cargas e tensdes na operacdo do componente e ¢ um dos
ingredientes criticos envolvidos na definicdo da origem da falha. Embora os métodos de
analise fractografico e visual possam identificar a origem, a dire¢do ¢ o modo da propagacao
da trinca, a analise de tensao ¢ a técnica que mais freqiientemente da a explicacao quantitativa
para a causa da falha. Dessa forma, foram assim amplamente empregados no presente

trabalho.

Ainda, em se tratando de ensaios mecanicos, presume-se que as técnicas de ensaios
nao destrutivos de Ultra-Som e Raios-X, podem auxiliar na detectagdo da tensdo proxima ao
inicio da falha na estrutura, como demonstra o fluxograma da Figura (49). Este processo

consiste, basicamente, dos seguintes passos:

1. Ensaia-se o CDP (junta unida mecanicamente) de acordo com especificagdes
contidas em normas, empregando o “Método do Modulo Secundario” (MIL-
HDBK-5H, 1998) ¢ visando determinar a Tensdo Admissivel “Teorica” da

junta;

2. Ensaia-se o proximo CDP (junta unida mecanicamente) até que o mesmo atinja

o valor da Tensdo Admissivel “Teorica”, onde o ensaio ¢ interrompido;
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3. O CDP ensaiado ¢ submetido a inspe¢ao por Ultra-Som e Raio-X, a fim de ser
visualizado alguma descontinuidade (defeito) no material. Caso ndo seja
detectado nenhum defeito, passa-se a ensaiar o proximo CDP com um

incremento de tensio;

4. Repeti-se o passo anterior até que seja detectado algum defeito fora da faixa de
tolerancia de projeto. Nesta situacdo, pode-se garantir que seria obtido um
valor de Tensdo Admissivel mais proximo do real, especificando-se, assim, um

coeficiente de seguranga para o projeto.

Ensaio do COP pelo
Método do Madulo
Secundério

Define se a tensio
admissivel teorica
da juncio

l

Ensaia-se o proximo CDP até
que se atinja o valor da tensdo
base definida no passo anterior

N

Realiza-se inspecao
por Ultra-Som e/ou
Raio.X

Ensaiam-se outros CDPs
com incrementos de tensio
até que sejam observados
defeitos

Estabelecese o
coeficiente de
seguranga da unido

Figura 49 — Fluxograma proposto para determinagdo da tensdo proxima ao inicio da falha da junc¢éo por meio de

Defeitos?

ensaios ndo destrutivos.

Os procedimentos de analise da tensdo para materiais compoésitos podem ser

relativamente complexos e como eles sdo fabricados pela lamina¢do de camadas altamente
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anisotropicas, uma variedade quase infinita de resisténcias e modulos direcionais pode ser
alcangada. Por causa desta peculiaridade, um conjunto diferente de propriedades materiais
tem que ser considerada para cada falha examinada. Como complicagdo posterior, devido a
sua constru¢cdo laminada e anisotropica, variacdes significativas de tensdo podem surgir
dentro do proprio laminado. Como resultado, deve-se considerar a falha em cada camada
individualmente, bem como uma perda de rigidez para o laminado como um todo. Verifica-se
assim, que ha certo grau de complexidade para ser determinado o estado de tensdes de um
laminado e/ou de cada lamina que o compdem. Dessa forma, no presente trabalho sera
empregada a andlise de tensdes com o auxilio do Método dos Elementos Finitos. Além disso,
haverda uma andlise de falha empregando um programa que vem sendo desenvolvido pelo

Grupo de Estruturas Aeronduticas da EESC/USP.
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3. MATERIAIS E METODOS

Neste capitulo serdo abordados em detalhes todos os materiais utilizados na fabricagao

dos corpos-de-prova (CDPs), bem como, a metodologia adotada para o estudo proposto.

3.1 MATERIAIS

As juntas hibridas estudadas neste trabalho sdo formadas pela combinagdo dos
seguintes materiais: placa em composito de resina epoxi reforcada com fibra de carbono;
placa de liga de titanio e fixadores de liga Niquel-Cobre (mais conhecida como liga de

Monel). Segue assim uma descri¢cao mais detalhada dos materiais que constituem a jungao.

Com relagdo ao compdsito, o refor¢o ¢ baseado num tecido em fibra de carbono, com
especificacio G0904 D 1070 TCT da Hexcel ™. Vale ressaltar que estes tecidos sdo aplicados
em estruturas de material composito que requerem alto desempenho, por exemplo, estruturas

aeronauticas.

Tabela 4 — Exemplo de tecido em fibra de carbono (Hexcel™).

TECIDO CARACTERISTICA

Tipo dos fios Malha: HTA 5131 3K
Peso nominal 193 g/m”
Tipo do tecido Plano
Comprimento padrio 1070 mm
Espessura 0,20 mm

Quanto a matriz polimérica, utilizou-se a resina epoxi, com especificacdo HexPly M20

™ r . ~ . . .
da Hexcel ™, que ¢ aplicada onde sdo requeridas altas temperaturas combinada com um ciclo
de cura répido. Devido a sua flexibilidade de processamento (bolsa de vacuo com ou sem

autoclave) ¢ adequada para estruturas aeronduticas primarias e secundarias e, também, para
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reparos em compositos. A HexPly M20 (Tabela 5) compreende uma resina epdxi modificada,
baseada num enorme sucesso do uso em estruturas primarias nas aeronaves da Airbus,
Lockheed, McDonnell Douglas ¢ Westland. Pode ser pré-impregnada com fibras de carbono,
vidro ou aramida (Kevlar). Sua cura se da a 130°C, resultando em um composito refor¢ado
com fibras e resistente a altas temperaturas, sendo que seu fornecedor indicou os seguintes
ciclos de cura: 1)Em Autoclave: 130°C por 2 horas sob 4 bar de pressdao; 2)Com Bolsa de

Vécuo: 130°C por 2 horas sob 1 bar de pressao.

Tabela 5 — Algumas propriedades da resina epoxi - HexPly M20 - Hexcel™.

PROPRIEDADES RESULTADOS

Resisténcia a compressdo 175 MPa
Deformacgao sob compressao 9,2%
Modulo de compressibilidade 3,06 GPa

Densidade da resina curada 1,27 g/cm3
Temperatura de transi¢do vitrea (Tg) 150°C

A Tabela (6) mostra valores de modulo de elasticidade e resisténcia para um
compdsito apds a cura, sendo que o mesmo ¢ constituido de fibra de carbono unidirecional
pré-impregnada com resina epdxi. Deve-se ressaltar que no presente trabalho foram
utilizados reforcos com tecido bi-direcional de fibra de carbono Tabela (4) pré-impregnado
com resina epoxi Tabela (5). Somado a isto, tem-se que as propriedades do material
compdsito dependem intrinsecamente do processo de fabricagdo, assim, a seguir, serad
detalhada toda a metodologia de fabricagdo dos corpos-de-prova em material composito, bem
como, de ensaios experimentais para a determinagdo de propriedades mecanica e valores de

resisténcia de forma mais precisa.
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Tabela 6 — Exemplo de propriedades das fibras de carbono unidirecionais pré-impregnada com resina epoxi

(“prepreg”), apos a cura (Hexcel ™ — M20/47%/G904).

PROPRIEDADE TEMPERATURA CARBONO
UNIDIRECINAL (0°)
(140 g/m?)
Resisténcia sob tragao, MPa 120°C 2162
Modulo de Elasticidade sob tragdo, GPa 120 °C 270
Resisténcia sob compressdo, MPa 23°C/ 120 °C 900 - 776
Modulo Elasticidade sob compressido, GPa 23°C/120°C 230 -236
Resisténcia ao cisalhamento no plano, MPa 23°C/ 120 °C 72 - 74
Modulo de Elasticidade sob cisalhamento no 23°C/120°C 49-32
plano, GPa

Tabela 7 — Resisténcia ao cisalhamento de rebites, Niu (1988).

REBITE RESISTENCIA AO
CISALHAMENTO (MPa)
LIGA CONDICAO MINIMA MAXIMA
Al11100 F = como fabricado (laminado, estrudado, trefilado, N/AD N/A
etc..).
Al 5056 H32 = trabalhado a frio (encruado em niveis). 166 N/A
Al2117 T4 = solubilizado e envelhecido naturalmente (atmosfera). 179 N/A
Al 2119 T81 = solubilizado, trabalhado a frio e envelhecido 220 N/A
artificialmente (forno).
Al2119 T62 = solubilizado e envelhecido artificialmente (forno). 220 N/A
Al12017 T4 241 290
Al12024 T4 255 N/A
A17050 T73 = solubilizado e superenvelhecido (aplicado onde é 282 317
requerida a resisténcia a corrosdo sob tensao).
Ti45Cb - 345 407
Ni-Cu - 338 407
(Monel)

-
(*) N/A —ndo se aplica
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Com relacao aos fixadores, foram utilizados rebites na liga Niquel-Cobre (Monel),
conforme especificacdo dada pela “Military Specification — MS 20615 (1995). Por
possuirem elevada resisténcia ao cisalhamento, Tabela (7), e, principalmente, por
apresentarem compatibilidade galvanica com elementos que forma a unido (titanio e fibras de

carbono). A Tabela (8) detalha a composi¢ao quimica dos fixadores a serem utilizados.

Tabela 8 — Elementos da liga Monel (fixadores) em porcentagem por peso (MS20615 (1995)).

ELEMENTO QUANTIDADE (%)

Niquel 63-70
Ferro (Max) 2,50
Aluminio (Max) 0,5
Magnésio (Max) 2,0
Carbono (Max) 0,2
Silicio (Max) 0,5
Enxofre (Max) 0,015
Chumbo (Max) 0,006
Estanho (Max) 0,006
Zinco (Max) 0,02
Fésforo (Max) 0,02
Cobre RESTANTE

Com relacdo a parte metalica da junta, optou-se pela liga de titdnio — 6,0 Al — 4,0 V,
conforme especificagdo da “Aerospace Material Specification — AMS 4907H” (2005). A
mesma foi selecionada, além das propriedades mecanicas apresentadas (Tabela 10), por
possuir também resisténcia ao impacto e manter as propriedades em temperaturas até -253 °C.
A sua aplicacdo ¢ indicada para estruturas que em servico operem sob tais condi¢des, bem
como para juncdes onde sdo requeridos processos de soldagem. Ainda, ressalta-se o fato de

ndo apresentar incompatibilidade galvanica em contato com o compdsito reforcado com fibras
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de carbono. A Tabela (9) detalha a composicao quimica da placa de titanio a ser utilizada, em
seguida, a Tabela (10) evidencia propriedades mecanicas de placas de titdnio em funcdo da

espessura.

A titulo de exemplo, avides da Boeing operados pela TAM LINHAS AEREAS S.A.

utilizam jung¢des hibridas Titanio-Compdsito unidas mecanicamente.

Tabela 9 — Composicdo da liga de Titanio — 6,0 Al — 4,0 V em porcentagem por peso (AMS 4907H (2005)).

ELEMENTO MINIMO MAXIMO
Aluminio 5,50 6,50
Vanadio 3,50 4,50
Ferro 0,25
Oxigénio 0,13
Carbono 0,08
Nitrogénio 0,05
Hidrogénio 0,0125
Itrio 0,005
Titanio RESTANTE

Tabela 10 — Propriedades mecanicas minimas da chapa de Titanio (SI) (AMS 4907H (2005)).

Espessura Resisténcia Limite ao  Deflexio

(mm) atracdo escoamento em 2”
(MPa) (MPa) (%)
0,20 — 0,38 896 827 6 110x10° 43x10° 0,31
0,38 — 0,64 896 827 8 110x10° 43x10° 0,31
0,64 — 25,4 896 827 10 110x10° 43x10° 0,31

25,4-76,2 862 793 10 110x10° 43x10° 0,31
I ———
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3.2 METODOLOGIA

A metodologia adotada para este trabalho de mestrado, detalhada na Figura (50), pode
ser sintetizada nas seguintes etapas: 1) Revisdo bibliografica e estudo orientado; 2) Fabricagao
de CDPs em compésito; 3) Ensaios de CDPs em composito; 4) Projeto de experimentos via
elementos finitos (defini¢do de estratégias para ensaios experimentais); 5) Verificacdo e
possiveis alteragdes nos pardmetros de ensaios 6) Simulagdo via Elementos Finitos para se
prever o comportamento mecanico das jungdes hibridas; 7) Fabricagao de juncdes; 8) Ensaios
de juncgdes; 9) Andlise de resultados; 10) Conclusdes e proposta para trabalhos futuros de

jungdes hibridas.

| 1) Revisao Bibliografica |
v
‘ 2) Fabricagdo de CDPs em compdsito ‘

v

‘ 3) Ensaios dos CDPs em compdésito ‘

|

4) Projeto de Experimentos
via MEF

v

4) Resultados
previstos via MEF

‘ 7) Fabricacao das Jungbes ‘

A4

‘ 8) Ensaios das Jungdes ‘

A

‘ 9) Analise de Resultados

Figura 50 — Metodologia Geral.
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3.2.1 FABRICACAO DOS CORPOS-DE-PROVA

FABRICACAO DO COMPOSITO

A escolha do método de compactagdo por bolsa de vacuo se justifica pelo fato de que
este método ¢ muito usual na industria aeronautica, bem como ¢ o mais difundido e aplicado
nas situagdes de reparos que envolvem materiais desta natureza. A técnica de compactacao
por bolsa de vacuo, mostrada nas Figuras (51 (a) e 51 (b)), garante versatilidade e facilidade
operacional, desde dentro de salas controladas até em campo aberto (por exemplo: confecg¢ao

de reparos).

O processo por cura com bolsa de vacuo, por sua vez, consiste basicamente dos

seguintes elementos:

- Bolsa de vacuo: ¢ utilizada para isolar o laminado do ambiente externo. Dentro do
ambiente criado pela bolsa deve-se contar com uma pressao relativa menor do que a pressao
presente no lado externo. A diferenca de pressdo aliada a flexibilidade deste filme isolante
garante que a pressao externa trabalhe a favor da compactagdo dos tecidos e adesivos.
Considerando o fato de que este material estara precariamente isolado da fonte térmica que
alimenta o processo de cura, torna-se primordial selecionar um material capaz de manter a
temperatura segundo a qual a resina devera ser submetida. A escolha erronea deste material
deve comprometer o isolamento do meio e conseqiientemente promover parametros de

temperatura inadequados, compactacao e fluxo de ar no interior da bolsa indevido;

- Selante de vacuo: deve unir a bolsa de vacuo e a placa base que suporta o laminado
a ser curado. Esta unido garante que o fluxo de ar para o interior da bolsa seja mantido nas
condi¢des adequadas para o desenvolvimento do processo de cura. Este material deve ser

aplicado também nas regides de inser¢ao de conexdes para o interior da bolsa como € o caso
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dos termopares, mangueiras de vacuo e cabos de alimentacdo de mantas térmicas (fontes de

energia necessarias para a elevagdo de temperatura no interior da bolsa);

Ar Comprimido

Linha de Vacuo

Fonte de Energia
Termopares

Laminado

Unidade de Controle
Saida para Manta

Térmica

Plastico de Vacuo

Manta Térmica (a)

Tomada de Vacuo

Bolsa de Vacuo

( Tecido Respirador
soonoooncossnoooosocs <@— Manta Térmica
3 < Filme Perfurado

(b)
Figura 51 — (a) Equipamentos e bolsa de vacuo; (b) Materiais utilizados em uma cura por bolsa de vacuo tipica.
- Respirador: deve garantir que o fluxo de volateis e gases (por exemplo, o ar)
percorra a bolsa exteriormente permitindo assim a distribuicdo homogénea da pressao sobre
esta. Nao deve ocorrer interrupg¢ao do fluxo de gases dentro da bolsa e interferéncia na troca

de calor entre o laminado e o meio externo;

- Removedor de excesso: ¢ essencial para remover o excesso de resina polimérica do
laminado. Este material deve garantir a propor¢do adequada da fracdo volumétrica. A
remocdo em excesso eleva a porosidade, enquanto o excesso de resina polimérica (matriz)

reduz a capacidade mecanica do laminado;
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- “Peel Ply”: ¢ um filme inerte com a estrutura a ser curada, utilizado para auxiliar na
remog¢ao dos demais materiais da bolsa de vacuo, garantindo uma superficie limpa, rica em
resina polimérica e com qualidade superficial minima para promover adesdo das camadas de

protegdo superficiais as quais devem ser aplicadas sobre o laminado;

- Filme perfurado: deve garantir que o removedor de excesso ndo fique
demasiadamente aderido ao laminado, além disto, o mesmo deve permitir que o excesso de

adesivo e gases flua para o removedor de excesso, bem como para o exterior da bolsa;

- Manta térmica: possui a finalidade de prover energia para acelerar as reacdes
quimicas que ocorrem durante a cura da matriz. Utiliza-se uma manta térmica construida com
resisténcia elétrica capaz de transformar energia elétrica proveniente do controlador de

temperatura em energia térmica (5000W / 220V).

Além disso, para o controle do processo de cura, foram utilizados quatro termopares
do tipo J ¢ um controlador Heatcon HCS 9200B de forma adequada. Antes, porém, da cura,
deve-se ressaltar que houve o processo de lamina¢do manual (“hand lay up”) para realizar o
empilhamento desejado das laminas constituintes do laminado. Durante todo o processo de
fabricacdo, cuidados basicos com limpeza e controle de umidade foram considerados

conforme previsto nos procedimentos da empresa TAM — LINHAS AEREAS S.A.

Dois tipos de CDPs foram fabricados com o intuito de determinar, principalmente,
parametros essenciais para uma posterior analise das juntas hibridas metal-compdsito. Os
CDPs foram entdo confeccionados segundo as normas ASTM D3039/D3039M (2006) e

D3518/D3518M (2001), sendo que os parametros determinados através de ensaios sao:
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e Especificacdo ASTM D3039: tensdo de ruptura sob tracdo ou resisténcia a tragdo

(Xr); limite de deformagao por tragdo (X’1); modulo de elasticidade a tracdo (E;;) e

coeficiente de Poisson no plano da lamina plano 1-2 (viy);

e Especificacdo ASTM D3518: resisténcia ao cisalhamento (1;3); limite de deformagao
angular por cisalhamento (y;2) ¢ modulo de elasticidade ao cisalhamento no plano da

lamina plano 1-2 (Gyy);

Para atender as necessidades impostas pela norma ASTM D3039 foram fabricados 05
CDPs constituidos em camadas de “prepreg” Hexcel M20/47%/G904 com empilhamento

[0°/90°]6, como mostra a Figura (52).

ol R D
_ Direcio do
fbrarmento
P = -t

Figura 52 — CDP [0°/90°]¢ conforme ASTM D3039.

Nas duas superficies externas do laminado foram adicionadas duas camadas de filme
adesivo CYTEC™ FM73M.06 de maneira a enriquecer a quantidade de resina polimérica na

superficie do CDP, diminuindo a porosidade e aprimorando o acabamento externo.

Com o intuito de garantir que os mesmos parametros de cura e compactagao fossem

aplicados em todos os CDPs, propds-se confecciond-los numa unica moldagem, ou seja, em
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uma unica placa, que, posteriormente, foi cortada e usinada em se¢des menores, seguindo

assim, algumas recomendagdes especificadas pela norma, conforme mostra a Figura (53).

CDP

> [0°/90°%

J

Figura 53 — Generalizagdo do processo de fabricagdo dos CDPs [0°/90°]4 e [+45°/-45°]s.

Placa de
laminado

CDP
[+45°/-45°]

Durante o procedimento de cura, estabeleceram-se os parametros de fabricagdo

evidenciados na Tabela (11).

Tabela 11 — Parametros de cura para CDPs de tragdo (ASTM D3039/D3039M)

D3039/D3039M

Parametros Valores
Vacuo (in. Hg) 23
Rampa de Subida (°C/min.) 3
Temperatura de Cura (°C) 120
Tempo de Exposicdo (min.) g0
Rampa de Descida (°C/min.) -3
Temperatura Final de Cura (°C) 50
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Deve-se ressaltar que a fim de garantir que os parametros propostos pelo fabricante do

material (CytecTM e Hexcel™) fossem seguidos, utilizaram-se todos os equipamentos de

controle de cura descritos anteriormente.

Tabela 12 — Dimensdes dos CDPs de tragao.

ENSAIO D3039
CDP (W1(mm)|W2(mm)|W3 (mm)|T1(mm)|T2(mm)|T3 (mm)| Wm (mm) | Tm (mm) S (mm?)
1 26,05 26,05 26,00 2,00 2,00 2,00 26,03 2,00 52,07
2 26,60 26,60 26,60 2,00 2,00 2,00 26,60 2,00 53,20
3 26,00 26,10 26,00 2,00 2,00 2,00 26,03 2,00 52,07
4 26,00 26,20 26,20 2,00 2,00 2,00 26,13 2,00 52,27
5 26,50 26,10 26,20 2,00 2,00 2,00 26,27 2,00 52,53

A tabela (12) mostra as dimensdes dos CDPs de tragdo

fabricados com

0

empilhamento [0/90]¢. Verifica-se que foram realizadas medidas em trés regides distintas (1, 2

e 3) ao longo do comprimento do CDP. Foram medidas as larguras (W) e espessuras (T),

calculando-se, assim, a largura média (Wm) e a espessura média (Tm) para, entdo, obter-se a

area da seccao transversal de cada CDP.

De maneira analoga a anteriormente mencionada, os CDPs baseados na ASTM D3518

foram fabricados com empilhamento de laminas a [+45°/-45°]¢, como mostra a Figura (54).

Y
<

| Direcdo do
fibramento

Figura 54 — CDP [+45°/-45°]¢ conforme ASTM D3518.
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Tabela 13 — Dimensdes dos CDPs de cisalhamento (ASTM D3518/D3518M).

ENSAIO D3518
CDP (W1(mm)|W2(mm)|W3(mm)|T1(mm)|T2(mm)|T3 (mm)| Wm (mm) | Tm (mm) S (mm?)
1 26,00 26,00 26,00 2,00 2,00 2,00 26,00 2,00 52,00
2 26,15 26,00 25,96 2,00 2,00 2,00 26,04 2,00 52,07
3 26,20 26,20 26,20 2,00 2,00 2,00 26,20 2,00 52,40
4 26,00 26,00 26,00 2,00 2,00 2,00 26,00 2,00 52,00
5 26,15 26,09 26,00 2,05 2,05 2,05 26,08 2,05 53,46

A tabela (13) mostra as dimensdes dos CDPs de cisalhamento fabricados com o
empilhamento [+/-45]s. Verifica-se que foram realizadas medidas em trés regides distintas (1,
2 e 3) ao longo do comprimento do CDP. Foram medidas as larguras (W) e espessuras (T),
calculando-se, assim, a largura média (Wm) e a espessura média (Tm) para, entdo, obter-se a

area da seccao transversal de cada CDP.

Por fim, vale ressaltar que os ensaios nos CDPs segundo as normas ASTM D3039 e
ASTM D3518 podem ser aplicados com diferentes propdsitos, sendo estes: qualificar
materiais para pesquisa ¢ desenvolvimento; certificar a qualidade dos processos de fabricacio;
analisar elementos estruturais e especificar requisitos em projetos diversos. Os resultados

obtidos dos ensaios serdo apresentados e discutidos no Capitulo 4.

FABRICACAO DAS JUNCOES

Inicialmente, vale ressaltar que neste capitulo serd descrito em detalhe o processo de
fabricacdo das juntas, porém detalhes em relagdo a geometria dos CDPs serdo apresentados
somente no Capitulo 4, apoés a discussao dos resultados obtidos pelas simulagdes

computacionais.
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A fabricagdo das juntas hibridas metal-compdsito fixadas mecanicamente seguiu
basicamente as seguintes etapas: 1) Corte das placas da junta; 2) Alinhamento das placas;
3)Localizagao dos fixadores; 4)Furac¢ao piloto; S)Furacdo final; 6)Instalacao e cravagdo dos

fixadores. Segue assim, um detalhamento das etapas supracitadas.

Para a Etapa 1, que consiste do corte das placas da junta, foram cortadas placas de
material compdsito e placas de titdnio. As placas em compositos foram fabricadas através do
processo de cura por bolsa de vacuo, como descrito anteriormente. O corte diamantado foi
empregado para seccionar as placas em material compdsito, e se justifica pelo fato de que ha a
necessidade de evitar quaisquer danos de delaminagdo do laminado. O corte com facas
paralelas (por guilhotina) foi empregado para seccionar as chapas metélicas de titdnio. Além
do processo de corte por facas paralelas, realizou-se o acabamento das arestas resultantes do
processo de corte com a finalidade de evitar quaisquer erros e danos que pudessem ser

ocasionados durante a montagem.

A Etapa 2 consiste no alinhamento das placas cortadas para a correta instalacdo dos
fixadores. Vale destacar que o alinhamento foi pautado, principalmente, pela regido de
sobreposi¢ao (“overlap”) especificada em projeto. Além disso, deve-se lembrar dos
comentarios efetuados no Capitulo 2 (Revisdo Bibliografica) que aborda questdes
relacionadas aos mecanismos de falha. Uma regra basica que foi observada para evitar que um
mecanismo de falha prepondere durante o ensaio ¢ manter uma distdncia minima entre a
borda da junta e o centro da furagdao de pelo menos duas e meia vezes o didmetro do fixador,

como mostra a Figura (55).
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t - espessura;
P - Carga longitudinal;
D - Diametro do Furo

Figura 55 — Distancias requisitadas para fixadores instalados em compdsitos.

Busca-se atender as distancias requisitadas para fixadores pelo fato de que as juntas
feitas com materiais compositos devem ser projetadas considerando como critico o modo de
falha por “bearing”, conforme visto anteriormente e mostrado na Figura (56 (c)). Além do
modo de falha do tipo por “bearing” sdo observados também na Figura (56): “shear out” (a);
“net failure” (b); “cleavage” (d); “fasteners pull through” e delaminacdo (e); “fastener failure”
(f). Todos estes mecanismos foram comentados anteriormente (Capitulo 2) e serdo discutidos

e avaliados no Capitulo 4.

(e) 0

Figura 56 - Modos de falha em compositos, Niu (1995).
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Apo6s o alinhamento das laminas e correto posicionamento das placas, as mesmas
foram temporariamente presas com ferramentas tipo grampo para a execug¢do do processo de
localizagdo dos furos dos fixadores. A Etapa 3 de localizagdo dos furos de fixagdo foi
realizada com uma caneta do tipo pincel, sendo que a tolerancia da marcacdo ¢ de
aproximadamente um milimetro. Em seguida a marcagao, partiu-se para a Etapa 4, que foi a
furacdo piloto. Para garantir que o furo final ficasse isento de qualquer tipo de defeito que
pudesse influenciar no resultado do ensaio, sugeriu-se que furos pilotos fossem feitos antes da
furacdo final (Etapa 5). Como pratica padrdao, os manuais aeronauticos recomendam que as
furacdes piloto sejam feitas com brocas de diametros entre 1,2 a 2,5 mm. Além disso, para
evitar danos de delaminagdo, foram empregadas brocas especiais como a mostrada na Figura

(57).

Inicio do Furo resulta em
Diametro maior do que o
especificado

Y g

Arestas de corte com Riestas:dsicorte.com, Arestas de corte e
Comprimentos Iguais angulos Iguais Angulos desiguais
mas angulos desiguais mas comprimentos desiguais

A

< i
Angulu de \W"z\:\:\@j - .
Ponta 135° /J\T/l‘:f /}i‘ﬁ{)
A
Hélice: 20°- 25° T
0 \

Angulo de Folga: 0°

Figura 57 - Defeitos tipicos de furagdes e broca recomendada para furagdo em composito.

Recomenda-se também, que a furacdo seja feita com inicio na face da placa em
composito de forma que a face metalica opere como base de furacdo, que ¢ comumente

chamada de “backup plate”. Tal procedimento ¢ fundamental para se evitar delaminagdes.
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Além do cuidado necessario para evitar danos de delaminacdo, foi importante manter a
temperatura da ferramenta controlada para se evitar danos causados por superaquecimento.
Recomenda-se refrigeracao por ar comprimido, de forma que a temperatura da ferramenta nao

ultrapasse 60°C.

Por fim, para garantir a tolerancia de perpendicularismo sugerida para a junta, foram
utilizados “tripods” - Figura (58), sendo que os pardmetros de corte sugeridos sdo de 0,04 a
0,1 milimetros por revolugdo para velocidade de avango e de 9 a 12 metros por minuto para

velocidade de corte.

Broca

17 Guia de Furagdo
1

\

Tripod

T %

Material Usinado

I/_
Figura 58 — Tripod: dispositivo de furagdo para garantir tolerancias de perpendicularismo.

A Etapa 5 de furagao final foi realizada, repassando-se o furo piloto com uma broca de
diametro definido em funcao do fixador escolhido. Para tal operacao, utilizou-se dados da
Tabela (14). Nota-se que a furacao final deve proporcionar um ajuste folgado, uma vez que
ajustes interferentes com fixadores comuns do tipo sélido podem causar danos como a fratura

de fibras durante a instalacao dos fixadores.
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Tabela 14 - Didmetros recomendados para fixadores solidos.

Diametro Diametro Recomendado para a Furagao

Nemial MAX. MIN.
mm in. mm in. mm in.
1.6 1/16 1.75 0.069 1.65 0.065
2.4 3/32 2.57 0.101 2.46 0.097
2.8 7/64 2.95 0.116 2.84 0.112
3.2 1/8 3.35 0.132 3.25 0.128
3.6 9/64 3.76 0.148 3.66 0.144
4.0 5/32 4L.17 0.164 4.06 0.160
G4 11/64 4.57 0.180 4,47 0.176
4.8 3/16 4.95 0.195 4.85 0.191
5i# 13/ 64 5.36 0.211 5.26 0.207
5.6 7/32 5.77 0.227 5.66 0.223
6.0 15/ 64 6.17 0.243 6.07 0.239
6.4 174 6.55 0.258 6.45 0.254
6.8 17/ 64 6.96 0.274 6.83 0.269
8.0 5/16 8.15 0.321 8.03 0.316
9.6 3/8 9.73 0.384 .63 0.379

Embora o ajuste folgado seja preferido, ¢ importante notar que folgas excessivas
também sdo prejudiciais, a medida que a junta passa a sofrer com efeitos localizados
resultantes da rotagdo do fixador o que pode causar fratura das fibras, delaminag¢do e/ou
danificacio da matriz polimérica do compésito. E, portanto, importante manter as furagdes
dentro dos limites superiores e inferiores dos valores recomendados. Cabe ressaltar que os
valores de tolerancia sugeridos se tornam cada vez mais importantes a medida que o material
do fixador se torna cada vez mais rigido. Durante a instalagdo, fixadores mais flexiveis se
expandem mais facilmente, permitindo melhor acomodacao no furo. Por outro lado, f