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RESUMO

GUALBERTO A.R.M. Metodologias para determinar propriedades de impacto de baixa
energia de laminados metal-fibra. (2008) Séo Carlos/SP. 118p. Dissertacdo de Mestrado —

Escola de Engenharia de S&o Carlos, Universidade de Séo Paulo, Brasil.

Aplicagdes dos laminados hibridos metal-fibra incluem, além da indUdstria aeronautica, as
indastrias naval e automobilistica. Diferentemente do setor aerondutico, pesquisas sobre
impactos mecénicos nas duas outras areas da mobilidade s&o frequentemente limitadas pela
disponibilidade de equipamentos laboratoriais, de modo que é desejavel o desenvolvimento de
procedimentos de baixo custo para a determinagdo da resisténcia e tolerancia a danos por
impacto dos materiais de construgdo. Neste trabalho, a resisténcia a danos por impacto
transversal do laminado hibrido metal-fibra Glare-5° foi determinada via trés diferentes
metodologias. A primeira utiliza um aparato sofisticado aparato Laser-Doppler para
monitorar a aceleracdo e desaceleracdo de um impactador esférico de aco com 5 mm de
didmetro durante o evento do chogue mecénico. O segundo método se baseia apenas nos
valores de carga (forca aplicada) vs. o tempo de impacto para a obtengéo da energia absorvida
pelo material. O terceiro considera somente os dados da velocidade do impactador, ou
projétil, imediatamente antes e ap6s o impacto. Concluiu-se que os valores de energia obtidos
segundo as duas primeiras metodologias sdo similares, com o Laser-Doppler gerando
resultados levemente ndo-conservadores, comprovando assim a possibilidade da derivagéo da
resisténcia ao impacto do laminado através de um experimento simples e répido, que utiliza
apenas uma célula de carga digital para a monitoragdo da forca aplicada em funcéo do tempo.
O terceiro metodo apresentou resultados substancialmente superiores as duas primeiras
metodologias, sendo classificado como inadequado aos propdsitos do projeto. Determinou-se
que o laminado hibrido Glare-5 absorve entre 60% e 80% da energia disponibilizada em
impactos ditos leves, no intervalo de 1 a 6 Joules. Por fim, comprovou-se que a rigidez do
material (mddulo de elasticidade) é a propriedade residual (numa base de toleréncia a danos)

mais clara e consistentemente degradada pelo impacto previamente aplicado ao material.

Palavras-chave: Impacto de baixa energia; Laminado metal-fibra; Resisténcia e tolerancia a

danos.



ABSTRACT

GUALBERTO A.R.M. Methodologies to determine low-energy impact properties of
fiber-metal laminates. (2008) S&o Carlos/SP. 118p. Master of Science Dissertation — Escola

de Engenharia de S&o Carlos, Universidade de S&o Paulo, Brasil.

Applications of hybrid fiber-metal laminates include, besides aeronautical industry, the
automotive and naval industries. Unlike aeronautical field, impact research activities in the
former areas of mobility industry are frequently limited by available laboratory equipment, so
that it would be desirable to develop low-cost procedures to determine impact resistance and
tolerance properties of construction materials. In this work, the transversal (trans-thickness)
impact resistance and tolerance of hybrid fiber-metal laminate Glare-5° have been determined
via three different methodologies. The first one utilizes sophisticated apparatus comprising a
Laser-Doppler device to monitor deceleration/re-acceleration of 5 mm-diameter steel-ball
impactor during the mechanical shock event. The second approach merely relies on the force
(applied load) vs. impact time for determining the absorbed energy during the dynamic
process. The third methodology requires only impactor velocity data points, immediately
before and after the impact. It has been concluded that the energy values obtained from Laser-
Doppler and load cell methods are very similar, with the former method producing slightly
non-conservative results, allowing one to rapidly derive the impact resistance of hybrid
laminate materials through very simple experimental set-ups employing digital load cells
only. The third method presented somewhat higher results as compared to the concurrent
techniques, so that it has been considered as inadequate for the research purposes. This study
has shown that the fibre-metal laminate Glare absorbs between 60% and 80% of the apported
impact energy during light impact events (ranging from 1 to Joules). Last, but not the least,
material’s stiffness was the most clearly and consistently imparted residual mechanical

property (in a damage tolerance basis) due to the previous applied impact loading.

Keywords: Damage resistance and tolerance; Fiber-metal laminate; Low-energy impact

testing.
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1 - INTRODUCAO

1.1 — Motivagéo

Laminados Metal-Fibra (LMF) sdo uma classe de materiais compostos (ou
compositos), denominados hibridos, que possuem propriedades mecénicas, quimicas e
térmicas muito atraentes para a industria aeronautica, em especial por possibilitar uma
substancial reducdo no peso das aeronaves (e.g., economia de cerca de 1 tonelada no caso do
Airbus A380).

Aeronaves civis estdo particularmente sujeitas a uma variedade de eventos de choque
mecanicos, o que inclui também os de baixa energia (tipicamente abaixo de 10 Joules). Este
fato é visto como uma motivacéo natural ao estudo de metodologias para a determinacéo das
propriedades desta classe de materiais quando submetida a impactos ditos leves.

Novas aplicacdes potenciais dos laminados metal-fibra incluem as indUstrias naval e
automobilistica. Pesquisas de eventos de impacto nestes dois setores da mobilidade sdo muito
frequentemente limitadas pela disponibilidade de equipamentos de laboratério, se comparados
ao setor aerondutico, e, desta forma, seria desejavel desenvolver procedimentos alternativos,
de baixo custo e facilidade de conducdo, para a determinagdo da resisténcia e tolerancia a

danos destes novos materiais de constru¢do mecanica.

1.2 — Objetivo

Objetiva-se neste estudo a determinacdo da energia absorvida pelo LMF Glare-5°
durante impactos de baixa energia (até 6 Joules), calculada por intermédio de trés (03)
diferentes metodologias, da mais simples & mais sofisticada, e, em seguida, a avaliacdo da
resisténcia residual do material previamente impactado. Os resultados poderéo constituir
importantes subsidios para, por exemplo, a certificagdo da resisténcia e da tolerancia a danos

de estruturas, pecas ou componentes confeccionados com esta classe de materiais. Recorre-se
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no presente trabalho a experimentos de impacto por queda livre de peso (drop-weight test),
em que a forca aplicada é monitorada por uma célula de carga digital e o deslocamento do
impactador é mensurado por um sofisticado sistema Laser-Doppler, além de ensaios de flexdo
sob trés pontos para a caracterizagdo das propriedades mecénicas residuais do material

previamente danificado.

1.3 - Organizacéo e Contetdo do Trabalho

No Capitulo 1 discute-se brevemente o conceito de Laminados Hibridos Metal-Fibra,
enfatizando-se, de maneira sucinta, as suas vantagens em relacdo aos materiais concorrentes
utilizados na industria aerondutica e espacial, quais sejam, as ligas monoliticas de aluminio.
Destacam-se também neste primeiro capitulo a importancia do tema e os objetivos principais
da pesquisa.

No Capitulo 2 realiza-se a revisdo da literatura sobre os LMF, citando-se as possiveis
aplicacdes desta classe de materiais, em especial no campo aeronautico. Discutem-se também
0s procedimentos experimentais e analiticos empregados na determinacdo da energia
absorvida pelo material durante eventos de impacto sem penetracéo.

No Capitulo 3 detalha-se o material utilizado no estudo, descreve-se a geometria dos
corpos de prova empregados nos ensaios de impacto e de flexdo residual, e se estabelecem os
procedimentos experimental e analitico relacionados aos ensaios mecanicos e a derivagdo de
seus resultados.

No Capitulo 4 apresentam-se e discutem-se os resultados obtidos, utilizando-se 0s
principios e conceitos abordados no Capitulo 2 de revisdo da literatura.

O Capitulo 5 apresenta as conclusdes finais do estudo, enquanto que no Capitulo 6 sdo
sugeridos possiveis trabalhos futuros no tema em quest&o.

No Capitulo 7 sdo citadas as fontes bibliogréficas efetivamente consultadas para a

confeccdo desta Dissertacdo de Mestrado.
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2.— REVISAO DA LITERATURA

2.1. — Laminados Hibridos Metal-Fibra

Os LMF foram originalmente concebidos na Universidade Delft na Holanda, na
década de 50, em conjunto com a empresa aeronautica holandesa Fokker, objetivando-se
inicialmente, segundo conta a lenda, a economia de ligas-metalicas que se tornaram escassas
logo ap6s a 22 Guerra Mundial (*VLOT, 2001; VOGELSANG, 1999; **VERMEEREN, 2003,
2002). Posteriormente, observou-se que este arranjo laminar *“colado” proporcionava um
aumento significativo das propriedades de fadiga e de impacto do material composto e do
componente estrutural com ele confeccionado. Desde entdo, os LMF passaram a ser fortes
candidatos a material de construcdo de fuselagens de aeronaves por demonstrar Gtimas
propriedades de resisténcia, em especial a fadiga, aliada a uma baixa densidade, relativamente
as liga de aluminio (ROEBROEKS, 2002; GUNNINK, 2002; VOGELSANG, 2000).

Tipicamente, estes laminados hibridos sdo compostos por camadas de liga metélica
(e.g., aco, ligas-Al, -Mg ou -Ti) intercaladas com camadas de fibras resistentes (e.g., vidro,
aramida, carbono ou polipropileno) pré-impregnadas com resina (termorrigida ou
termoplastica), conforme esquematizado na Figura 1.

O Glare® (Glass Reinforced Fiber-Metal Laminate), formado por laminas de liga-Al
interdispersas com mantas de fibras fortalecedoras de vidro imersas em resina epoxi, é
atualmente o laminado hibrido de maior potencial aplicativo na inddstria aerondutica
(*BEUMLER, 2006; BOTELHO, 2006; ab\VERMEEREN, 2003, 2002; ROEBROEKS, 2002;
LALIBERTE, 2000; VOGELESANG, 2000).

Contrariamente aos seus predecessores que empregavam fibras de aramida (Arall®) ou
carbono (Carall®), os quais exibiam tensdes residuais trativas, no Glare surgem, ou podem ser
introduzidas durante seu processo de fabricacdo, desejiveis tensdes residuais levemente
compressivas que auxiliam na resisténcia a cargas trativas (estaticas ou dindmicas) impostas

durante a operagdo em servigco dos componentes estruturais.
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i ~ Pré-impregnado de
fibras em resina

Figura 1 — Arranjo tipico de fases em um laminado hibrido metal-fibra (STORK-FOKKER,
2007).

O Glare-5°, laminado hibrido metal-fibra estudado no presente texto, consiste em
ldminas da liga de aluminio 2024-T3 de alta resisténcia que ensanduicham camadas de fibras
de vidro S2 de alta resisténcia mecénica biaxialmente orientadas no plano do laminado, tal

como esquematizado na Figura 2.

> AI-2024-T3

-» Fibra de Vidro-epoxi

90° 7~

80°

" —> Al-2024-T3

A

Figura 2 — Laminado Glare-5 exibindo distribuicdo balanceada de fibras fortalecedoras de
vidro, com iguais quantidades dispostas nas dire¢des 0°/90° (WU, 2004; ASKELAND, 1994).
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Nos LMF, a seqtiéncia de empilhamento é sempre designada por uma nomenclatura do
tipo m/n, onde n indica o nimero de camadas de pré-impregnado (sendo que uma camada
individual pode conter mais do que uma Unica orientacdo de fibras) intercaladas com m
camadas de liga de aluminio. Nestes materiais tem-se sempre m = n + 1 (ASKELAND, 1994).
Por exemplo, no Glare-5 tem-se n = 1 e m = 2, dai a especificacdo Glare-5 2/1. O Glare-5 ¢,
de fato, o resultado de um esforgo focado na obten¢do de um LMF otimizado para suportar
cargas de impacto (o que é provido principalmente pela fase metélica) sem comprometer
significativamente sua resisténcia & propagacdo de trincas por fadiga, esta proporcionada
essencialmente pela fase fibrosa.

As caracteristicas constitucionais (i.e., as fases presentes e as correspondentes
disposicBes espaciais) e as propriedades mecénicas de tracdo a temperatura ambiente de

vérios grades da classe dos LMF séo listadas, respectivamente, nas Tabelas 1 e 2.

Tabela 1 - Caracteristicas das diversas variaces dos laminados hibridos Glare® (Apud
CASTRO, 2005).

Laminado | Liga de Al Esp;s:ttg;a do Conms do dosgm Esm‘r:ﬁ_
GLARE-1 | 7475-T76 | 0,3-0,4 mm Ep%);i :igrigfas Unidirecional | 0,25 mm
GLARE2 | 2024-T3 | 02-04mm | EPOM=FIRS | \yrigirecional | 0,25 mm
GLARE-3 | 2024T3 | 02-04mm | “PON=F0@ | crzag | 0,25 mm
GLARE-4 | 2024-T3 | 02-04mm | EPOS=FES | crzage | 0,375mm
GLARE-5 | 2024-T3 | 051 mm Ep‘g’g ;i(';:gras Cruzado | 0,51 mm

Em virtude da arquitetura da construcdo do Glare, é possivel alcancar uma redugéo de
até 30% do peso estrutural de um componente, o que pode gerar um significativo acréscimo
na chamada carga paga (pay load) e/ou do numero de passageiros transportados, fatores estes
que constituem a forca motriz da industria da mobilidade, em especial da aeronautica
comercial. Eventualmente, hd neste caso também a possibilidade, devida a economia de peso
proporcionada pelo uso de Glare, de uma redugdo da motorizacdo da aeronave, da simples
economia de combustivel, ou mesmo da extensdo de autonomia de vdo, dentre outras
benesses. Considerando-se ainda que as propriedades do laminado Glare séo, numa base de

espessura do material, muito superiores as das ligas monoliticas concorrentes de aluminio,
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uma reducdo na espessura das chapas utilizadas em servigo, com a conseqliente reducdo
adicional de peso da estrutura, podem levar a economias de peso, e demais vantagens
associadas, ainda maiores (*"VERMEEREN, 2003, 2002; **’ALDERLIESTEN, 2006, 2003).
Isto € mostrado na Tabela 3, em que s&o especificados os ganhos parciais de peso da estrutura,
respectivamente como decorréncia da menor densidade do Glare e da menor espessura de
chapa requerida (downgaging), e a consequente economia global de peso proporcionada pela

consideragdo simultanea destes dois fatores.

Tabela 2 — Propriedades mecanicas em tragdo a temperatura ambiente das diversas versoes do
laminado hibrido Glare® (Apud CASTRO, 2005).

GLARE-1 | GLARE-2 | GLARE-3 | GLARE-4 |GLARE-5
Empilhamento] 2/1 | 372 | 24 [ 32 | 24 [ 32 | 21 | 32 | 2/

OR L 1107711282 | 992 | 1214 | 662 | 717 | 843 | 1027 683
[MPa] | LT | 436 | 352 | 331 | 317 | 653 | 716 | 554 | 607 681

oe(T) | L | 525 | 545 | 347 | 360 | 315 | 305 | 321 | 352 297
[MPa] | LT | 342 | 333 | 244 | 228 | 287 | 283 | 250 | 255 275

Er L | 66 65 67 65 60 58 60 57 59
[GPa] | LT | 54 50 55 50 60 58 54 50 59

R L | 42 | 42 | 47 | 47 | 47 | 47 | 47 | 47 4,7
[%] LT | 77 | 77 1108 1108 | 47 | 47 | 47 | 47 4,7

oie(C) | L | 447 | 424 | 390 | 414 | 319 | 300 | 349 | 365 | 283
[MPa] | LT | 427 | 403 | 253 | 236 | 318 | 306 | 299 | 285 | 280

Ec L 63 67 69 67 63 60 62 60 61
[GPa] | LT | 56 51 56 52 62 60 57 54 61

A aposta da industria aeronautica é, certamente, a de que a significativa reducéo de
peso da aeronave, além do grande potencial para a reducdo dos custos de manufatura de
estruturas e componentes, assim como a minimizacdo dos gastos de manutengdo do veiculo
proporcionados pelo Glare, tal como anteriormente discutidas, mais do que compensaréo, no
curto e médio prazos, o alto investimento inicialmente realizado na adogao deste novo tipo de

material de construcéo.
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Tabela 3 — Ganhos parcial e global de peso devido ao uso de laminados hibridos Glare® em
substituicdo as ligas-Al monoliticas tradicionais concorrentes na industria aeronautica (Apud
CASTRO, 2005).

Espessura Reducdo de Reducdo de "
das Chapas | Configuragado Ezgeigkjnra Peso Peso Reducaototal de
de Aluminio do LFM [mm] (densidade) | (downgaging) p(ﬁ/s;)

[mm] (%) - (%) ’

1,02 GLARE-3, 2/1 0,86 10 15 23,5
1,27 GLARE-3, 3/2 1,12 16 12 26,1
1,60 GLARE-5, 2/1 1,52 12 5 16,0
2,03 GLARE-5, 3/2 1,73 9 15 22,6
2,54 GLARE-3, 4/3 1,98 13 22 32,1
3,81 GLARE-3, 6/5 3,10 15 18 30,3
5,08 GLARE-3, 7/6 437 15 14 26,9

O emprego dos LMF pode ser vislumbrado, no médio e longo prazos, também nas
inddstrias automotiva e naval. De acordo com MARTIN (2000), NMNGCT (1996), MRAAAI
(1993) e ATTFC (1992), ndo obstante os diversos atrativos do material, o lado negativo dos
LMF ainda é o seu alto custo de aquisicdo, um fator que tem um impacto muito mais
acentuado nas industrias naval e automotiva, se comparadas & aeronautica. TENNEY (1992)
cita que Glare chega a custar tipicamente entre 7 a 10 vezes mais que uma chapa de liga-Al
concorrente com idénticas dimensdes. E.g., um (1) m? de Glare-5 foi cotado no mercado

internacional, no ano de 2001, em cerca de U$ 2,000.00.

2.2 — Propriedades Atrativas de Glare®

A Figura 3 ilustra o comportamento do laminado Glare sob fadiga, ap6s a introducéo
de um dano por impacto. A vantagem proporcionada pelo uso deste material nestas condi¢des
estd no fato de que o trincamento sob carregamento ciclico se desenvolve exclusivamente na
ldmina metélica externa de Glare, que sofreu o impacto e na qual se desenvolvem tensdes
trativas (+) durante o carregamento em fadiga subsequente. Obviamente, isto teria
importancia fundamental durante procedimentos de inspecéo periddica de aeronaves, mesmo
aquelas verificacBes realizadas por métodos puramente visuais (walkaround), que
prontamente indicariam a presencga do dano ou trinca critica na superficie externa do veiculo,
com a garantia de que, na face posterior da chapa, interna & aeronave, uma condicdo menos

severa de dano é estabelecida.
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Figura 3 — Desempenho do Glare-5 em fadiga ap6s a introducdo de danos prévios por
impacto (ROOIJEN, 2004; ROEBROEKS, 2002; *VLOT, 2001).

Na Figura 4, um ensaio de flamabilidade revela que o Glare resiste por longos tempos
a acdo destrutiva de chamas tipicas de um incéndio de grandes proporg¢des, como resultado
direto da massiva presenca de fibras de vidro S2 de alto ponto de fusdo em sua composi¢do. O
grafico anexo indica que Glare suporta o fogo por tempos até 5 vezes superiores aqueles
necessarios para que as chamas atravessem uma chapa de liga-Al 2024-T3 monolitica,
material que concorre diretamente como o Glare na confecgdo da fuselagem de aeronaves.
Além disso, os dados mostram que, sob o fogo externo intenso, a temperatura no interior da
aeronave ¢ significativamente mais baixa quando se utiliza Glare como barreira, se
comparado & liga-Al 2024-T3, dadas as boas propriedades de isolamento térmico do laminado
hibrido e que sdo essencialmente providas pela fase ceramica na forma de fibras, que, em
adicdo, ainda fortalecem mecanicamente o Glare. S0 Obvias as vantagens desta maior
resisténcia ao fogo exibida pelo Glare frente a liga-Al monolitica, tendo em vista que, na
maioria dos casos de incéndio em aeronaves, a combustdo ocorre externamente a cabine que
abriga os passageiros e a tripulagdo. Desta forma, o emprego do LMF como material de
construgdo aeronautica proporcionaria um tempo extra bastante significativo, comparado
aquele muito mais curto permitido pela liga-Al, para se efetuarem operacdes bem-sucedidas
de resgate dos ocupantes da cabine durante uma situagdo de emergéncia, seja em eventos de
pouso ou decolagem da aeronave.

A Figura 5 ilustra varios exemplos que denotam as boas propriedades de resisténcia a
corrosdo do LMF Glare. Embora as laminas metélicas externas, confeccionadas em ligas de
aluminio, exibam taxas de corrosao similares as das ligas-Al tradicionalmente empregadas na
indUstria da construcdo aerondutica, a presenca de camadas internas constituidas de materiais
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quimicamente inertes, ou com baixo potencial de corrosdo, tal como o a resina polimérica
termorrigida epoxi e as fibras de vidro nela embebidas, tendem a frear o ataque corrosivo

entre camadas subseqientes de material metalico, ou seja, impedem a perfuragao do LMF.

Temperatura (C)
1400 T Perfuragdo Al 2024-T3 Sem perfuracio GLARE
Y e
""‘-—-..._‘_‘_H GLARE 4-3/2, 2,5mm, lado da chama
Al 2024-T3, 2mm, lado da chama

1200 T

J Al 2024-T3, 2mm, interior da fuselagem

GLARE 4-3/2, 2,5mm, interior da fuselagem

0 30 90 150 210 270 330 390 450 510 570
Tempo () (b)
Figura 4 — Curvas de resisténcia a chamas de dois materiais concorrentes da industria de
construgdo aeronautica: Glare 4-3/2 vs. liga-Al 2024-T3 (ROOIJEN, 2004; ROEBROEKS,
2002; 3VLOT, 2001).
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Certamente, isto tem impacto notavel tanto na maior durabilidade da aeronave pelo
uso do Glare, como na economia proporcionada por intervalos mais longos entre inspegdes
periddicas sucessivas para a garantia da integridade estrutural global do veiculo.

A Figura 6 ilustra talvez a mais notavel, reconhecida e valorizada das propriedades
mecénicas exibidas pela classe dos LMF, qual seja, a sua excepcional resisténcia ao
crescimento de trincas por fadiga. Esta resisténcia € basicamente proporcionada pelo
ancoramento de trincas (crack bridging), que se desenvolvem exclusivamente nas laminas
metélicas de Glare, através da agdo constritora a abertura de trincas exercida pelas fibras de
vidro de alta resisténcia a tracdo, mesmo que estas fibras estejam parcialmente destacadas da
matriz polimérica. Entretanto, cabe ressaltar que, a despeito da excepcional resisténcia dos
LMF & propagacdo de trincas de fadiga, a sua resisténcia ao estagio de iniciagdo de trincas é
bastante pobre, e muito inferior & de ligas-Al para chapas de idéntica espessura submetidas a
uma mesma tensdo remota. A razdo bésica para este fato amplamente reconhecido na
literatura cientifica (a*bBEUMLER, 2007, 2006; PELLENKOFT, 2007; bVERMEEREN,
2003; GUNNINK, 2002; VASEK, 1997; SENATOROVA, 1996) é que, sob estas
circunstancias, a tensdo se concentra essencialmente na fase metélica, e, nos Glare, o nimero
de posicOes de cantos metalicos (corner positions em furagdes, por exemplo), onde as tensdes
trativas tendem a se concentrar, € um maltiplo do nimero de cantos na chapa de liga-Al
concorrente. Exemplificando, no Glare-5 2/1, onde uma chapa de espessura aproximada de
1,6 mm contém duas laminas (externas) de liga-Al 2024-T3, o numero de cantos propicios
para a nucleagdo de uma trinca em uma furacéo de rebite seria de 4, contra apenas 2 na chapa
de liga-Al monolitica. Além disso, pode-se postular que, para uma mesma tensdo aplicada
remotamente e idénticas espessuras de chapa destes materiais concorrentes, a tensdo media
nas laminas metélica de Glare seria superior aquela desenvolvida na chapa de liga-Al
monolitica, dada a maior secdo transversal metalica desta Gltima, assumindo-se, como
anteriormente citado, que o metal é o elemento mais tensionado no laminado hibrido. Esta
grande facilidade de nucleagdo de trincas no LMF Glare € intensificada se o laminado é
empregado na forma de juntas mecénicas sobrepostas, haja vista que o efeito de frete
(fretting) acelera sobremaneira, por mecanismos de desgaste-corrosdo, a nucleacdo dos
defeitos (*"BEUMLER, 2007, 2006; PELLENKOFT, 2007; *TARPANI, 2006; AHMED,
2006; "VERMEEREN, 2003; GUNNINK, 2002; VASEK, 1997; SENATOROVA, 1996).
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(b)

Figura 5 — (a) Corte transversal de chapas de Glare e de uma liga-Al concorrente; (b) Vista
frontal de ataque corrosivo em laminas metélicas externas de Glare; (c) Comparagdo de
desempenho em ambiente corrosivo de componentes aeronauticos confeccionados em Glare e
em liga-Al monolitica (ROOIJEN, 2004; ROEBROEKS, 2002; *VLOT, 2001).
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Figura 6 — (a) Conceito de crack bridging, extensivamente explorado nos laminados hibridos

metal-fibra; (b) Crack bridging em experimento de fadiga com Glare® no SMM-EESC-USP

("TARPANI, 2003); (c) Comparagéo de taxas de crescimento de trinca entre uma liga

monolitica de aluminio 2024-T3 e duas variantes do LMF Glare (ensaios realizados sob uma
tensdo nominal maxima de 120 MPa, R = 0,05 e freqliéncia de 10 Hz) (ROOIJEN, 2004;
ab\VERMEEREN, 2003, 2002; ROEBROEKS, 2002; *VLOT, 2001).
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2.3 — Fabricagéo e Aplicagdes

Em geral, é postulado que o emprego de Glare® na fabricagido de componentes e
estruturas aerondutica implique em uma substancial reducdo dos custos de manufatura da
aeronave. Tal previsdo se da em face da possibilidade de uma ampla integragdo de elementos
construtivos em uma Unica etapa de fabricacdo, por intermédio do chamado conceito de

emendas (splice concept) (Figura 7a).

Painel final da fuselagem apds

Emendas/Juntas ) cura, pronto para montagem
L&minas
Al
A
ya . 7
/A
o e z

L 7 Pré-Preg

+ Fibras
Y Ve

Molde Ciclo de cura em autoclave sob (a)
altas temperatura e pressao

Empilhamento
Pré-Preg Fibras

Molde
superior

'

Laminas
Ti

Molde inferior

(b)
Figura 7 — (a) Principios de construcao de fuselagem de aeronave com Glare® por intermédio
do conceito de emendas e autoclave (ROOIJEN, 2004; ROEBROEKS, 2002; *VLOT, 2001);
(b) Esquematico de moldagem de placas planas de LMF em escala de laborat6rio (CORTES,
2006).
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Em adicdo, operacOes de inspecdo, manutengdo e reparo das estruturas aeronauticas
confeccionadas em Glare séo previstas serem, ou se tornarem significativamente mais baratas
em relacdo as tradicionais estruturas em ligas-Al monoliticas, basicamente em fungdo da
elevada resisténcia a propagacdo de trincas de fadiga do LMF (*VLOT, 2001;
ab\VERMEEREN, 2003, 2002).

Em nivel de laboratdrio, € pratica relativamente comum a confec¢do de placas planas
de LMF por intermédio de prensagem a quente (Figura 7b), onde ocorre a cura da resina
termorrigida (e.g., epoxi, BMI), ou a fusdo/amolecimento da resina termoplastica (e.g., PPS.
PEI, PEEK), com sua posterior solidificacdo no resfriamento, para a consolidagdo final do

laminado.

Figura 8 — Airbus A380: (a) Projeto conceitual; (b) Construcédo de fuselagem superior com
Glare® (STORK-FOKKER, 2007).
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Sabe-se que mais de 500 m? deste material estdo sendo atualmente empregados em
cada nova aeronave super-jumbo Airbus A380, a maior parte na confeccdo da fuselagem
superior (Figura 8). A substituicdo das ligas-Al tradicionais por Glare é justificada pela sua
6tima resisténcia mecanica, em especial aos esforcos de fadiga, aliada a uma baixa densidade,
nao obstante o material hibrido ainda apresente as limitacdes inerentes as ligas leves com
relacdo & temperatura de servico (BERNHARDT, 2007; **WU, 2005)

Na Figura 9 sdo mostradas outras potenciais aplicacbes de Glare na industria
aeronautica, desta feita como resultado de suas atraentes propriedades de resisténcia ao
impacto transversal sob alta energia/velocidade do projétil, resultantes da presenca de uma
fase metalica tenaz (tipicamente liga-Al 2024 ou 7475) no laminado hibrido.

Chamada na préxima pagina.
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Figura 9 — Potenciais aplicacdes de Glare® em aeronaves civis: (a) Containeres de carga; (b)

Bordos de ataque; (c) Estrutura de contengdo de reatores (STORK-FOKKER, 2007).

Na Figura 10 sdo ilustradas todas as aplicacdes de Glare® vislumbradas até 0 momento

na indUstria aeronautica.

Cupula traseira
pressdo

Bordo ataque estabilizadores
vertical e horizontal

Revest. flape
inferior

Casco inferior asa central

Painéis & revest. piso compart. cargas

Cupula pressdo trem de pouso principal

Teto trem pouso
secundario

Piso cabine pressurisada

Compartimento
cargas

Acabamento
barriga

Eslates Revestimento winglet

Nacele Revestimento asa inferior

Bordo ataque asa fixa

Figura 10 — Possiveis aplicacdes de Glare® em aeronaves comerciais (STORK-FOKKER,
2007).
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2.4 — Danos por Impacto

Diversos estudo ja demonstraram que os LMF desempenham bem sob esforgos de
impacto de alta energia, comumente denominados impactos balisticos (Figura 11) em virtude
das grandes velocidades do projétil (tipicamente acima dos 300 m/s), e que culminam
geralmente na perfuracdo completa do laminado (ATAS, 2007; *’LANGDON, 2007; LIN,
2006; ABDULLAH, 2006; DOT/FAA/AR-03/37, 2005; McCARTHY, 2004; FATT, 2003).
Cabe ressaltar que, embora raramente as aeronaves se exponham a tais eventos durante sua
operacdo em servico (e.g., choque com meteoritos, desintegracdo de turbina, atentados
terroristas, choque com péssaros), ha de se garantir que um grau adequado de integridade
estrutural seja ainda mantido de modo que a que aeronave, passageiros e tripulacdo

sobrevivam sob tais circunstancias.

i |
I|-| ||||||

Hi

Chamada na préxima pagina.

35



(b)

Figura 11 — (a) Registro fotografico do momento exato em que ocorre a perfuragdo do LMF-
Glare 4-3/2 por um projétil com energia de 28 J (ATAS, 2007; FATT, 2003); (b) Vista
posterior (face traseira) do laminado Glare-5 ap6s ensaio balistico em que um projétil esférico
de aco com massa de 5 g é acelerado até 350 m/s ("TARPANI, 2003).

Eventos ndo tdo drasticos de impacto, e aos quais estdo mais freqlientemente sujeitas
em vbo algumas estruturas aeronduticas tipicamente confeccionadas em materiais compostos
(podendo elas ser futuramente substituidas por LMF), sdo listados na Tabela 4 (GWEON,
1992; FREITAS, 1998; MARTIN, 2000; HEBSUR, 2003; ““WU, 2007, 2004; HSCT, 2004).
Note-se que 0s niveis de energia envolvidos nestes choques mecanicos ainda sao
relativamente elevados, tal como revelam alguns dos dados fornecidos na Tabela 5, que inclui
ainda diversas fontes de danos por impacto em ambiente de inspecdo/manutencdo de

aeronaves.

Por exemplo, na Figura 12a pode-se testemunhar um evento potencialmente perigoso
de aproximacao entre aeronave em estagio de aterrissagem na pista de pouso e um bando de
passaros em pleno vdo. As demais figuras revelam os danos de grande monta em aeronaves

como decorréncia do choque em voo com pedras de granizo.
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Tabela 4 — Algumas das causas mais comuns de danos por impacto em voo de estruturas

aeronduticas confeccionadas em materiais compostos (adaptado de MARTIN, 2000).

Dano Mecénico Componente Afetado

Radome
Entrada da turbina
Todas as superficies horizontais (painéis da
Chuva de granizo asa, superficies de controle, &reas superiores
de contencéo da turbina)
Asa superior e painéis fixos da empenagem

Superficies de controle de v6o

Flapes

n Asa inferior e estruturas de acabamento
Separacao do protetor de pneus

aerodinamico

Portas do trem de pouso

Tabela 5 — Tipos mais comuns de impacto em aeronave (ALVES, 2003).

Alguns dados originais foram levemente alterados com base em informagdes da Embraer S/A.

) Energia Massa | Velocidade ) )
Descricao do evento Circunstancias
() (9) (m/s)
Queda de ferramenta 06 330 06 Manutencao
Componente de
x 16 910 06 Manutencdo
manutencao
Carga concentrada 100 ) De estatico Manutengao e
até 6 m/s carregamento
Choque com passaros | 3,8—-81(kJ) | 1800 65— 300 V6o baixo
Granizo (& até 51
43 62 37 Aterrisagem,
mm)
i decolagem, voo e
Choque dos detritos da
. 02 - 40 09 20-94 taxiamento
pista
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Chamada na préxima pagina.
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(e)
Figura 12 — (a) Cenario de choque entre um bando passaros e uma aeronave comercial, (b-e)

Efeitos do impacto de chuva de granizo contra o radéme e o bordo de ataque de asa de
aeronaves em pleno voo (ROB PHOTQOS, 2007).

39



Nestes impactos, considerados em geral de média a alta energia, o limiar da perfuracdo
de um componente estrutural pode até mesmo ser alcancado, o que, em um LMF,
corresponderia a vista mostrada na Figuras 13; Alternativamente, os danos poderiam se
restringir somente & endentacdo do laminado (Figura 14) (ATAS, 2007; °VLOT, 1998,
1996).

ik

Figura 13 — (a,b) Danos causados por impacto, e visiveis na face posterior de um LMF Glare
4-3/2, decorrentes de projéteis com distintas geometrias possuindo idéntica energia cinética
(ATAS, 2007).
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Figura 14 — (a,b) Danos internamente causados por impacto de relativamente baixa energia
em LMF Glare 4-3/2; (c) Detalhe do trincamento causado por cisalhamento do laminado

composto epoxi-fibras de vidro durante o choque mecanico (ATAS, 2007).

A Figura 15 mostra que os estudos de eventos de impacto em LMF-Glare praticamente
se restringem a energias de impacto acima dos 10 Joules. Embora a justificativa para tal fato
possa ser a de que a resisténcia mecanica do material hibrido seja pouco afetada para energias
de impacto abaixo deste valor (i.e., E < 10 J), tal como sugere a figura em questdo, pode-se
arguir, por outro lado, que o efeito dos danos no modulo de elasticidade, ou seja, na rigidez do
laminado é significativo, com o consequiente comprometimento da integridade residual da
estrutura avaliada. Além disso, ha de se lembrar a questdo da repetitividade com que ocorrem
vérios dos impactos ditos mais leves (i.e., impactos maltiplos, ou fadiga por impacto) em
algumas posicdes especificas de uma aeronave (bordos de ataque, fuselagem, soalhos,
revestimentos internos), que podem, num contexto propicio, culminar em danos de maior
monta e na degradacdo das propriedades mecanicas do material (SUGUN, 2004; **MORAIS,
2003, 2001, AZOUAOUI, 2001, KHAN, 1995; GWEON, 1992; MITTELMAN, 1992).

Ademais, em analogia ao verificado nas estruturas aeronduticas convencionais,
fabricadas em ligas de aluminio (LANNING, 2006), a subseqliente aplicacdo de cargas
ciclicas em fadiga ao componente previamente impactado pode ser suficiente para o

crescimento dos danos introduzidos por impacto (tipicamente delaminacdes em laminados

41



compostos - ‘TARPANI, 2006), com a resultante perda progressiva de propriedades
mecéanicas fundamentais (em especial da resisténcia & compressdo no plano/ flambagem -
ZHANG, 2001; FREITAS, 1998; ISHIKAWA, 1995).
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Figura 15 — Perda de resisténcia mecéanica em tracdo devida a impactos prévios em dois
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materiais concorrentes da indUstria aerondutica (ATAS, 2007).

Outra questdo importante relacionada aos impactos de baixa energia refere-se ao
conceito de “danos de dificil deteccdo visual” (BVID - Barely Visible Impact Damage).
Basicamente, danos causados por impacto abaixo de um determinada energia limite,
estabelecida em termos da detectabilidade do dano correspondente (e.g., uma depressao com
0,3 mm de profundidade, ou entdo uma endentagdo cuja identificacdo visual é possivel a uma
distdncia da ordem de poucos metros), embora passiveis de ndo serem detectados em uma
inspecdo visual rotineira, poderiam, potencialmente, reduzir significativamente a resisténcia
residual da peca, componente ou estrutura danificada. Tal fato é verificado nos laminados
compostos em decorréncia da propria estrutura laminar do material, visto que cargas de
impacto transversal, mesmo as mais leves, tendem a separar as laminas individuais que o
compdem. Isto advém essencialmente da auséncia de fibras na dire¢do da espessura dos
laminados estruturais, o que inclui também a classe dos LMF.

Neste sentido, eventos de impacto de baixa energia, tipicamente abaixo dos 10 Joules,
a que estdo também sujeitas algumas estruturas aerondauticas (com potencial para futuramente
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serem confeccionadas em LMF), seja em condicdes de voo, decolagem ou com a aeronave
ainda no solo, incluiriam (conforme ja adiantado na Tabela 5): fragmentos lancados pelo
atrito dos pneus com o solo, queda de ferramentas durante operagOGes rotineiras de
manutencdo, contato repetido de saltos de sapatos e de rodas de sistemas de transporte de
alimentos e de cargas/bagagens, dentre outras possibilidades (“®WU, 2007, 2004;
HOSSEINZADEH, 2006; SUGUN, 2004; HSCT, 2004, HEBSUR, 2003; * MORAIS, 2003,
2001, AZOUAOUI, 2001, COMPSTON, 2001; FREITAS, 1998, GWEON, 1992; KHAN,
1995; GWEON, 1992; MITTELMAN, 1992, HONG (1989), BOLL, 1986; CAPRINO, 1984).

HOSSEINZADEH (2006), *"ALDERLIESTEN (2006, 2003), ROEBROEKS (2002),
SUN (1993) enfatizam a necessidade da caracterizagdo dos danos devidos aos impactos nos
laminados metal-fibra, visto que estes modificam substancialmente as propriedades mecénicas

residuais do material.

A Figura 16 ilustra os tipos mais comuns de fratura na camada de pré-impregnado
composto presente nos LMF submetidos a esforgos, respectivamente, de impacto transversal e
translaminar (GUALBERTO, 2007; TITA, 2007; HOSSEINZADEH, 2006; DATTA, 2004;
ALVES, 2003; "°VLOT, 1998, 1996; JANG, 1991; HONG,1989). Danos adicionais nos
laminados hibridos incluiriam ainda delaminacdes entre camadas do pré-impregnado e

ldminas metalicas justapostas, além de trincamentos e amassamentos da fase metélica.
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Figura 16 — (a) Fratura intralaminar; (b) Fratura interlaminar; (c) Fratura translaminar; (d)

Fratura transversal de laminados compostos impactados (HOSKIN, 1986).
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2.5 — Efeito Doppler

O Efeito Doppler foi proposto em 1842 por C. Doppler, embora o cientista ndo o
tenha, de pronto, confirmado experimentalmente de modo satisfatorio. A hipotese
originalmente formulada pelo pesquisador foi testada pouco tempo depois, obtendo-se total
éxito (BONJORNO, 1993; HERSKOWICZ, 1991). O modelo proposto tem o intuito de
apreciar as alteragcbes em frequéncias sonoras (ver Figura 17) e eletromagnéticas, devidas ao
movimento relativo entre a fonte e o receptor de tal perturbacdo do meio. No entanto, é
importante salientar que o efeito Doppler aplicado &s ondas mecénicas, acusticas ou sonoras
se propagando no ar, ou qualquer outro meio ndo solido, é diferente daquele aplicado as ondas
eletromagnéticas, visto que a velocidade da luz independe do referencial (NUSSENZVEIG,
2002; HALIDAY, 2001).

Basicamente, o efeito Doppler é um fendbmeno que se traduz, em Odptica, por uma
mudanca de freqliéncia da onda refletida por um objeto em movimento, sendo a mudanga
proporcional a velocidade do objeto. A medicdo de freqiiéncia Doppler conduz, portanto, a

uma precisa estimativa do valor da velocidade com que se desloca o objeto monitorado.

Efeito Doppler

Ondas sonoras

Comp. de onda

i Comp. de onda

fonte em movimento —J-1J

Comp. de onda(I) xfrequéncia (f)= veloc. do som (a)

Comp. de onda grande= baixa freq. Maior
Comp. de onda curto=_alta freq.

afastamento F = f a

a-u

imacdo F =
el aproximagdo F - f

Menor F < f F,>f

Figura 17 — Esquematico do efeito Doppler sonoro (NUSSENZVEIG, 2002; HALIDAY,
2001; BONJORNO, 1993; HERSKOWICZ, 1991).
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2.6 — Método Laser-Doppler (LD)

Um aparato experimental basico de impacto sob queda livre de um peso consiste
essencialmente de um impactador com uma determinada massa (m), sujeito a queda livre, ao
qual é acoplada uma célula de carga que proveré pontos de dados de carga (F) contra o tempo
de contato (t) entre o impactador e o alvo, que, no caso, em questdo ¢ LMF Glare-5. Os dados
assim obtidos sdo amplificados e enviados a um computador. Uma sofisticagdo do sistema
acima descrito consiste na incorporagdo de um dispositivo Laser-Doppler, o qual emite um
feixe de laser que, ao ser refletido no impactador, possibilita o registro continuo da sua
velocidade (v) contra o tempo (t) durante todo o evento do choque mecénico. Por intermédio
de um diagrama v-t (Figura 18), é possivel, via procedimento descrito na sequéncia do texto, a
obtengdo do correspondente diagrama de deslocamento do impactador (S) em fungdo do
tempo de impacto (Figura 19). Finalmente, a conjuncdo dos dados de carga vs. deslocamento
permite (F-s), por meio de integragdo numérica, a estimativa da energia absorvida (Ea) pelo

material-alvo. Isto é matematicamente estabelecido pela Eq.1:

E,= J. F (S )dS (1)

onde:
E a: Energia absorvida pelo espécime

F(s): Forca aplicada em fungéo do deslocamento experimentado

19,50J

y = 0,0144x° - 0,2071x* + 0,349x + 2,0222

1,5+
1,0 1

o
o O
!

Velocidade, m/s
o

P o
o »
o

=
&)

Tempo, ms
Figura 18 — Velocidade do impactador em funcéo do tempo de contato entre projétil e alvo

para uma energia de impacto de 9,50 J.
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Figura 19 — Deslocamento do impactador em fungédo do tempo de impacto para uma energia
total disponibilizada de 9,50 J.

Na Figura 18 é necessaria a obtencdo dos extremos da fungdo de ajuste dos pontos de
dados, de forma a se determinar precisamente o intervalo de dados que sera matematicamente
processado. Para se determinar os extremos de func¢bes continuas em um intervalo fechado, as
seguintes diretrizes devem ser obedecidas:

v' Determinar os niimeros criticos da fungo y = f(x);
Calcular f(x) para cada nimero critico x;

v
v" Calcular os valores extremos;
v Os valores maximo e minimo da funcdo no intervalo sdo o0 maior e 0 menor valor

da funcéo calculados nos passos acima.

O teste da derivada primeira pode ser empregado para se determinar onde uma funcéo
é crescente ou decrescente, permitindo assim a escolha do intervalo que melhor representa o
evento descrito pela funcdo. Isto é possivel segundo o teorema que segue (SWOKOWSKI,
1995):

Seja f(x) continua em [a,b] e diferenciavel em (a,b).
1. Sef’(x)> 0 para todo x em (a,b), entdo f é crescente em [a,b];

2. Sef(x)< 0 paratodo x em (a,b), entdo f é decrescente em [a,b].
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2.7 — Método de Célula de Carga (CC)

Este método de integracdo dispensa o uso de dispositivos sofisticados, requerendo
apenas a existéncia da célula de carga acoplada ao impactador, a qual suprird os dados de
carga em funcdo do tempo (dados estes também requeridos no método Laser-Doppler descrito
anteriormente no item 2.6). O Método CC permite obterem-se simultaneamente ambas as
energias elastica (recuperavel) e a consumida pelo espécime (ndo-recuperavel) (TITA, 2007,
KALTHOFF, 2004). Por intermédio da Eq.3 a velocidade pode ser determinada em funcéo do
tempo de impacto, enquanto que a Eg.4 permite a determinagdo da energia
absorvida/consumida pelo espécime em funcdo do tempo de contato entre projétil
(impactador) e alvo (LMF). A massa (m) é uma constante, assim como o é a velocidade de
impacto (v;) para uma dada altura de liberagdo do impactador, sendo esta Gltima variavel ja
previamente conhecida desde a condugdo do experimento. De fato, a famosa expresséo de
energia potencial: energia de impacto = massa projétil * aceleracdo gravitacional * altura de
liberacdo do projétil, foi empregada na determinacdo da varidvel “altura de queda”. Note-se
que a Eq.2 j4 relaciona diretamente a velocidade de impacto a energia contida no projétil com
massa m em um evento de impacto sob condi¢des de queda livre.

Cabe enfatizar que as expressdes matematicas empregadas no presente trabalho
correspondem a versdes algo simplificadas de equacdes fornecidas em normas técnicas para
ensaios de impacto (e.g., ASTM-D7136, 2005; FERNANDES-CANTELLI, 2002).
Entretanto, em virtude dos tempos de impacto serem suficientemente curtos, e as massas do
impactador relativamente pequenas, as expressdes ora adotadas permitem muito boas

aproximacdes para a solucéo do problema proposto nesta Dissertagdo de Mestrado.

. _[2E ,

= @

v(t):v.+i'[th (3)
Y om

E(t) m-v& m(v2(t))

== @

onde:
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v(t): Velocidade instantanea do impactador
v, : Velocidade do impactador no limiar do choque com o alvo

m : Massa do impactador
F(t): Forga instantanea aplicada ao espécime

E(t): Energia (J) transferida ao espécime no tempo t (s)
2.8 — Método do Rebote (MR)

Essencialmente, o procedimento consiste em calcular-se primeiramente a energia
cinética do impactador no instante imediatamente anterior ao impacto (Eq.2), devendo-se,
para isso, determinar-se uma média aritmética da velocidade de impacto, visto que os valores
de velocidade flutuam em torno de um valor médio. Em seguida, calcula-se a energia que o
impactador adquire imediatamente ap6s o impacto com o CDP (alvo), empregando-se na
tarefa a Eq.5. A velocidade do impactador ao abandonar o material é denominada velocidade

de rebote.

E = ©)

onde:
E:: Energia de rebote

V. velocidade de rebote

Através da diferenca entre as energias calculadas, respectivamente, pela Eq.2 e Eq.5, a

energia absorvida durante o evento do impacto pode ser estimada (Eq.6):

E =E-E ©)

a 1 T

onde:

E.: Energia absorvida
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3.— MATERIAIS E METODOS

3.1 — Material

Foram utilizadas chapas do laminado metal-fibra Glare® classificacdo 5 (Glare-5°),
esquematizado na Figura 20, constituido por 2 laminas externas de liga-Al 2024-T3, com 0,5
mm de espessura cada, as quais ensanduicham 4 mantas de tecido unidirecionais de uma
mistura de fibras de vidro-resina epdxi justapostas alternadamente com simetria central (i.e.,

0°/90°/90°/0°), perfazendo assim uma espessura total do laminado metal-fibra de 1,6 mm.

Direcao de
laminacéao (0°)

LIGA DE ALUMINIO

Figura 20 — Arquitetura do LMF Glare® classificacdo 5, que exibe um arranjo simétrico de
fases 2/(0/90)s.

A Figura 21 mostra algumas das placas recebidas pelo SMM-EESC-USP, por doacéo,

no ano de 2001, de uma empresa americana (Aviation Equipments Ltd. - CA), distribuidora de

materiais de construcdo aeronautica fabricados pela firma canadense Comtek Inc.
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Figura 21 — Placas de Glare-5 fabricadas pela Comtek (CAN), e doadas ao SMM-EESC-USP
pela empresa Aviation Equipments (CA-USA).

A Figura 22 ilustra em detalhes as microestruturas das fases que compdem o LMF
Glare-5®, tal como observadas apds polimento e ataque metalografico.

Figura 22 — Duas ampliagdes das microestruturas: (a) Liga de aluminio 2024-T3, (b) Fibras
fortalecedoras de vidro S2 embebidas em resina epdxi. A direcdo longitudinal (0°), referente

ao processo de laminagdo do Al-2024, corresponde & largura da pagina ("TARPANI, 2003).
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3.2 — Preparagao dos Corpos de Prova

Corpos de prova ndo normatizados do tipo tabletes (Figura 23) foram extraidos das
placas originais de Glare-5° por intermédio de corte com serras mecénicas de precisdo. A
operacdo de usinagem foi realizada nas dependéncias da Embraer S/A. O documento
DOT/FAA/AR-03/75 (2004), assim como LIU (1998) consideram validos os ensaios
mecénicos de impacto transversal de pequenos corpos de prova para simular estruturas e
componentes de grande porte, desde que o dano impingido ao espécime se restrinja a uma
porcéo significativamente pequena do tamanho do CDP.

Obtidos os tabletes retangulares, os mesmos foram impactados no sistema Laser-

Doppler.

25401 |

65 0.1

Visto lsométrica

Figura 23 — Esbogo dos tabletes ensaiados em impacto transversal e flexdo residual.

Dimensdes em mm.

3.3 — Ensaios Mecanicos

No presente estudo foram empregados dois tipos de ensaios mecanico de modo a
caracterizar, respectivamente, a resisténcia e a tolerancia a danos de impacto de baixa energia:
m Ensaio de queda livre de peso (drop-weight test)
m Ensaio de Flexdo de 3 Pontos (F3P).

3.3.1 - Ensaio de Queda de Peso

Os ensaios de impacto foram conduzidos em um sistema de queda livre de peso (drop-

weight) construido artesanalmente (Figura 24). A coleta de dados foi realizada utilizando-se
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concomitantemente um velocimetro Laser-Doppler e uma célula de carga piezoelétrica digital
com fundo de escala maximo de 500 N. Os espécimes ensaiados foram travados
perimetralmente numa moldura de a¢o que se fixava ao dispositivo de queda livre de peso,
deixando-se um vdo com dimensdes no plano de 17,5 x 40 mm? para que o laminado
defletisse livremente durante o impacto (CORTES, 2006). O travamento do espécime garante
uma condicdo de maior restricdo as deformacdes (stiffening), favorecendo, portanto, o
desenvolvimento dos mecanismos de fratura no LMF. Deste modo, resultados conservadores
de energia absorvida, se comparados ao corpo de prova livre, sem travamento, sdo esperados

no presente estudo.

Célula de Carga
Piezo-elétrica

Velocimetro
Laser-Doppler

\

Impactador

Amplificador

Amostra

Figura 24 — Esquematico do dispositivo de ensaio de impacto por queda de peso (CORTES,
2006).

Impactadores (ponteiras) com ponta esférica com 5 mm de didmetro e massas de,
respectivamente, 0,102 kg e 0,530 kg foram empregados. Estudos conduzidos por
aDCMITREVSKI (2006, 2005) e WHITTINGHAM (2004) demonstraram que, para uma
mesma energia de impacto, pontas arredondadas do projétil causam uma area mais extensa de
danos internos por delaminacdo, que, por sua vez, comprometem mais Severamente as
propriedades residuais do laminados compostos (abordagem conservadora).

Controlando-se a altura de liberagdo dos impactadores foi possivel aplicarem-se
impactos com energias de, respectivamente, 0,96 J, 1,90 J, 2,66 J, 4,10 J, 5,00 J e 6,00 J. Na
Tabela 6 s&o listadas as energias disponibilizadas no evento de impacto e a massa dos

respectivos impactadores empregados nos ensaios.
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Tabela 6 — Energia de impacto e a correspondente massa do impactador.

Energia de Impacto, Joules

Massa do impactador, kg

0,96 0,103
1,90 0,530
2,66 0,530
4,10 0,530
5,00 0,530
6,00 0,530

A conducdo dos experimentos LD e CC seguiu, respectivamente, 0S passos

estabelecidos no fluxograma apresentado na Figura 25. O método MR é descrito no

fluxograma provido na Figura 26.

Metodologias Analiticas para Ensaio de Queda Livre de Peso

!

Método de Integracéo LD

|

Dados experimentais: v(t)

!

Integrando-se v(t): s(t)

!

A partir de CC: F(t)

|

Solugdo Eq.1: /F(s)ds

|

Método de Integracdo CC

|

A partir de CC: F(t)

|

Eq.2: v

!

Eq.3: v(t)

!

Eq.4: E(t)

Figura 25 — Fluxograma detalhado dos Métodos LD e CC.
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Metodologia Analitica para Ensaio de Queda Livre de Peso

'

Método de Rebote

'

Eq.2: E;

|

Eq.5: E;

|

Solugéo Eq.6: Eq=Ej— E,

Figura 26 — Fluxograma detalhado do Método MR.
3.3.2 — Ensaio de Flex@o em 3 Pontos (F3P)

Os ensaios F3P foram realizados em uma méquina de ensaios EMIC® (Figura 27) com
fundo de escala de 1 ton., sob uma velocidade de deslocamento (compressao) do travesséo de
1 mm/min. A distancia entre os dois pontos de apoio foi mantida em 40 mm, empregando-se

pinos de suporte e de flex&o central com 8 mm de didmetro.

Figura 27 — Dispositivo de ensaio de F3P.
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Com o auxilio de um extensbmetro colocado exatamente na linha de aplicacdo da
carga lenta e monotonicamente imposta aos tabletes em flexdo, foi possivel a obtencdo de
diagramas de carga vs. deslocamento na linha de carga. Esses dados foram posteriormente
processados, dando origem as seguintes propriedades mecénicas, as quais sdo descritas no
exemplo provido na Figura 28a: Modulo de Elasticidade em Flex&o (Ey), Resisténcia Maxima
em Flexdo (RF) e Tenacidade de Carga Mé&xima em Flexdo (TCMy). O pardmetro TCM¢
representa a energia absorvida pelo CDP até o ponto de carga suportada pelo espécime, sendo

obtido pela integracéo da curva de carga contra deslocamento até aquele ponto.

3.3.2.1 Processamento dos Dados

Nos ensaios de resisténcia residual sob flexdo em trés pontos foram obtidos dados de
carga ou forga (F), em [N], contra deslocamento ou deflexdo dos CDPs (s), em [mm]. A partir
desses dados, e considerando-se as dimensdes dos CDPs, largura (W) e espessura (T), e
aquelas relativas ao dispositivo de ensaio, qual seja, distancia entre pontos de apoios (S),
calculou-se, através das Eqgs.7 e 8, respectivamente a Resisténcia & Flexdo (RF) e o Modulo de

Elasticidade (Er) do material:

3 F[GN] 'S[m] .
2'W 'Tz[mz] ( )

RF[GPa] =
[m]

3
E _ Yienim - S me]
flepal = 4 Wy - T 3] ®)

onde ¥ on/mp € 0 coeficiente angular do trecho linear do grafico de carga vs. deflexéo, o qual

é exemplificado na Figura 28b. Os célculos de RF e E; foram realizados em planilhas Excel.
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Figura 28 — (a) Diagrama de tens&o fletiva vs. deflexdo central do espécime em ensaio F3P,

(a)

(b)

(b) Regiéo linear do correspondente diagrama original de carga vs. deflexao.
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4 — RESULTADOS E DISCUSSAO

4.1 — Método Laser-Doppler (LD)

A Figura 29 apresenta, como exemplo, o diagrama de velocidade em fungéo do tempo
obtido experimentalmente segundo a metodologia Laser-Doppler para uma energia

disponibilizada no impacto de 4,10 J.

5 04,10 J

4 —
L 3 y = 2,665%° - 7,3725x> + 1,5536x + 3,6769
E. 2 R? = 0,9989
)
o)
o 1
O
§ 0 |

D

2 40 0,5 2

-2 -

-3

Tempo, ms
Figura 29 — Diagrama de velocidade do impactador em fungéo do tempo de impacto em

metodologia LD.

No apéndice A deste trabalho sdo fornecidos todos os graficos de velocidade vs. tempo

determinados em experimentos de impacto monitorados por Laser-Dopler.

A Figura 30 apresenta, tomando também como exemplo uma energia de impacto de
4,10 J, o diagrama de deslocamento em fungdo do tempo obtido segundo a metodologia
Laser-Doppler. O procedimento adotado no presente trabalho, para o levantamento das curvas

de deslocamento do impactador vs. tempo de impacto (Figura 30) a partir de pontos de dados
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de velocidade do impactador vs. tempo de contato entre o projétil e o alvo (Figura 28), é

completamente descrito no Apéndice B ao final do texto.

3 04,10 J
S =
€25+ g
S 2
c
e 15
© y = 0,6723x" - 2,5191x> + 0,912x” + 3,5478x + 0,0129
(&) 1 R2=1
o
O 05 -
()

O I I I

0 0,5 1 1,5 2

Tempo, ms

Figura 30 — Diagrama deslocamento do impactador em fung&o de tempo de contato com o

alvo (LMF) segundo a metodologia LD.

No apéndice C deste trabalho séo fornecidos todos os graficos de deslocamento vs.

tempo obtidos segundo o procedimento Laser-Doppler.

A Figura 31 apresenta os diagramas de forca (F), ou carga de impacto em funcdo do
deslocamento do impactador (s) derivados da Figura 28 do Método Laser-Doppler (vide
Apéndice D para maiores detalhes acerca do procedimento matemético envolvido no
processamento de dados). No Apéndice E sdo supridos individualmente os gréaficos de carga
aplicada em funcdo do deslocamento do impactador para todas as condigdes de ensaio
presentemente avaliadas de acordo com o Método LD.

A integracdo numérica da area sob as curvas F-s possibilita a estimativa da energia
absorvida (E,) pelos espécimes de LMF durante o choque mecénico pelo impactador. Os
valores de energia absorvida nos ensaios de impacto e as correspondentes energias

disponibilizadas no momento do choque mecénico sdo apresentados na Figura 32.
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Figura 31 — Diagramas de carga em fungdo do deslocamento para diversas energias de
impacto do LMF Glare-5.
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B Energia Elastica
5- B Energia Absorvida
75%

© Q © Q \) \)
S E PSS

Energia de Impacto, J

Figura 32 — Energias de impacto e correspondentes parcelas de energias absorvida e
recuperada (elastica), estimadas segundo o Método LD. A energia absorvida é também
fornecida numericamente, em termos percentuais, relativamente a energia total impressa ao
espécime pelo impactador.
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4.1.2 — Profundidade da calota impressa pelo impactador

Com base nas dimensdes das impressdes deixadas pelo impactador esférico de ago de
5 mm de didmetro nas superficies metalicas frontal e traseira dos LMF no evento do choque
mecanico (Figura 33), quatro parametros de severidade de danos externamente visiveis foram
derivados dentro de uma perspectiva macroscopica (i.e., passivel de facil mensuracao durante,
por exemplo, um evento de inspe¢do periddica estrutural). Visto que, no caso em questdo, a
impressdo na face de impacto (destaque em vermelho na Figura 33a) pode ser definida como
uma calota hemisférica, a sua dimensdo mais facilmente mensuravel (primeiro parametro de
dano) seria o seu diametro (d), o qual seria o0 parametro mais acessivel no caso de se

considerar, por exemplo, a inspecdo da fuselagem danificada de uma aeronave.

(a) (b) (©)

Figura 33 — Impressdes deixadas pelo impactador esférico de aco nas superficies: (a) Face

frontal, (b) Detalhe (pardmetro de dano d), e (c) Face posterior de um LMF (levando neste

caso inclusive ao trincamento da lamina metélica traseira).

Através de relagcbes geométricas bastante conhecidas (Figura 34), é possivel estimar,
por intermédio dos didmetros da impressdao hemisférica (d = 2r) e do impactador esférico
(D = 2R), a correspondente profundidade da depresséo, calota ou endentacdo (p) gerada na
face frontal do laminado (que seria o segundo parametro de dano).

Cabe enfatizar que a profundidade da calota frontal (p) estimada segundo a relacéo
acima estabelecida ndo corresponde aquela efetivamente gerada no laminado, mas é apenas
uma fragcdo desta. Em particular se o espécime ndo esta numa condicao de travamento, o LMF
se deforma permanentemente para uma extensdo, normal a superficie de impacto, bem além

daquela exatamente proporcionada pelo intimo contato entre o impactador e o laminado.
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Entretanto, a opgéo por se derivar a profundidade da endentacdo p a partir do seu diametro d
se da essencialmente em face da facilidade de medic&o deste Gltimo parametro, tendo em vista
a sua perfeita e inequivoca definicdo sobre a superficie do LMF, tal como mostra a Figura
33b.

P

Calota Esférica

Figura 34 — Esquematico da geometria de impressdo deixada pelo impacto de uma esfera na

superficie frontal do laminado (p = R-J(R?—r?);A=2-z-R- p).

Um terceiro pardmetro de dano externo macroscopico seria a altura (H) da calota
gerada na face posterior do espécime (destaque em azul na Figura 33c). Em vista dos variados
processos de fratura ocorrendo particularmente no material composto envolvido pelas duas
ldminas metélicas externas do LMF, seria incua qualquer tentativa de se determinar o valor
de H na I&mina metélica posterior com base exclusivamente na mensuragéo das dimensdes do
dano desenvolvido na lamina frontal do espécime impactado. N&o seria improvével, por
exemplo, que uma razodvel deformacdo (endentacdo) da superficie frontal metélica fosse
acompanhada por pouca, eventualmente nenhuma deformacdo da face posterior do laminado,
em virtude de suficiente deformacdo permanente do recheio polimérico, por assim dizer,
existente entre as ldminas metalicas.

Desta forma, uma medida experimental (in-loco) de H se faz necessaria. Embora em
termos laboratoriais ela seja bem mais pratica e simples que a mensuracdo do parametro p, em
campo (em servico) a mensuracdo de H seria problematica, ja que haveria de se ter acesso
irrestrito a superficie interna, por exemplo, de uma fuselagem, o que é sempre um problema
nas inspecdes destas, e de outras estruturas aeronduticas. De qualquer forma, o valor H tem o
significado de, quando comparado a p, indicar o comportamento do laminado no que se refere

a capacidade do mesmo se deformar diferencialmente ao longo da espessura do espécime sob
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a acdo de um impactador ou projétil, indicando o grau de separacdo alcancado entre as
ldminas metélicas devido ao choque mecénico localizado. Além disso, os parametros p e H
estdo intrinsecamente associados a questao de detectabilidade de danos, €, por conseguinte, ao
conceito de BVID anteriormente discutido.

A Tabela 7 lista os resultados obtidos.

Tabela 7 — Dados da analise dimensional dos danos macroscopicos externos causados por

impacto no LMF Glare-5.

Energia | Diametro do Diametro Profundidade Altura Razéo
de Impactador, | mensurado da estimada da mensurada H/p
Impacto D [mm] calota frontal, | calota frontal, da calota
d [mm] p [mm] traseira, H
[mm]
0,96 J 5 1,813 0,170 0,600 3,527
1,90J 5 2,207 0,257 1,240 4,831
2,66J 5 2,453 0,322 1,520 4,727
4,10J 5 2,837 0,442 1,920 4,348
5,00J 5 2,995 0,498 2,060 4,135
6,00 J 5 3,360 0,648 2,580 3,979

Interessante observar que, independentemente da energia de impacto, a relagdo H/p €
praticamente constante para o laminado Glare-5. Por outro lado, e como ja esperado, 0s

pardmetros d, p e H crescem proporcionalmente & energia de impacto.

Na Figura 35 é plotado o valor estimado da profundidade da endentacdo (p) deixada
pelo impactador na superficie frontal do LMF, como fungéo da energia de impacto. Para fins
de comparacdo, sdo também incluidos no gréafico os valores de penetracdo méaxima do projétil
esférico durante o carregamento em impacto, e de penetracdo do impactador no LMF no exato
momento em eles perdem o contato entre si, quando a carga cai a zero, tal como determinadas

por intermédio do Método LD.
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Figura 35 — Comparagdo entre valores de profundidade da calota frontal obtidos a partir de

trés diferentes abordagens.

Fica clara do gréafico acima, através da diferenciagdo entre as curvas vermelha e azul,
respectivamente, a recuperacdo da deformacgéo do material durante o estadgio de queda de
carga (descarregamento) no evento de impacto, sendo o nivel de recuperacéo proporcional a
energia de impacto. O gréfico ainda confirma, por intermédio da diferenciacdo entre as curvas
azul e verde, respectivamente, a afirmacdo anteriormente realizada com relacdo a
subestimativa da profundidade da endentagéo frontal (p) quando inferida via didmetro da
depressdo (d). A grande diferenga entre os valores obtidos se deve ao fato de que o didmetro
da calota frontal, e, conseqlientemente, a endentacdo a partir dele derivada, sdo pardmetros de
dano altamente localizados, ao contrario das medidas efetuadas durante o experimento de
impacto através do Método LD, quando a penetragdo de impactador computa, além do dano
localmente impingido ao material, deformagdes ocorrendo no laminado no interior de toda a

janela de deflexdo do espécime.
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4.2 — Método de Célula de Carga (CC)

A Figura 36 mostra um tipico grafico de energia em funcdo do tempo de impacto,
levantado através da Eq.4. Observa-se que duas parcelas de energia a saber, a absorvida (E,) e
recuperada (E,) compdem basicamente a energia total (E = E; + E;) disponibilizada pelo

impactador no momento do choque mecanico transversal contra o alvo de LMF Glare-5.

O Apéndice F fornece todas as curvas E vs. t obtidas no presente estudo aplicando-se o
Método CC.

J& 0 Apéndice G fornece todas as curvas de velocidade do impactador em fungdo do
tempo de impacto (Eq.3), derivadas por intermédio da metodologia CC, e que podem ser
comparadas as curvas v vs. t empiricamente obtidas experimentalmente pelo Método Laser-

Doppler, as quais sdo supridas no Apéndice A.

Na Figura 37 sdo plotados os valores de energia absorvida (E,), tal como estimados

pela metodologia CC.
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Figura 36 — Gréfico de energias absorvida (Ea) e restituida (Er) contra o tempo, obtido em
experimento de impacto a 4,10 Joules via Método CC.
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Figura 37 — Energias de impacto e correspondentes parcelas de energias absorvida e
recuperada (elastica), estimadas segundo o Método CC. A energia absorvida é também
fornecida numericamente, em termos percentuais, relativamente a energia total impressa ao

espécime pelo impactador.
4.2.1 - Comparacéo entre os métodos LD e CC

Na Figura 38 séo confrontadas as estimativas de energia absorvida pelo LMF Glare-5
nos ensaios segundo, respectivamente, os Métodos LD e CC.

A anlise da Figura 38 permite verificar que o Método LD tende a produzir resultados
acima daqueles determinados por intermédio do método concorrente CC, para quase toda
faixa de energias de impacto amostrada no presente estudo.

Em principio, tal fato advém do pequeno deslocamento lateral sofrido pelo impactador
durante seu estagio de rebote, quando este sofre uma reaceleracao ao se afastar do alvo ap6s o
chogue contra 0 mesmo. Tais deslocamentos laterais s&o provavelmente interpretados de
modo errdneo pelo sistema LD como uma desaceleragdo do impactador, visto que o
dispositivo LD s6 mensura deslocamentos verticais, ou seja, paralelos a direcao de ataque do
impactador durante sua queda livre contra o alvo, conforme ilustra o esquematico mostrado na
Figura 39. Uma substimativa da reaceleracdo do impactador pelo sistema LD significa, em

outros termos, uma superestimativa da energia absorvida pelo espécime durante o impacto.

65



Método LD
w
m

0 I I I I I
0 1 2 3 4 5 6

Método CC

Figura 38 — Comparagdo entre as estimativas da energia E,, em Joules, segundo os métodos
LD e CC. Observa-se que o ponto de dados referente a energia de impacto de 0,96 J ndo
consta no gréafico, o que decorre de limitagBes inerentes ao Método CC em estimar energia
absorvidas a partir de baixos valores de energia aplicada no ensaio.

A Figura 38 indica que este fato se verifica para niveis de impacto de até 4 Joules,
quando as deformac@es (calota hemisférica impressa) geradas na superficie do laminado séo
relativamente pequenas. A partir deste ponto, a Figura 38 mostra que ocorre uma inverséo de
comportamentos, e o Método CC passa, aparentemente, a adquirir um cardter ndo-

conservador na estimativa da energia absorvida pelo LMF Glare no evento do impacto.

/

vy

Figura 39 — (a) Ataque do impactador durante sua queda livre contra o alvo; (b) Vetor de

rebote ap6s o choque em decorréncia de deformacdes ndo simétricas da superficie do alvo.
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4.3 — Método de Rebote (MR)

Nos calculos estimativos da energia de impacto e de rebote, foram empregados,
respectivamente, os valores de velocidade nos limiares de impacto e de retorno do impactador
a partir do alvo. Os dados obtidos pelo sistema Laser Doppler permitiu calcular os valores e
conseguintemente a energia absorvida.

Um exemplo de célculo é realizado no Apéndide H ao final do texto.

Na Figura 40 séo exibidos os resultados de energia absorvida pelos CDPs segundo o
Método do Rebote.
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Figura 40 — Energias de impacto e correspondentes parcelas de energias absorvida e
recuperada (elastica), estimadas segundo o Método MR. A energia absorvida é também
fornecida numericamente, em termos percentuais, relativamente a energia total impressa ao

espécime pelo impactador.

Ha de se notar que o Método MR considera apenas os dados de entrada e de saida do
experimento, i.e., valores inicial e final do ensaio. Desta forma, diferentemente dos Métodos
concorrentes LD e CC, ndo é computada a verdadeira historia de carregamento do espécime
impactado.
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4.3.1 - Comparacao entre os métodos MR/LD e MR/CC

A anélise das Figuras 41 e 42 permitem verificar que o Método MR tende sempre a
produzir resultados superiores aqueles determinados por intermédio dos Métodos LD e CC,

para toda faixa de energias de impacto amostrada no presente estudo.

6
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o .
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0 \ \ \ \ \
0 1 2 3 4 5 6
Método LD
Figura 41 — Comparagdo entre as estimativas da energia E,, em Joules, segundo os métodos
MR e LD.

Admite-se que, pelo fato do Método MR considerar apenas o0s dados de entrada e de
saida do experimento, ou seja, dele ndo computar a verdadeira histdria de carregamento do
espécime impactado, tal como anteriormente enfatizado no texto, a estimativa
superdimensionada dos valores de energia absorvida pelo Glare-5 resulte do computo de
parcela extra de energia, que ndo somente aquela demandada por mecanismos de fratura e
deformagdo do material, donde se destacam: delaminagdes, quebra de fibras, trincamento da
matriz polimérica, deformac&o plastica da fase metalica, etc...

Desta forma, pode-se supor que gastos de energia, tais como devidos a friccdo entre
impactador e laminado, entre laminado e a moldura de suporte/aprisionamento do espécime,
além de deformacdes elasticas em nivel local (endentacdo) e global (de todo material
circundado pela moldura de aco), sejam equivocadamente interpretados como irrecuperaveis

segundo o0 Método MR.

68



Método MR
w

0 I \ \ T I
0 1 2 3 4 5 6

Método CC

Figura 42 — Comparagdo entre as estimativas da energia E,, em Joules, segundo os métodos
MR e CC. Nota-se que o ponto de dados referente a energia de impacto de 0,96 J ndo esta
plotado, como decorréncia de limitagcbes do Método CC para célculos de baixos valores de

energia.

4.4 — Resisténcia Mecéanica Residual

A resisténcia residual em flexdo do LMF Glare-5 é fornecida nas Figuras 43-45, para
energias de impacto entre 0,96 e 6,0 Joules. Resultados relativos ao material no estado
virgem, ou como-recebido, sdo também plotados para fins de comparagéo quanto desempenho
mecéanico do laminado previamente impactado.

Nota-se que o modulo de elasticidade, ou rigidez sob flexdo (Figura 43), é a
propriedade mecénica residual que reage do modo mais consistente aos diferentes niveis de
energia de impacto previamente aplicado ao Glare-5. A propriedade apresenta uma clara e
bem definida tendéncia de decréscimo na medida em que a energia de impacto Unico é
incrementada, tal como seria realmente de se esperar devido os danos crescentes impingidos
ao laminado.

Observa-se, por outro lado, que a resisténcia residual méxima em flex&o (Figura 443)

apresenta um comportamento algo conflitante, indicando a possibilidade de o material ter sido
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reforcado/fortalecido pelo impacto previamente aplicado. Na verdade, especula-se que 0s
resultados de flexdo sdo afetados por diversos fatores, tais como o comprimento do véo entre
0s apoios e 0 momento de inércia do espécime, dentre outros. Neste sentido, pode-se postular
que a acdo do impacto, gerando uma calota impressa (Figura 33), aumenta 0 momento de
inércia do CDP por intermédio do incremento da densidade aparente do material, conforme
sugere a Eq.9. Sendo a resisténcia a flexdo diretamente proporcional a0 momento de inércia

do espécime, um reforgo aparente do material resulta do evento de impacto.

| = jrzp(x, y,z)dV 9)

onde p(X,y,z) é adensidade do material, e r a distancia do ponto considerado relativamente
um eixo fixo.
A Figura 46 mostra que a hip6tese de um aumento local da densidade aparente do

material laminado hibrido ndo pode ser desconsiderada.
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VIRGEM 0,96 1,907 266J 4107 5,007 6,00 J

Figura 43 — Desempenho do laminado metal-fibra Glare®, no quesito de médulo de
elasticidade, apds impacto Gnico sob varios niveis de energia. A resisténcia do material na
condicdo virgem é plotada para fins de comparacao.
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Figura 44 — Comparacéo entre o desempenho do laminado metal-fibra Glare®, no quesito de
resisténcia maxima a flexdo (RF), ap6s impacto Unico sob varios niveis de energia. A
resisténcia do material na condicdo virgem € plotada para fins de comparacao.
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Figura 45 — Comparagéo entre o desempenho do laminado metal-fibra Glare®, no quesito de
energia absorvida até a carga maxima em flexdo, ap6s impacto Gnico sob varios niveis de
energia. A resisténcia do material na condigdo virgem é plotada para fins de comparacao.
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Figura 46 — Vista em corte da secio longitudinal de um espécime de Glare-5® impactado

com projétil esférico com uma energia de 6,00 Joules.

Conclui-se das figuras acima que o médulo de elasticidade residual em flex&o (Figura
43) e, em alguma extensdo, a tenacidade de carga maxima em flexdo (Figura 45), sdo
propriedades sensiveis ao carregamento por impacto do laminado Glare-5, fornecendo
resultados que refletem, de fato e de modo consistente, as esperadas perdas de propriedades

mecanicas advindas do evento de choque mecénico contra o material.
4.5 — Danos Macro- e Microscépicos

As Figuras 47-52 mostram os danos macroscopicos desenvolvidos nas laminas
metalicas frontal (caracterizados pelo parametro p) e traseira (pelo parametro H) de todos os
espécimes de LMF Glare-5 ensaiados no presente estudo.

A fotos confirmam, tal como esperado, 0s pontos de dados plotados anteriormente na

Figura 35.

72



(b)
Figura 47 — Vistas geral frontal (a) e traseira (b) de laminado Glare-5 submetido a impacto
Unico de 0,96 Joules, com impactador de ponta esférica com 5 mm de diametro.

73



(b)
Figura 48 — Vistas geral frontal (a) e traseira (b) de laminado Glare-5 submetido a impacto
Unico de 1,90 J, com impactador de ponta esférica com 5 mm de diametro.

74



(a)

(b)
Figura 49 — Vistas geral frontal (a) e traseira (b) de laminado Glare-5 submetido a impacto
Unico de 2,66 Joules, com impactador de ponta esférica com 5 mm de diametro.
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(a)

(b)
Figura 50 — Vistas geral frontal (a) e traseira (b) de laminado Glare-5 submetido a impacto
Unico de 4,10 Joules, com impactador de ponta esférica com 5 mm de diametro.
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(a)

(b)
Figura 51 — Vistas geral frontal (a) e traseira (b) de laminado Glare-5 submetido a impacto
Unico de 5,00 Joules, com impactador de ponta esférica com 5 mm de diametro.
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Chamada na préxima pagina.

(a)

(b)
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(c)

Figura 52 — Vistas geral frontal (a) e traseira (b) de laminado Glare-5 submetido a impacto
Unico de 6,00 Joules, com impactador de ponta esférica com 5 mm de didmetro; (c) Detalhe
da trinca gerada por impacto na calota traseira dos espécime, tal como indicada por circulo

vermelho tracejado em (b).

Na Figura 53 s&o observadas vistas geral e locais da secdo longitudinal

metalograficamente preparada (lixada e polida) de um CDP impactado.

Observam-se delaminacgGes tanto na regido central de impacto (particularmente na
interface entre 0 composto e a ldmina metalica traseira, ou posterior) quanto em posi¢des mais
remotas do espécime (desta feita na interface do composto com a lamina metalica frontal),
sempre acompanhado por processos de separagdo, maceragdo e rompimento de fibras de

reforgo.
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Chamada na préxima pagina.
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(d)
Figura 53 — Vistas geral e localizadas da regido de impacto do laminado Glare-5, submetido a

impacto Unico de energia 6 J por intermédio de uma esfera de ago com 5 mm de diametro.
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5 - CONCLUSOES

Os resultados obtidos no presente trabalho permitem concluir que:

De acordo com os métodos LD e CC, o Glare-5° absorve entre 60% e 80% da energia

aplicada sob impacto classificado como leve (até 6 Joules, no presente estudo);

Os Métodos LD e CC produzem resultados satisfatoriamente proximos, com
diferencas oscilando entre aproximadamente 7 e 20 %, porém o Método CC tende a

ser 0 mais conservador nas estimativas de energia absorvida;

Erros associados ao Método LD advém provavelmente de deslocamentos laterais do
impactador ap6s atingir o ponto de méaxima penetragdo no alvo. O ndo computo destes
pequenos deslocamentos pelo Método LD leva, em geral, as superestimativas da

energia consumida, ou absorvida pelo Glare-5° se comparado ao Método CC;

O Método MR gera resultados superestimados, ou ndo-conservadores da energia
consumida no impacto, provavelmente devido ao fato do método ndo considerar a

histéria de carragamento dindmico do material;

O modulo de elasticidade residual em flexdo é a propriedade mais sensivel ao
carregamento prévio por impacto do LMF Glare-5°, refletindo de modo consistente as
esperadas perdas de propriedades mecanicas decorrentes do impacto aplicado no

material;

Por fim, o trabalho demonstrou a viabilidade da determinacéo das propriedades de

impactos de baixa energia (até 10 Joules) de laminados metal-fibra através de um experimento

simples e rapido, que utiliza apenas uma célula de carga digital para a monitoracéo da forga

aplicada em funcéo do tempo. Isto pode facilitar sobremaneira as atividades de pesquisa e

desenvolvimento desta classe de materiais quando aplicados as inddstrias naval e
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automobilistica, onde, diferentemente do setor aeronautico, ha freqlientes limitacbes quanto a

disponibilidade de equipamentos laboratoriais.
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6 - SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

1. Aplicagdo das metodologias avaliadas a outros laminados hibridos metal-fibra
concorrentes do Glare-5%, tais como, por exemplo, contendo pré-impregnados mistos
de fibras de vidro/polipropileno em resina epoxi, ou compositos auto-reforcados com

base em polipropileno;

2. Aplicacdo das metodologias a corpos de prova submetidos a impactos multiplos
(fadiga por impacto) de baixa e média energia, sem ocorréncia de perfuracdo, com

perfuragéo parcial e com perfuragéo total;
3. Desenvolvimento de métodos materialograficos especificos para os laminados metal-

fibra, de modo a revelar todos os mecanismos de falha por impacto das diversas fases

presentes no laminado hibrido.
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APENDICES

APENDICE A - METODO LD (Curvas v-t)

Na Figura A.1 séo apresentados os diagramas de velocidade (v) em funcdo do tempo
(t) correspondentes ao Método Laser-Doppler aplicado as diversas energias de impacto do
LMF Glare-5°.
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Figura A.1 - Diagramas de velocidade vs. tempo obtidos por intermédio do Método LD para
energias de: (a) 0,96 J; (b) 1,90 J, (c) 2,66 J, (d) 4,10 J, (e) 5,00 J, e (f) 6,00 J.
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APENDICE B - METODO LD (Levantamento das curvas deslocamento, s vs. tempo, t:

Exemplo de solucéo para a energia de impacto de 1,90 J)

Os dados empiricamente coletados via dispositivo LD sdo dispostos em uma planilha
eletronica, Tabela B.1), facilitando assim o processamento de dados e possibilitando ao leitor
uma mais facil compreensdo dos célculos efetuados. As colunas sdo descriminadas como
seguem:

1° Coluna: Dados do tempo de movimento do impactador [ms];

2° Coluna: Dados da velocidade do impactador [m/s?];

3° Coluna: Diferenca de tempo em [ms], realizada através da subtracdo dos valores de

tempo consecutivos a partir da coluna 1, tendo-se como inicio do processo de impacto

0 tempo de 363,851 ms.

4° Coluna: Tempo total do evento de impacto [ms], correspondendo & soma

progressiva dos valores da coluna 3.

5° Coluna: Deslocamento incremental do impactador [mm], obtido a partir da

expressdo As = v * At, para cada incremento de tempo e para cada velocidade

instantanea correspondente.

6° Coluna: Deslocamento total [mm], obtido a partir da somatdria progressiva dos

valores da coluna anterior.

Tabela B.1 - Planilha para obtengéo da equagdo s-t por Laser Doppler.

Tempo, v, At, Tempo total | Desloc. incr., | Desloc. total (),
ms m/s ms (t), ms mm mm
363,851 2,63 0,000 0,000 0,00000 0,00000
363,861 2,62 0,010 0,010 0,02620 0,02620
363,872 2,61 0,011 0,021 0,02871 0,05491
363,883 2,65 0,011 0,032 0,02915 0,08406
363,893 2,61 0,010 0,042 0,02610 0,11016
363,904 2,57 0,011 0,053 0,02827 0,13843
363,915 2,50 0,011 0,064 0,02750 0,16593
363,925 2,55 0,010 0,074 0,02550 0,19143
363,936 2,61 0,011 0,085 0,02871 0,22014
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363,947 2,61 0,011 0,096 0,02871 0,24885
363,957 2,61 0,010 0,106 0,02610 0,27495
363,968 2,61 0,011 0,117 0,02871 0,30366
363,979 2,61 0,011 0,128 0,02871 0,33237
363,989 2,65 0,010 0,138 0,02650 0,35887
364,000 2,61 0,011 0,149 0,02871 0,38758
364,011 2,63 0,011 0,160 0,02893 0,41651
364,021 2,52 0,010 0,170 0,02520 0,44171
364,032 2,55 0,011 0,181 0,02805 0,46976
364,043 2,69 0,011 0,192 0,02959 0,49935
364,064 2,57 0,021 0,213 0,05397 0,55332
364,075 2,48 0,011 0,224 0,02728 0,58060
364,085 2,47 0,010 0,234 0,02470 0,60530
364,096 2,48 0,011 0,245 0,02728 0,63258
364,107 2,41 0,011 0,256 0,02651 0,65909
364,117 2,37 0,010 0,266 0,02370 0,68279
364,128 2,38 0,011 0,277 0,02618 0,70897
364,139 2,33 0,011 0,288 0,02563 0,73460
364,149 2,28 0,010 0,298 0,02280 0,75740
364,160 2,28 0,011 0,309 0,02508 0,78248
364,171 2,19 0,011 0,320 0,02409 0,80657
364,181 2,19 0,010 0,330 0,02190 0,82847
364,192 2,24 0,011 0,341 0,02464 0,85311
364,203 2,29 0,011 0,352 0,02519 0,87830
364,267 2,08 0,064 0,416 0,13312 1,01142
364,277 2,05 0,010 0,426 0,02050 1,03192
364,288 2,00 0,011 0,437 0,02200 1,05392
364,299 1,98 0,011 0,448 0,02178 1,07570
364,309 1,90 0,010 0,458 0,01900 1,09470
364,320 1,90 0,011 0,469 0,02090 1,11560
364,331 1,86 0,011 0,480 0,02046 1,13606
364,341 1,88 0,010 0,490 0,01880 1,15486
364,352 1,86 0,011 0,501 0,02046 1,17532
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364,363 1,82 0,011 0,512 0,02002 1,19534
364,437 1,62 0,074 0,586 0,11988 1,31522
364,448 1,52 0,011 0,597 0,01672 1,33194
364,459 1,52 0,011 0,608 0,01672 1,34866
364,469 1,50 0,010 0,618 0,01500 1,36366
364,480 1,43 0,011 0,629 0,01573 1,37939
364,491 1,42 0,011 0,640 0,01562 1,39501
364,501 1,36 0,010 0,650 0,01360 1,40861
364,512 1,33 0,011 0,661 0,01463 1,42324
364,523 1,30 0,011 0,672 0,01430 1,43754
364,533 1,22 0,010 0,682 0,01220 1,44974
364,544 1,25 0,011 0,693 0,01375 1,46349
364,555 1,16 0,011 0,704 0,01276 1,47625
364,565 1,19 0,010 0,714 0,01190 1,48815
364,576 1,09 0,011 0,725 0,01199 1,50014
364,587 1,09 0,011 0,736 0,01199 1,51213
364,597 1,05 0,010 0,746 0,01050 1,52263
364,608 1,02 0,011 0,757 0,01122 1,53385
364,619 0,98 0,011 0,768 0,01078 1,54463
364,629 0,96 0,010 0,778 0,00960 1,55423
364,640 0,89 0,011 0,789 0,00979 1,56402
364,651 0,94 0,011 0,800 0,01034 1,57436
364,661 0,83 0,010 0,810 0,00830 1,58266
364,672 0,82 0,011 0,821 0,00902 1,59168
364,683 0,71 0,011 0,832 0,00781 1,59949
364,693 0,75 0,010 0,842 0,00750 1,60699
364,704 0,68 0,011 0,853 0,00748 1,61447
364,715 0,71 0,011 0,864 0,00781 1,62228
364,725 0,62 0,010 0,874 0,00620 1,62848
364,736 0,55 0,011 0,885 0,00605 1,63453
364,747 0,60 0,011 0,896 0,00660 1,64113
364,757 0,53 0,010 0,906 0,00530 1,64643
364,768 0,46 0,011 0,917 0,00506 1,65149
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364,779 0,41 0,011 0,928 0,00451 1,6560
364,789 0,46 0,010 0,938 0,00460 1,6606
364,800 0,39 0,011 0,949 0,00429 1,66489
364,811 0,33 0,011 0,960 0,00363 1,66852
364,821 0,32 0,010 0,970 0,00320 1,67172
364,832 0,30 0,011 0,981 0,00330 1,67502
364,843 0,21 0,011 0,992 0,00231 1,67733
364,853 0,17 0,010 1,002 0,00170 1,67903
364,864 0,15 0,011 1,013 0,00165 1,68068
364,875 0,11 0,011 1,024 0,00121 1,68189
364,907 0,03 0,032 1,056 0,00096 1,68285
364,917 -0,08 0,010 1,066 -0,00080 1,68205
364,949 -0,19 0,032 1,098 -0,00608 1,67597
364,960 -0,25 0,011 1,109 -0,00275 1,67322
364,971 -0,19 0,011 1,120 -0,00209 1,67113
364,981 -0,36 0,010 1,130 -0,00360 1,66753
364,992 -0,33 0,011 1,141 -0,00363 1,66390
365,003 -0,30 0,011 1,152 -0,00330 1,66060
365,013 -0,34 0,010 1,162 -0,00340 1,65720
365,024 -0,42 0,011 1,173 -0,00462 1,65258
365,035 -0,46 0,011 1,184 -0,00506 1,64752
365,045 -0,50 0,010 1,194 -0,00500 1,64252
365,056 -0,52 0,011 1,205 -0,00572 1,63680
365,067 -0,58 0,011 1,216 -0,00638 1,63042
365,077 -0,60 0,010 1,226 -0,00600 1,62442
365,088 -0,59 0,011 1,237 -0,00649 1,61793
365,099 -0,62 0,011 1,248 -0,00682 161111
365,109 -0,65 0,010 1,258 -0,00650 1,60461
365,120 -0,68 0,011 1,269 -0,00748 1,59713
365,131 -0,73 0,011 1,280 -0,00803 1,58910
365,141 -0,76 0,010 1,290 -0,00760 1,58150
365,152 -0,79 0,011 1,301 -0,00869 1,57281
365,163 -0,80 0,011 1,312 -0,00880 1,56401
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365,173 -0,83 0,010 1,322 -0,00830 1,55571
365,184 -0,89 0,011 1,333 -0,00979 1,54592
365,195 -0,90 0,011 1,344 -0,00990 1,53602
365,205 -0,91 0,010 1,354 -0,00910 1,52692
365,216 -0,92 0,011 1,365 -0,01012 1,51680
365,227 -0,95 0,011 1,376 -0,01045 1,50635
365,237 -0,98 0,010 1,386 -0,00980 1,49655
365,248 -0,95 0,011 1,397 -0,01045 1,48610
365,259 -1,02 0,011 1,408 -0,01122 1,47488
365,269 -1,05 0,010 1,418 -0,01050 1,46438
365,280 -1,06 0,011 1,429 -0,01166 1,45272
365,291 -1,09 0,011 1,440 -0,01199 1,44073
365,301 -1,07 0,010 1,450 -0,01070 1,43003
365,312 -1,13 0,011 1,461 -0,01243 1,41760
365,323 -1,11 0,011 1,472 -0,01221 1,40539
365,333 -1,12 0,010 1,482 -0,01120 1,39419
365,344 -1,15 0,011 1,493 -0,01265 1,38154
365,355 -1,15 0,011 1,504 -0,01265 1,36889
365,365 -1,19 0,010 1,514 -0,01190 1,35699
365,376 -1,20 0,011 1,525 -0,01320 1,34379
365,387 -1,17 0,011 1,536 -0,01287 1,33092
365,397 -1,2 0,010 1,546 -0,01200 1,31892
365,408 -1,23 0,011 1,557 -0,01353 1,30539
365,536 -1,28 0,128 1,685 -0,16384 1,14155
365,547 -1,29 0,011 1,696 -0,01419 1,12736

A partir da planilha acima, plotam-se os gréficos de deslocamento total [mm] vs.
tempo total [ms], e de velocidade [m/s?] vs. tempo total [ms]. A curva decrescente de

velocidade [m/s?] vs. tempo [ms], que pode ser visualizada na Figura B.la, representa,

portanto, o evento global ou completo de impacto.
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Figura B.1 — Diagramas de velocidade vs. tempo, e de deslocamento vs. tempo para uma

energia de impacto de 1,90 J obtidas segundo o Método LD.

Os critérios matematicos utilizados para selecionar a por¢do (intervalo) de interesse da
curva decrescente de velocidade s&o como seguem:

1° Passo: Determinar o polindmio de terceira ordem f(x) para os dados de velocidade

[m/s?] vs. tempo [ms], parauma R* préximo a unidade;
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VS.

2° Passo: Derivar o polinbmio para realizar o teste da derivada primeira f’(x), 0 que
permitird encontrar o intervalo onde a derivada é continua e ndo tem zeros.

3° Passo: Escolher aleatoriamente um valor k constante que esteja entre os intervalos
determinados no passo anterior e, com isso, encontrar o valor de teste de f'(k). Com
esses resultados é possivel se saber onde a derivada é crescente, e onde ela é
decrescente.

4° Passo: Achar o intercepto-y fazendo f(0)= polindmio_terceira_ordem, e, na
seqiiéncia, impor f'(x)=0 para se acharem os pontos de méaximos e de minimos da
curva em funcdo de x.

A partir do polindmio de terceira ordem delineado no gréafico de velocidade [m/s?]

tempo total [ms] da Figura B.1a, dado por

f(x)=16897-x° —4,3627-x* +0,2163-x+2,6212, e R?=09992, calcula-se a

correspondente derivada: f'(x)=5,0691-x* —8,7254-x+0,2163. A Tabela B.2 a seguir

exibe os resultados correspondentes a energia de impacto de 1,90 J.

Tabela B.2 — Intervalos da fungéo f(x=t) para o caso de E = 1,90 J.

Intervalo (-0, 0,02519) (0,02519; 1,69610) (1,69610; )
k 0 1 2
Valor de teste de f'(k) 0,2163 - 3,63467 positivo
Concluséo Crescente Decrescente Crescente

Determinam-se os intervalos igualando f'(x)=0. Disso, tem-se que:
A=b*-4-a-c=76133-4-50691-0,2163

A =76133-4,3858=71,747

L JA 87254+8,470

2-a 10,1382
X, =1,6961
X, = 0,02519

Determina-se o intercepto-y:
f(0)=2,6212
A curva é truncada para o valor de x = 1,6961 (tempo em ms)

Calculando a derivada segunda, tem-se: f"(x)=10,1382- x —8,7254
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= lgualando-se a derivada segunda a zero, tem-se:

10,1382 -x —-8,7254 =0
10,1382 - x = 8,7254
x = 0,8606

Conclui-se que a curva da velocidade em fungdo do tempo corta o eixo-y, de
velocidades, no valor de 2,6212 m/s, e esta curva devera ser truncada em X, eixo dos tempos,

igual a 1,6961 ms. O ponto de inflex&o, da curva x-y = v-t se localiza, portanto, em 0,8606 ms.
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APENDICE C - METODO LD (Curvas s-t)

Na Figura C.1 sdo apresentados os diagramas de deslocamento (s) em funcdo do
tempo (t) derivadas segundo o Método Laser-Doppler aplicado aos pontos de dados obtidos

durante o impacto do LMF Glare-5® em diversas energias.
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Chamada na préxima pagina.
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Figura C.1 - Diagramas de deslocamento vs. tempo obtidos por intermédio do Método LD
para energias de: (a) 0,96 J; (b) 1,90 J, (c) 2,66 J, (d) 4,10 J, (e) 5,00 J, e (f) 6,00 J.
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APENDICE D - METODO LD (Levantamento da curva de carga aplicada, F vs.

deslocamento do impactador, s: Exemplo de solugéo para a energia de impacto de 1,90

J)

Uma planilha foi montada (Tabela D.1), para cada energia de impacto, a partir dos

dados da voltagem (i.e., for¢a ou carga mecénica aplicada na célula de carga digital) e dos

resultados obtidos na planilha correspondente & Tabela B.1), sendo dividida em seis colunas,

quais sejam:

1° Coluna: Voltagem ou diferenca de potencial elétrico [V], proporcional & forca
aplicada durante o evento de impacto;

2° Coluna: A forga ou carga de impacto em [N], onde F(N)=118316-U(V), tal como
determinada por calibracéo prévia da célula de carga;

3° Coluna: O tempo de impacto [ms], obtido a partir da equagdo

n°_ pontos

tempo, = —=————,
PO tempo _ total

para um conjunto maximo de sessenta mil pontos

correspondente ao tempo total de coleta de dados de trés segundos;

4° Coluna: Os dados obtidos sdo as imagens da equacéo do grafico deslocamento total
[mm] vs. tempo total [ms] montado com os dados da primeira planilha, sendo que a
unidade estd em [mm];

5° Coluna: Os dados da coluna anterior sdo convertidos para deslocamento em m,
utilizando-se a corregéo por um fator de 1000;

6° Coluna: Tempo de impacto transformado [s], o qual é obtido pela divisdo do tempo
em ms por um fator de 1000.

Tabela D.1 - Planilha para obtengéo dos pontos de carga aplicada no impacto e de

deslocamento do impactador.

Voltagem, Equacdo Laser-

V Forca, N t, ms Doppler Deslocamento, m t, s
0,000 0,000 0,000 0,000000000 0,000000000 0,00000
0,098 11,595 0,050 0,131729376 0,000131729 0,00005
2,735 323,602 0,100 0,262282420 0,000262282 0,00010
5,763 681,872 0,150 0,391007426 0,000391007 0,00015
8,205 970,807 0,200 0,517013920 0,000517014 0,00020
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8,596 1017,070 0,250 0,639472656 0,000639473 0,00025
9,573 1132,668 0,300 0,757615620 0,000757616 0,00030
10,647 1259,742 0,350 0,870736026 0,000870736 0,00035
11,917 1410,008 0,400 0,978188320 0,000978188 0,00040
12,015 1421,603 0,450 1,079388176 0,001079388 0,00045
12,503 1479,342 0,500 1,173812500 0,001173813 0,00050
13,284 1571,750 0,550 1,260999426 0,001260999 0,00055
14,554 1722,015 0,600 1,340548320 0,001340548 0,00060
15,238 1802,945 0,650 1,412119776 0,001412120 0,00065
15,531 1837,612 0,700 1,475435620 0,001475436 0,00070
16,117 1906,947 0,750 1,530278906 0,001530279 0,00075
16,606 1964,805 0,800 1,576493920 0,001576494 0,00080
17,192 2034,140 0,850 1,613986176 0,001613986 0,00085
17,289 2045,617 0,900 1,642722420 0,001642722 0,00090
17,582 2080,285 0,950 1,662730626 0,001662731 0,00095
17,485 2068,808 1,000 1,674100000 0,001674100 0,00100
17,778 2103,475 1,050 1,676980976 0,001676981 0,00105
17,289 2045,617 1,100 1,671585220 0,001671585 0,00110
16,899 1999,473 1,150 1,658185626 0,001658186 0,00115
15,726 1860,685 1,200 1,637116320 0,001637116 0,00120
14,945 1768,277 1,250 1,608772656 0,001608773 0,00125
13,480 1594,940 1,300 1,573611220 0,001573611 0,00130
12,015 1421,603 1,350 1,532149826 0,001532150 0,00135
9,963 1178,812 1,400 1,484967520 0,001484968 0,00140
8,694 1028,665 1,450 1,432704576 0,001432705 0,00145
6,740 797,470 1,500 1,376062500 0,001376063 0,00150
5,177 612,537 1,550 1,315804026 0,001315804 0,00155
3,223 381,342 1,600 1,252753120 0,001252753 0,00160
2,442 288,935 1,650 1,187794976 0,001187795 0,00165
1,270 150,265 1,700 1,121876020 0,001121876 0,00170
0,391 46,263 1,750 1,056003906 0,001056004 0,00175
0,190 22,481 1,800 0,991247520 0,000991248 0,00180
0,000 0,000 1,850 0,928736976 0,000928737 0,00185
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Os resultados da planilha acima permitiram a montagem dos gréficos de forga [N] vs.
deslocamento [m], e de forca [N] vs. tempo de impacto [s]. Integrando-se a curva obtida no

primeiro gréafico (Figura D.1), obtém-se a energia absorvida pelo respectivo corpo de prova.

2500 71,90 J

2000 Dﬁ@
Z oo
O [
cU'lSOO 5 oo0 O
o o " =
N (]
Q 1000 o O .
H 0
500 -
OJ DD
OJ
O D—D T Dl:'!l—l I !
0 0,0005 0,001  0,0015 0,002
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Figura D.1 - Gréfico que possibilita a determinagdo da energia absorvida pelo CDP de LMF-

Glare® quando submetido a um impacto com energia de 1,90 J.
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APENDICE E - METODO LD (Curvas F-s)

Na Figura E.1 séo apresentados os diagramas de forga em funcéo do deslocamento,
correspondentes ao Método Laser-Doppler aplicado as diversas energias de impacto do LMF
Glare-5°.
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Figura E.1 — Diagramas de forca aplicada em fungéo do deslocamento do impactador para
niveis de energia de impacto de: (a) 0,96 J, (b) 1,90 J, (c) 2,66 J, (d) 4,10 J, (e) 5,00 J, (f) 6,00
J.
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APENDICE F - METODO CC (Curvas E-t)

Na Figura F.1 sdo providos os diagramas de energias absorvida e restaurada no
impacto como funcéo do tempo de contato projétil/alvo, obtidos através do Método da Célula

de Carga para as diversas energias de impacto do LMF Glare-5°.
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Figura F.1 — Diagramas de energias absorvida pelo especime e restaurada ao meio, em
funcéo do tempo, obtidos por intermédio do Método CC para energias de impacto de: (a) 1,90
J, (b) 2,66 J, (c) 4,10 J, (d) 5,00 J, e (e) 6,00 J.
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APENDICE G - METODO CC (Curvas v-t)

Na Figura G.1 sdo providos os diagramas de velocidade durante o impacto em fungdo
do tempo de contato projétil/alvo, obtidos através do Método da Célula de Carga para as

diversas energias de impacto do LMF Glare-5°.
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Figura G.1 — Diagramas de velocidade em funcéo do tempo obtidos por intermédio do
Método CC para as energias de impacto de: (a) 1,90 J, (b) 2,66 J, 4,10 J, (d) 5,00 J, e (e) 6,00
J.
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APENDICE H - Método MR (Solucéo para a Energia de Impacto de 1,90J)

A partir dos dados de velocidade vs. tempo de impacto registrados em experimentos
LD (e.g., Tabela B.1), obtiveram-se médias aritméticas das velocidades antes e apds o evento
de impacto. Destes valores médios, calcularam-se as respectivas energias médias, e,
finalmente, a diferenca entre energias pela Eq.6, tal como segue.

- Conhecida a massa do impactador, m = 0,530 kg e sua velocidade no limiar da
ocorréncia do impacto, v; = 2,60 m/s, determina-se E; = 1,79 J.

- Imediatamente apds o impacto, a velocidade adquirida pelo projétil é v, = 1,29 m/s,
donde resulta E, = 0,44 J.

A energia absorvida durante o evento do impacto é, portanto, dada por:

1,79J-0,44 J, ou seja:

E. = 1,34 Joules.
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