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Resumo

O presente trabalho aborda o desenvolvimento de um material laminado fibra metal
(LFM), um material hibrido, a partir da combinacdo de lIaminas de aluminio com tecido de
fibra de vidro a seco obtido pelo processo de Moldagem por Transferéncia de Resina
Assistida a Vacuo (VARTM). O uso do VARTM para obtencdo de LFM pode ser vantajoso,
pois pode reduzir os custos de fabricacdo desses materiais. Atualmente assuntos relacionados
aos materiais hibridos vém sendo cada dia mais discutidos devido as boas caracteristicas de
propriedades mecanicas que o material possui. Como caracteristica predominante deste
material, destaca-se a alta resisténcia a fadiga, além de serem mais leves do que estruturas
metalicas, assim, sdo ideais para 0 uso em estruturas primarias de aeronaves. Neste trabalho,
as laminas de aluminio utilizadas para a fabricacdo do LFM foram submetidas a tratamentos
superficiais de anodizacdo &cida crémica, por conversdo quimica (Alodine) e pintura por
primer. Testes para avaliacdo da rugosidade e de molhabilidade foram feitos para verificar
tratamento de superficie ideal para garantir a melhor adesdo possivel entre o aluminio e o
composto fibra de vidro/epdxi. Para avaliacdo das propriedades mecanicas do LFM obtido
foram realizados ensaios de resisténcia a tracdo, cisalhamento interlaminar, flexdo em trés
pontos e fadiga sob carregamento de tracdo. Os resultados das propriedades mecénicas
referentes aos LFM’s com os diferentes tratamentos superficiais realizados sdo comparados
entre si, bem como, com valores de propriedades de compositos que utilizaram fibra de vidro
pré-impregnada e curados em autoclave; como é o caso do GLARE. Entre os resultados dos
LFM’s ensaiados destacam-se aqueles obtidos no lote tratado com jato de areia e posterior
tratamento de anodizacdo cromica ndo selada, que comparando com os valores de outros
LFM’s que utilizam pré-impregnado e cura em autoclave, mostram-se bastante atrativos, com
a vantagem de ndo ter o alto custo que o LFM que utiliza a fibra de vidro pré-impregnada

possui, bem como néo tem limitacdo de tamanho imposta pelo uso do autoclave.

Palavras chave: Laminado Fibra Metal, VARTM, Fibra de Vidro, Pré-Impregnado.



Abstract

This work discusses the development and processing of fiber metal laminate (FML),
an hybrid material, made of combination of sheets of aluminum with dry fiberglass using the
process Vacuum Assisted Resin Transfer Molding (VARTM). The use of the VARTM
processing to obtain FML materials may reduce manufacturing costs. Current issues related to
hybrid materials are being increasingly discussed due to good mechanical properties
characteristics of the material. The predominant feature of this material is the high fatigue
resistance, besides they are lighter than metal structures, which makes the material ideal for
use in primary aircraft structures. The aluminum sheets used to manufacture the FML were
subjected to surface treatments of chromic acid anodizing, chemical conversion (Alodine) and
primer epoxy coating. Roughness and wettability testing were performed in order to verify
which kind of surface treatment is the best one to assure the adhesion between the aluminum
and the composite fiberglass/epoxy. In order to evaluate the mechanical properties, tensile
strength, interlaminar shear strength, three point bending and fatigue under tensile loading
tests were conducted. The results of the mechanical properties relating to LFM's with different
surface treatments performed are compared between themselves and with other FML
produced with prepreg fiberglass and the cure in autoclave, like GLARE. Among the results
obtained the batch 7 (sandblasting plus not sealed chromic acid anodizing) showed goods
results, even when compared with prepreg FML’s cured in autoclave. It was observed that the
results are comparable with the advantage of the cost, as well as, don’t have size limitation

imposed by the use of the autoclave.

Keywords: Fiber Metal Laminate, VARTM, Fiberglass, Prepreg
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1 INTRODUCAO

1.1 Considerac0es Iniciais

A industria aerondutica mundial vem a cada dia se preocupando mais com a seguranca
de seus passageiros e tripulacdo, bem como no desenvolvimento de novos materiais que
possam garantir melhores propriedades mecénicas e ao mesmo tempo reducdo de custos a
médio e longo prazo. Com isso, ndo s6 o desenvolvimento de novos materiais compositos
como o desenvolvimento de novas ligas de aluminio (ex: aluminio litio), estdo sendo

estudadas, bem como solug6es envolvendo a combinacdo dos dois tipos de materiais.

Neste cenario, o desenvolvimento e aplicacdo de materiais compositos na industria
aeronautica, vém crescendo a cada ano e o setor que vem impulsionando este tipo de
crescimento € o militar (BOTELHO, 2002).

Materiais compdsitos também conhecidos como materiais conjugados ou materiais
compostos sdo materiais projetados de modo a conjugar caracteristicas desejaveis de dois ou
mais materiais (PADILHA, 2000). De acordo com este principio de acdo combinada,
melhores combinacgdes de propriedades sdo melhores amoldadas pela combinagéo de dois ou
mais distintos materiais (CALLISTER, 2002).

A substituicdo do aluminio por compositos estruturais a base de resinas tem potencial
de reducdo de peso de 20 a 30%, além de 25% na reducdo do custo final de obtencdo
(BOTELHO, 2002).

Apesar das vantagens que 0s materiais compositos possuem em relacdo ao aluminio,
uma outra linha de estudo vem a cada dia sendo desenvolvido com o objetivo de combinar em
um unico material as caracteristicas do compdsito polimeérico com as do metal, os chamados
Fibre Metal Laminates (FML) ou Laminado Fibra Metal (LFM). Sua configuracéo genérica é
ilustrada pela Figura 1, sendo constituido por camadas intercaladas de metal e de compdsito

fibra/resina epdxi na forma de uma estrutura sanduiche.

Algumas das principais caracteristicas destes materiais hibridos sdo as excelentes
propriedades mecanicas que possuem, como: resisténcia a tragdo, resisténcia a fratura,
resisténcia a corrosdo e fadiga, comparadas a liga de aluminio. Estas caracteristicas
juntamente com a diminuicdo do peso, conforme descrito por Botelho (2002), torna este

material atrativo para empresas que querem ser mais competitivas em um mercado restrito.



Neste contexto, em 1978 a Universidade de Delft na Holanda iniciou estudos para o
desenvolvimento de novos materiais compdsitos, mais conhecidos por sua estrutura sanduiche
que consiste na combinacdo de ligas de aluminio de pequena espessura, variando entre 0,2 a
0,5 mm, com materiais compositos pré-impregnados (prepreg), obtendo assim o material
conhecido como laminados hibridos Fibra/Metal. O laminado hibrido fibra/metal ¢
constituido por uma fina camada colada de aluminio e fibra/epdxi (VLOT, 2001).

As pesquisas realizadas na universidade de Delft resultaram, em 1980, no primeiro
material composto por fibras de aramida com camadas de aluminio de 0,3 ou 0,4 mm de
espessura, conhecido como ARALL (Aramid Reinforced Aluminium Alloy Laminates). Este
material sera melhor abordado no capitulo 2 deste trabalho.

Durante o desenvolvimento do avido comercial A320 da Airbus, estudos franceses
mostraram certos desapontamentos estruturais na aplicacdo do ARALL na fuselagem deste
modelo de avido, como por exemplo: baixa resisténcia a flexdo e com isto sua aplicagéo s6 foi
permitida na porta de carga que possuia dimensdes de 5,6 a 9,7 metros. Outro ponto
desfavoravel a sua utilizacdo foi devido sua complexidade de fabricacdo (VLOT, 2001 e
VERMEEREN, 2003).

Em virtude das desvantagens identificadas no ARALL, em 1987, foi desenvolvido o
GLARE (Glass and Aluminium Reinforced), conforme pode ser observado na Figura 1, que
através de uma sociedade entre a empresa quimica holandesa AKZO e a empresa de aluminio
americana ALCOA (Aluminum Company of America) conseguiram em 1991, produzir e

comercializar este produto.

ﬂ Lamina de Aluminio
/// Camada de Fibra de vidro / adesivo

Lamina de Aluminio

Camada de Fibra de vidro / adesivo

~ e
\\// Lamina de Aluminio

Figura 1: Composi¢do do material hibrido — Glare - adaptado (BEUMLER, 2004).



Uma de suas vantagens é que a fibra de vidro utilizada no GLARE apresenta melhor
resisténcia a compressao comparada ao ARALL. Outras vantagens do GLARE é que este tipo
de LFM é considerado um bom inibidor de corrosdo através de suas camadas constituintes,
sem contar que a liga de aluminio 2024-T3, utilizada na fabricacdo do GLARE, tem boa
resisténcia a corrosdo, bem como, a tolerancia ao dano (impacto) € melhor em comparagédo ao
aluminio e a materiais compositos (KRISHNAKUMAR, 1994 e VERMEEREN, 2003).

Uma das desvantagens que o material GLARE possui é a utilizacdo de um compaosito
pré-impregnado e a necessidade de processar o material em um autoclave, que torna o

processo de fabricacéo caro e com restri¢cbes dimensionais (BAUMERT, 2011).
Conforme Vlot (2001), o processo de fabricacdo do GLARE consiste basicamente em:
- Aescolha adequada da matéria prima: liga metalica e o prepreg;

- A realizacdo de um tratamento superficial de anodizacdo crémica ou sulfirica, para

melhorar o processo de adesdo da resina no material metalico;
- A montagem de uma bolsa de vacuo com posterior cura em autoclave.

No entanto, devido ao alto custo do pré-impregnado e a cura em autoclave, com
limitacGes dimensionais, a NASA Langley Research Center, desenvolveu um material
similar, que é fabricado pelo processo VARTM (Vacuum Assisted Resin Transfer Molding).
VARTM tem a vantagem de ser mais econdmico para fabricar e ndo é dimensionalmente
limitado pelo tamanho do autoclave. No entanto, em contraste com o GLARE, as laminas de
metal utilizadas no VARTM, desenvolvido pela NASA, precisam ser perfuradas a fim de que
a resina se infiltre mais facilmente (BAUMERT, 2011).

1.2 Motivacao e objetivo

Apesar da industria aerondutica de asa fixa ja possuir pecas fabricadas com LFM, e
muitos esfor¢cos em pesquisa terem sido feitos na aplicacdo destes materiais, ndo foram
evidenciados aplicagdes deste “novo” material na industria acronautica de asa rotativa, e se
tratando de um material que envolve tecnologia, o dominio deste processamento se torna

conhecimento para a universidade e a empresa.



Dentre os fatores que motivaram esse projeto, destacam-se:

a) Baixo custo do processo produtivo: os LFM atuais estdo sendo confeccionados em
autoclave, processos de alto custo. O presente trabalho propde a obtencdo do LFM pelo

processo VARTM, cujo processo produtivo é de menor custo.

b) Os Laminados processados pelo método VARTM podem apresentar qualidade similar

aos produzidos em autoclave, porém sem restrigdes dimensionais e a um custo inferior.

Outro ponto que despertou interesse para o presente trabalho foi o fato de que as
publicacBes existentes ndo detalham o processamento dos LFM via VARTM, tampouco 0s

comparam com 0s LFM mais tradicionais.

Tradicionalmente a industria aerondutica pode ser classificada como “difusora do
progresso técnico” (BERNARDES, 2000), e se considerarmos que a cada dia que passa a
industria aeronautica de asa fixa ou rotativa estda cada vez mais preocupada no
desenvolvimento de novas tecnologias, as empresas detentoras de tecnologia de vanguarda

terdo um diferencial a mais para tornar seus produtos mais competitivos e aceitos no mercado.

Dentro do exposto anteriormente, este trabalho tem como objetivo projetar,
desenvolver e processar LFM para aplicacdes aerondauticas, através do processo de moldagem
por transferéncia de resina assistida por vacuo (VARTM). O material desenvolvido segue o
conceito classico dos LFM apresentado na Figura 1, a combinacdo de fibras em matriz
polimérica com laminas de aluminio devidamente preparadas para garantir a adeséo entre 0s
materiais envolvidos. Sera estudado o comportamento do material, através da caracterizacdo
mecanica dos ensaios de resisténcia a tracdo, cisalhamento interlaminar, flexdo em trés pontos
e fadiga sob carregamento de tragdo, bem como, o efeito dos diferentes tipos de tratamento
superficiais nos resultados destes ensaios.



1.3 Estrutura do trabalho utilizada

Além deste capitulo 1 (Introducéo), o trabalho esté estruturado em mais seis capitulos.

No capitulo 2, Revisdo bibliografica, é apresentada uma revisdo sobre os materiais
utilizados, os tratamentos superficiais empregados, bem como, 0s processos de obtencao do

LFM e os ensaios utilizados para a caracterizagcdo mecanica.

No capitulo 3, Materiais e Métodos, é apresentada de forma detalhada os materiais

utilizados nos ensaios e a metodologia utilizada na pesquisa.

No capitulo 4, sdo abordados os resultados e as discussfes referentes aos dados

obtidos ap0s 0s ensaios.

No capitulo 5, encontram-se as considerac@es finais, referente a sintese de todos os

ensaios e resultados obtidos versus a literatura utilizada.

No capitulo 6, sdo apresentadas algumas sugestbes para trabalhos futuros com o
objetivo de complementar a analise e/ou desenvolver novas rotas de processamento além das

utilizadas neste trabalho.

No capitulo 7, trata-se das referéncias bibliograficas consultadas e utilizadas.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 Aluminio

2.1.1 Historia do aluminio.

H& mais de oito mil anos, os Persas fabricaram potes e recipientes de argila que
continham 6xido de aluminio (Al,O3). Trinta séculos mais tarde, os povos antigos do Egito e
Babildnia utilizavam argilas com alumina para a fabricacdo de cosméticos, medicamentos e
corantes de tecidos. Apos milhares de anos, por volta de 1809, o quimico inglés Humphrey
Davy foi o mentor da primeira obtencdo do que mais se aproximava do aluminio, através da
fundicdo do ferro na presenca de alumina. Em 1821, o francés P. Berthier descobre no sul da
Franca, na regido de Lé&s Baux, um minério avermelhado que contem 52% de 6xido de
aluminio, ou seja, a descoberta da bauxita. Logo apds esta descoberta, em 1825 o fisico
dinamarqués Hans Christian Oersted conseguiu isolar, através da utilizacdo do cloreto de
aluminio, o aluminio na forma que € conhecido atualmente (ABAL, 2014).

Nos anos de 1854 e 1855, Henry Saint-Claire Deville, conseguiu a obtencdo do
aluminio por processo quimico, por meio da reducdo eletrolitica da alumina dissolvida em
banho fundido de criolita, processo este criado pelo norte americano Charles Martin Hall e
pelo francés Paul Louis Toussaint Héroult. Este processo ficou conhecido como Hall-Héroult,
e foi a base para o estabelecimento da industria do aluminio (ABAL, 2014).

O aluminio é o metal mais abundante na crosta terrestre do nosso planeta. Da bauxita é
retirada a alumina que, por meio do processo de reducdo, é transformada em aluminio, sua
producdo é através de reacGes quimicas. Com o desenvolvimento das diversas ligas de
aluminio, possibilitou-se a obtencdo de boas propriedades mecanicas que, aliadas ao baixo
peso especifico, fez com que este se tornasse um dos materiais mais aplicados na industria

aeronautica.

2.1.2 Desenvolvimento do aluminio para a aplica¢do aeronautica

O avido é um produto seriado, fabricado (economicamente) em escala reduzida: com

baixas cadéncias de producdo e em pequenos lotes (DAGNINO, 1993).

Os materiais sempre desempenharam um importante papel na elaboracdo de conceitos

relacionados com o projeto e montagem de avides. Antes da 1* Guerra Mundial as estruturas



eram compostas basicamente de madeira, que apresentavam problemas relacionados a
anisotropia, absorcdo de umidade e instabilidade dimensional. A partir do desenvolvimento de
um processo economicamente viavel para a producdo do aluminio iniciou-se o ciclo de

dominio dos metais, principalmente das ligas de aluminio (BARROSO, 2004).

A industria aeronautica, ao longo dos anos, tem investido muito em Pesquisa e
Desenvolvimento (P&D), devido a grande evolucdo dos materiais e aos grandes esforgos que
sdo exigidos destes materiais, sem contar a seguranca dos passageiros. Devido a esta
demanda, a industria de obtencdo e fornecimento de aluminio teve que investir e acompanhar
as novas necessidades do mercado, o que resultou em ligas com melhores propriedades

mecanicas e elevada resisténcia a corrosao.

As ligas de aluminio mais utilizadas pelo mercado aeronautico sdo as trataveis
termicamente, devido a sua baixa massa especifica e a alta resisténcia mecéanica. A utilizacdo
de materiais de alta resisténcia mecanica tem aumentado consideravelmente, com o objetivo
de reduzir o peso total dos componentes. Nas estruturas aeronauticas, como revestimentos
superior e inferior das asas, fuselagem, piso, longarinas, trem-de-pouso, etc.;
aproximadamente 80% em peso sdo construidas com ligas de aluminio de alta resisténcia, em
particular as ligas dos grupos 2XXX e 7XXX. A grande variedade de ligas comerciais de
aluminio e de tratamentos térmicos fornece combinacGes especificas de resisténcia mecanica,
tenacidade a fratura, resisténcia a fadiga, resisténcia a corrosao e conformabilidade. Estas
caracteristicas, aliadas as elevadas relacdes resisténcia / peso especifico, fazem com que as
ligas de aluminio sejam umas das melhores escolhas para diversas aplicacGes de engenharia
principalmente na indlstria aerondutica. As ligas ternarias Al-Cu-Mg da série 2XXX, por
exemplo, foram desenvolvidas em grande escala para uso estrutural (BEST, 1986 e
SANDERS, 1985).

2.1.3 Aluminio e seus tratamentos térmicos

A industria de aluminio oferece uma série de op¢Oes para 0 mercado, tendo em vista a
sua aplicacdo e as caracteristicas que se buscam. Abaixo estdo relacionadas as nomenclaturas

utilizadas, bem como os principais elementos constituintes das ligas de aluminio.

A classificacdo do aluminio e suas ligas é feita segundo a especificacdo internacional
(ASM Metals Handbook volume 2, 1990). E constituida de quatro digitos, sendo que o
primeiro define o grupo da liga e indica seu principal elemento. O segundo digito indica se a

liga € a original (quando zero) ou se foi modificada (quando de 1 a 9).



O sistema de designacéo de aluminio segue as seguintes defini¢des:

Ixxx.x: Composic¢des de aluminio ndo ligado.

2xxx.x: As ligas de aluminio contendo cobre como elemento de liga principal.

3xxx.X: As ligas de aluminio-silicio que contém magnésio e/ou cobre.

4xxx.x: As ligas de aluminio-silicio binarios

5xxx.X: As ligas de aluminio contendo magnésio como o elemento de liga principal

6xxx.x: Liga de aluminio onde tem o0 magnésio e o silicio como elemento de liga principal.

7xxx.x: As ligas de aluminio contendo zinco como elemento de liga principal, geralmente

contendo também adi¢cdes de cobre, magnésio, cromo, manganés ou combinagdes destes

elementos.

8xxx.x: Ligas de aluminio contendo estanho como elemento de liga principal.

Oxxx.x: Atualmente ndo utilizada.

A

Figura 2 descreve de forma esquematica as ligas e os tratamentos térmicos existentes.

“XXX” é o codigo para
uma composicao especifica
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)
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—% F como fabricado

T tratado
termicamente
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pureza (no caso das ligas 1 XXX)

Modificacéo a liga original

Figura 2: Diagrama esquematico das ligas de aluminio e seu sistema de classificacdo (AIRES, L.M.N., 2007).
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Podemos classificar as ligas como ndo trataveis termicamente e as trataveis
termicamente. As Ligas ndo trataveis termicamente sdo aquelas nas quais se obtém o aumento
das propriedades mecéanicas por deformacgdo plastica a frio, devido ao encruamento do
material; sdo as ligas das séries 1XXX, 3XXX, 5XXX e 8XXX. Ligas trataveis termicamente
sdo ligas onde se obtém o aumento significativo das propriedades mecénicas atraves de
precipitacdo de particulas de segunda fase, que atuam como barreiras a movimentagdo de
discordancias aumentando a resisténcia da liga. Nelas o endurecimento é obtido através de
tratamento termico de solubilizacdo seguido de envelhecimento; sdo as ligas das séries 2XXX,
AXXX, BXXX e 7TXXX (OTOMAR, 2010).

O tratamento térmico de solubilizacdo seguido de endurecimento por precipitagdo é
amplamente utilizado visando atingir uma resisténcia mecanica suficiente para que 0 mesmo
ndo falhe durante sua utilizacdo (ASM Metals Handbook, 2004).

Um grande diferencial das ligas de aluminio tratavel termicamente é a possibilidade de
baixar a resisténcia mecénica para processar (conformar), e depois aumenta-las de novo na

hora de colocar em servico.

Neste processo a liga é aquecida a uma temperatura superior a linha ente o e o +

CuAl,, como pode ser identificado na Figura 3, e em seguida resfriada rapidamente em agua.

Liquido
600 I~ Liquido + a
|

Te
m
pe 400 |
ra
tu o + CuAl,
ra, -
OC - -

Cobre, wt%
Figura 3: Diagrama de equilibrio aluminio-cobre - adaptado (ASM Metals Handbook, 2004)
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Teoricamente qualquer temperatura inferior a temperatura de solubilizacdo pode ser
utilizada para promover o envelhecimento ou precipitacdo. Entretanto, existem condic¢oes
especificas de temperatura e tempo que promovem uma precipitacdo extremamente fina e
homogénea no interior dos grdos da matriz, condicdo esta que maximiza a resisténcia

mecanica.

A Figura 4 apresenta uma evolucdo da resisténcia das ligas aeronduticas mais
importantes e seus respectivos tratamentos térmicos, associados aos projetos que as lacaram

no mercado.

v Mg | o
= 0 7176651 o U ool
S 80 ® 757:767© © ©C-17 =
S o 506 ° 7150Te51 A310 7150 —500 g
70 — g

£ TOIETRL . AT g 7150.T6151 g
o 60 L-1011 —400 £
5 5 T 7075-T7651 S
et - 202473 —{300 8
! 40 — .
.8 Junkers F-13 ©
S 30— 2017-T4 —200 -5
2 20F . - &
2 Aeronave comercial e militar —{100 %
61:) 10 — .g

100 1 1 ] o

1 ] 1 1 1
1910 1920 1930 1940 1950 1960 1970 1980 1990 2000
Usado pela primeira vez na aeronave

Figura 4: Liga de aluminio empregado na industria aeronautica - adaptado (LUKASAK e HART, 1991).

A liga Al — Série 2XXX (AA 2024)

O cobre é o elemento de liga principal da série 2XXX, que apresenta ainda 0 magnésio
como elemento secundario. Estas ligas requerem um tratamento térmico especifico para obter
propriedades mecanicas otimizadas. As ligas tratadas termicamente possuem propriedades
mecénicas semelhantes as de aco de baixo carbono, em alguns casos 0 processo de
envelhecimento é utilizado para aumentar as propriedades mecanicas, sua composicdo esta
descrita na Tabela 1 (ASM Metals Handbook volume 2, 1990).

Tabela 1 - Composi¢do quimica da liga de aluminio 2024 (ASM Metals Handbook volume 2, 1990).

Composicdo Nominal da liga 2024

Si (max) |Fe (max)| Cu Mn Mg |Cr(max)|Zn (max)|Ti (max)
0,5 05 |38-49]/03-09]12-18| 0,1 0,2 0,15

2024
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As ligas da serie 2XXX possuem resisténcia a corrosdo inferior a maioria das outras
ligas de aluminio, e sob certas condigdes podem estar sujeitas a corrosdo intergranular.
Portanto, quando na forma de folha (laminado), geralmente sdo revestidas com aluminio de
elevada pureza, também conhecido como aluminio Clad ou com uma liga de magnésio-silicio
da série 6XXX, a qual fornece uma protecdo galvanica para o material de base e aumenta a
resisténcia a corrosdo (ASM Metals Handbook volume 2, 1990).

As ligas da série 2XXX sdo normalmente empregadas em pecas e estruturas que
requerem uma boa relacdo entre resisténcia e peso. S&o utilizadas normalmente para a
fabricacdo de rodas de caminhdes e aeronaves, pecas de suspensdo, fuselagem e asas de
aeronaves, bem como, em pecas estruturais que requerem resisténcia a temperaturas de até
150 °C (ASM Metals Handbook volume 2, 1990).

2.2 Anodizacéao

A anodizacdo ¢ a transformacdo da superficie do aluminio e suas ligas em uma camada
anodica, composta de 6xido de aluminio. O processo deriva do fato de que o aluminio a ser
revestido torna-se o anodo em uma célula eletrolitica (STEVENSON, 1994).

O processo de anodizacdo oferece aos materiais diversas caracteristicas importantes

gue podem ser aplicados nas diversas areas, na area aeronautica podemos citar:

- Aumento da resisténcia a corrosdo: A impermeabilidade, obtida no tratamento superficial
de anodizacdo, na camada anddica de aluminio, possui um alto grau de resisténcia a
corrosao, ao meio ambiente e a 4gua do mar. A camada anddica no metal base serve
como uma barreira aos agentes corrosivos (BRACE e SHEASBY, 1979 e HECKER,
1992).

- Aumento da resisténcia a abrasdo: Toda camada produzida pelo processo de anodizagéo,
independente da solucdo de eletrdlito, formam um oOxido de aluminio, desta forma
mantendo uma camada mais dura que o substrato (BRACE e SHEASBY, 1979).

- Aumento da adesdo de pintura: A camada anddica oferece uma superficie quimicamente
ativa para os sistemas de pintura (BRACE e SHEASBY, 1979).

- Melhoria na jungéo por adesédo: Uma camada anodizada por acido fosforico ou cromico
melhora significativamente a resisténcia a adesdo e sua durabilidade (BRACE e
SHEASBY, 1979).
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- Melhora no isolamento elétrico: O 6xido de aluminio é um dielétrico, caso exista uma
falha na camada anddica sua voltagem iré variar, dependendo do material e a espessura
desta camada (HECKER, 1992).

Materiais de baixa massa especifica, resistentes a corrosdo e a fadiga sdo de grande
interesse para 0 mercado aeronautico. Das ligas metélicas, as de aluminio sdo as que mais se
aproximam das caracteristicas mencionadas acima. A massa especifica e a resisténcia sdo
caracteristicas que fazem parte de uma determinada liga, porém a durabilidade muitas vezes é
em virtude de um tratamento superficial, tratamento este definido levando em consideracao a
liga e 0 ambiente (THOMPOSON, 1999).

A corrosdo em suas diversas formas e o desgaste sdo problemas que podem levar a
degradacdo do aluminio. Por esta razdo, uma variedade de tratamentos superficiais pode ser
aplicada a fim de preservar sua integridade, maximizando a vida do componente pela

diminuicdo da necessidade de manutengéo e reparo (THOMPOSON, 1999).

Os tratamentos disponiveis, isoladamente ou em combinacdo, abrangem quase todos
0s processos de modificacdo de superficies que foram desenvolvidos ao longo dos anos, desde
os tratamentos superficiais até a pintura (WERNICK E PINNER, 1986).

A escolha adequada de um tratamento superficial para ligas de aluminio a serem
empregadas em LFM é importante para garantir uma boa aderéncia mecénica entre a resina
epoxi e a superficie do aluminio. Pesquisas tém sido realizadas nesta area, com o objetivo de
melhorar a protecdo superficial de ligas de aluminio, o0 método mais comum hoje é a
anodizacao acida crémica (AAC). Este tratamento superficial proporciona a formacdo de

interface com boa aderéncia entre 0 composito e o metal (ALMEIDA, 2008).

Para aplicagbes no mercado aeronautico, o tratamento de superficie de anodizagdo é
favorecido por razdes de custo, simplicidade, desempenho do revestimento e versatilidade. As
superficies revestidas pelo processo de anodizagdo possuem uma protecdo contra corrosdo e
desgaste, e a0 mesmo tempo proporcionam camadas com certo tipo de porosidade que é ideal
para o processo de colagem e pintura (THOMPOSON, 1999).

A superficie tratada pelo processo de anodiza¢do pode ter uma variacdo entre alguns
micrometros (um), dependendo do tipo de sua aplicacdo. A camada anodizada consiste
basicamente em uma camada fina (ndo porosa), continua ao longo de sua superficie com uma
espessura de cerca de 10 a 50 nm. Apds esta superficie continua, serd formada uma superficie

porosa no formato de “favo de mel”, conforme observado na Figura 5. As células que
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correspondem a alumina anddica, crescem perpendicularmente a superficie do material
tratado (THOMPOSON, 1999).

Diametro do Poro
O-25 nm_,

A camada anodizada formada pelo processo AAC, pode apresentar imperfeicdes que
afetam significativamente a protecdo da superficie. Estes defeitos afetam negativamente a
morfologia e integridade da camada, principalmente devido a formacdo de grandes espacos
vazios. Outro ponto a considerar € que 0 processo de anodizacdo pode ndo ser viavel
economicamente devido a geracdo eletroquimica de volumes significativos de oxigénio nas
regides ricas em cobre, como pode acontecer nas ligas de aluminio da série 2000
(THOMPOSON, 1999).

2.2.1 Tipos de anodizagdo

Os eletrdlitos mais utilizados para obtencdo de uma camada porosa de 6xidos sdo
solugdes aquosas, de &cido sulfurico, &cido fosforico, &cido cromico e &cido oxalico. Destes, 0
acido crémico chama mais atencdo em virtude das propriedades de 6xidos obtidos, a camada
de alumina desenvolvida em &cido crémico possui menos contaminacdo dos anions em

comparagdo com as outras solugdes (PARKHUTIK, 1990).

2.2.2 Anodizacio Acida Cromica

Anodizacdo acida crémica - Cr,03 (AAC) foi desenvolvida em 1923 e patenteada por

Bengouch e Stuart. Em 1927, foi criada a anodizag&o acida sulfurica (JUHL, 2010).

A anodizacdo acida cromica é a mais utilizada na protecdo de estruturas criticas e nos

mais diversos tipos de juncGes, possui uma excelente resisténcia & corrosdo em relacdo a
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espessura de protecdo. A camada de O0xido € mais leve do que as criadas por outros processos
(JUHL, 2010).

Conforme especificacdo militar MIL-A-8625F Anodic Coatings for Aluminum and
Aluminum Alloys, dois processos sdo previstos, o tipo | e tipo IB, no qual o primeiro possui
uma cobertura convencional produzida por uma voltagem de cerca de 40 volts, enquanto o
segundo tipo utiliza cerca de 20 a 22 volts (JUHL, 2010).

Para efeito deste trabalho, a classificacdo da liga a ser tratada, bem como a espessura

prevista no tratamento, sera feita conforme representado nas Tabelas 2 e 3.

Tabela 2 - Classificacdo da liga a ser protegida.
Classificacdo da liga a ser protegida
Categoria | : | Liga que ndo contém cobre ou com no maximo de 1% de cobre
Categoria Il : | Liga que contém mais que 1% de cobre.

Categoria Il é subdividido em 2 categoria de acordo com a condi¢do de metalurgia da liga
Categoria Il A : | Liga na condigdo (T3. T351 ou T352)
Categoria 1 B : | Liga na condigdo (T6, T651 ou T652)

Tabela 3 - Espessura da camada protegida.

Camada obtida apés o processo de anodizagdo crémica
Categoria do Material Minima espessura (um)
| 5
1A 3
1B 2

2.3 Conversao Quimica

O tratamento superficial de conversdo quimica, bastante utilizado na industria
aerondautica, consiste na formacdo de um revestimento a partir da imersdo em uma solucéo de
cromato ou chromate conversion coatings (CCC). Na industria aerondutica, esta solucao é
mais conhecida como Alodine, nome este referente a marca registrada pela empresa Henkel.
Este processo € geralmente feito por imersdo, porém algumas vezes também pode ser feito
através de pulverizacdo ou por métodos eletroliticos nos seguintes metais: Aluminio, cadmio,
cobre, magnésio, prata e zinco (EPPENSTEINER e JENKINS, 2001).

2.3.1 Tipos de conversdo quimica

De acordo com Eppensteiner e Jenkins (2001), o revestimento de conversdo de

cromato pode ser aplicado em diversos metais por tratamento quimico ou eletroquimico, em
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solucBes &cidas contendo cromo hexavalente Cr6+ ou por outros compostos. Esta conversdo
transforma a superficie do metal em uma camada superficial de composto de cromo. O
processo de conversdo quimica proporciona aos materiais algumas caracteristicas importantes
que permitem sua aplicacdo em diversas areas. Na industria aeronautica as caracteristicas

mais importantes sao:

- Resisténcia a Corrosao: Pode fornecer excelente resisténcia a corrosdo, dependendo da
liga. A protecdo se da devido ao efeito do cromato hexavalente que possui uma camada
resistente ao desgaste em contato com a umidade, exposi¢cdo a ambientes marinhos ou

outros meios que causariam corrosdo no metal desprotegido.

- Adesdo: O material, ap6s 0 processo de conversdo de cromato, desenvolve uma camada

superficial que propicia excelente adesdo a tintas, vernizes e adesivos.

- Dureza: O material apds passar pelo processo de conversdo de cromato, possui boa
resisténcia ao desgaste, em comparagao com outros revestimentos. Além disso, a camada
formada é muito aderente ao metal e estavel em operacGes que envolvam conformacéo a

frio.

2.3.2 Conversao quimica em ligas de aluminio

O processo de conversdo de cromato tem sido amplamente aplicado como pré-
tratamento superficial para ligas de aluminio, mais precisamente aquelas utilizadas no setor
aeronautico, como por exemplo, a liga 2024 Clad. Alguns dos fatores que podem afetar o
desempenho do revestimento sdo: a composicao da liga, o tratamento térmico e o processo de
fabricacdo da peca tratada (KETCHAM e BROWN, 1976).

A camada de 6xido de aluminio que aparece naturalmente na superficie do metal, em
presenca de elementos de liga, ndo € suficiente para criar uma camada superficial eficaz na
resisténcia a corrosdo. Desta forma, a utilizagdo de um processo de conversdo quimica se faz
necessario para criar um revestimento que suporte tal necessidade. O processo de converséo
de cromato é o mais empregado, entre 0s de conversao gquimica, e 0 que possui melhores
propriedades de resisténcia a corrosdo, conforme requisitos estabelecidos nas especificagdes
militares MIL-C-81706 (CAMPESTRINI et al., 2001).

O revestimento formado pelo processo de conversdo de cromato fornece algumas
vantagens, como por exemplo: boa aderéncia da tinta, baixo custo de processo, processo de

aplicacdo simples e a capacidade de resistir as operagdes de conformacdo pléstica da peca.
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Além disso, € um processo que vem sendo utilizado por mais de 40 anos (FRIBERG et al.,
1986).

Conforme especificagdo militar MIL-DTL-81706B Chemical Conversion Coatings
(CCC) on Aluminum and Aluminum Alloys, pode-se classificar este processo através de Tipos

e Classes.

Em relacdo aos tipos e classes, temos:

Tipo |1 — Composicdo que contém cromo hexavalente.

Tipo Il — Composicao que ndo contém cromo hexavalente.

Classe 1A — Méaxima protecdo contra corrosdo, para itens pintados ou nao.
Classe 3 — Protecdo contra corrosao onde baixa resisténcia elétrica é solicitada.

Em linhas gerais o tratamento classificado como classe 1A, tem como objetivo a
formacdo de uma camada de revestimento para prevencdo de corrosdao e com boas
caracteristicas de adesdo da pintura em ligas de aluminio. Os de classe 3 tem como
caracteristica a formacdao de revestimento para prevencao de corrosdo para aplicacdes elétricas

e eletronicas, onde sdo necessarios contatos com baixa resisténcia elétricas.

2.4 Primer

A inddstria aerondutica tem grande interesse nos revestimentos utilizados para pintar
ou retocar suas aeronaves. Cada aeronave possui varias camadas de revestimento para
proporcionar melhor aderéncia e protecdo contra 0 meio ambiente e corrosdo. Um sistema
metalico tipico de revestimento é composto por trés camadas. A primeira consiste numa
camada de conversdo do substrato metalico e tem como caracteristica uma espessura muito
fina entre (10 — 60 nm), tem como funcdo fornecer uma protegéo contra corrosao e melhorar a
adesdo entre o substrato e o primer, que é a segunda camada de protecdo do sistema de
revestimento. O primer tem papel similar ao da primeira camada, porém é composta por uma
matriz de resina organica pigmentada, sua formulacdo consiste basicamente em pigmentos a
base de cromato e ndo cromato misturado em uma resina epoxi, cuja espessura de aplicacdo
varia de 5 a 200 um de espessura. O primer € a principal camada de protecdo contra corroséo,
(TWITE e BIERWAGEN, 1998).

A terceira camada de revestimento consiste da pintura final da aeronave, feito

normalmente com tintas e vernizes a base de poliuretano.
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Um dos documentos que pode ser utilizado ao processo de aplicacdo de primer é a
norma militar MIL-PRF-23377 “Primer Coatings: Epoxy, High-Solids”. Esta especificacdo
classifica o processo através de Tipos e Classes. Em relacdo aos tipos e classes, temos:

Tipo | — Pigmentacao padréo.
Tipo Il — Baixo pigmentos refletores de infravermelho.

Classe C1 — Inibidores de corrosdo a base de cromato de bario.

Classe C2 — Inibidores de corrosdo a base de cromato de estroncio, em conformidade com a
norma ASTM-D1649.

Classe N — Inibidores de corroséo a base de ndo cromato.
A composicao do primer é baseada na combinacao de dois componentes:
Componente A — Componente composto de resina epdxi e solvente.

Componente B — Composta por agente de cura contendo poliamida ou resina de amina e

solvente.

O componente B é utilizado como agente de cura do componente A. Quando 0s
componentes sdo misturados na proporcao definida pelo fabricante, os requisitos de protecdo

definidos na especificacao sdo atendidos.

2.5 Molhabilidade da Superficie

Molhabilidade de uma superficie esta diretamente relacionada ao angulo de contato
entre 0 agente molhante e a superficie do material testado. Quanto maior for a limpeza na
superficie do material, maior serd a capacidade que a superficie tem para absorver o adesivo.
Para que a superficie do metal seja considerada totalmente limpa, o angulo de contato tedrico
entre a gota e o material deve ser 0° (SILVA, 2006).

O ensaio de molhabilidade consiste em colocar uma gota de um liquido, agua ou
mesmo solventes organicos, na superficie do material. O objetivo é verificar a interacdo entre
as duas superficies, analisando se a gota do liquido se espalha inteiramente sobre a superficie

do sélido ou se permanece na forma de gota, conforme podemos observar na Figura 6.
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Figura 6: Representacdo das tens6es interfaciais e angulo de contato em uma superficie sélida
(YASUMURA, 2012).

Analisando a Figura 6, conclui-se que o angulo de contato (6) é a medida da

molhabilidade da superficie solida por um liquido, equacéo (2.1).

Yse = Ysi. + Yir X cosf (2.1)

Onde:

0= Angulo de Contato [°];

¥s¢ = Tensdo interfacial entre o solido e o fluido [mMN/m];
yor = Tensdo interfacial entre o liquido e o fluido [mN/m];

¥, = Tensdo interfacial entre o sélido e o liquido [MN/m];

A importancia do parametro de molhabilidade deve-se ao fato de seu impacto direto
no processo de adesdo (SILVA, 2006). Além da energia de superficie, a rugosidade é uma
propriedade importante no que diz respeito aos fenbmenos superficiais, pois possibilita o
aumento da area superficial, afeta o coeficiente de atrito e proporciona a retencdo mecanica de

outras substancias, promovendo uma maior ancoragem (COUTINHO, 2007).

A Figura 7, demostra os niveis de classificacdo de um processo de molhabilidade.
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Figura 7: Grau de molhabilidade de uma superficie por um liquido por meio do &ngulo de contato
(SILVA, 2006).

2.6 Compasitos

2.6.1 Material composito e suas caracteristicas

Com a busca incessante de novos materiais que possam conciliar propriedades
mecénicas interessantes, resisténcia a corrosdo e de baixa massa especifica, 0 material
compdsito acaba obtendo destaque em relagdo ao material metalico, quando é considerado o

setor aeronautico.

A utilizagdo dos materiais compositos na industria aeronautica foi feita de forma lenta,
especialmente na construcdo de aeronaves para aplicagdo comercial, em virtude da
preocupacdo com a seguranga para a realizacdo do voo. Desta forma, o conhecimento das

caracteristicas e propriedades dos materiais, bem como, o conhecimento e entendimento de
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seus mecanismos de falha passam a ser de fundamental importancia para sua consideragéo

durante o desenvolvimento de novos projetos de aeronaves (VLOT, 2001).

De acordo com Padilha (2000), materiais compositos sdo concebidos de maneira a
combinar as caracteristicas importantes de dois ou mais materiais, exemplo disso € o
compdsito de fibra de vidro em matriz polimérica, neste caso a fibra de vidro proporciona a
resisténcia mecanica, enquanto a matriz polimérica é responsavel por fornecer ao composito a
flexibilidade.

Os materiais compositos também sdo conhecidos como materiais conjugados ou
compostos. A matriz pode ser polimérica, metélica ou ceramica, 0 mesmo vale para o reforco,
que pode estar na forma de dispersdo de particulas, fibras, bastonetes, laminas ou plaquetas
(PADILHA, 2000).

Nos materiais compdsitos, as fases matriz e reforco ndo se dissolvem entre si,
resultando num material heterogéneo. Entretanto cada fase individual age em conjunto,
resultando num comportamento global onde se destaca a sinergia entre as fases. As
propriedades mecéanicas obtidas no material composito sdo superiores as propriedades
individuais de cada material utilizado na sua obtencdo (HANDBOOK FAA-H-8083-31,
2012).

Outra definicdo para os materiais compositos € que pode ser considerado como sendo
um material multifasico que demonstra uma significativa proporcao de propriedades de todas
as fases, de maneira que pode ser obtida uma melhor combinacdo de propriedades
dependendo dos elementos constituintes (CALLISTER, 2002).

A maioria dos materiais compositos é formada de duas fases, conforme observado na
Figura 8. Uma das fases é a matriz, que é continua e circunda a outra fase, também conhecida
como fase dispersa ou de reforgo. As propriedades dos compdsitos sdo funcdo das
propriedades das fases que compdem o material, da proporcéao relativa e da geometria da fase
dispersa, ou seja, a forma, o tamanho, distribuicdo e orientacdo das particulas (CALLISTER,
2002).

Muitos compdsitos foram estudados e desenvolvidos para melhorar combinagfes de
caracteristicas mecanicas, tais como: rigidez, tenacidade e resisténcia mecanica, tanto na

temperatura ambiente quanto em alta temperatura (CALLISTER, 2002).
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Reforco
(fase dispersa)

Matriz
(fase continua)

."“‘* Interface

Figura 8: Fases de um material compésito (DANIEL e ISHALI, 2006)

Conforme Callister (2002), podemos classificar os materiais compositos de acordo

com a Figura 9.

COMPOSITO

I
v v v

REFORGADOS COM REFORGADO
PARTICULAS COM FIBRAS ESTRUTURAL
v | v v | v v | v
PARTICULAS REFORCADO  CONTINUO DESCONTINUO | /1o PAINEIS
GRANDES PORDISPERSAO  (ALINHADO) (CURTO) SANDUICHE
|
ALINHADO ORIENTADO

ALEATORIAMENTE

Figura 9: Classificacdo dos materiais compositos (CALLISTER, 2002)

2.6.2 Matriz

A fase matriz tem como objetivo ligar a fase reforgo entre si e atuar como meio na
qual as tensdes aplicadas sejam distribuidas a fase reforco. O material utilizado para fase
matriz € normalmente ductil, consequentemente o0 mddulo de elasticidade da fase reforco é
maior. Outra funcdo da fase matriz é proteger a fase reforco contra danos superficiais
provocados por abrasdo mecanica ou reagdes quimicas do ambiente. Caso esta protecdo nao
seja eficaz, podem ocorrer trincas na fase reforco e com isso, o material pode falhar com
baixos niveis de tracdo. A fase matriz se diferencia da fase refor¢o, devido sua maciez e
plasticidade, a qual previne a propagacéo de trincas frageis de fibra para fibra, evitando assim

possiveis falhas catastroficas. As forcas de ligacdo adesiva entre a matriz e fibra devem ser
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grandes com o objetivo de minimizar o descolamento das fibras, pois o limite de resisténcia a
ruptura dependeré desta ligacdo (CALLISTER, 2002).

Normalmente metais e polimeros sdo utilizados como matrizes devido a caracteristica
de ductilidade existente nestes materiais, e desejaveis para 0 material composito. Os metais
utilizados incluem o aluminio e cobre, enquanto no caso dos polimeros incluem-se 0s
termoplasticos e termorrigidos (CALLISTER, 2002).

A utilizacdo de polimeros termoplasticos reforcados com fibras vem crescendo no
mercado aeroespacial, em virtude de possuir caracteristicas que reduzem a fadiga do material,
elevada resisténcia ao fogo, baixa absorcdo de umidade, boa resisténcia a trabalho em
temperaturas elevadas, e a0 mesmo tempo possui propriedades mecanicas semelhantes ou
superiores as obtidas pelos compositos termorrigidos. No mercado aeronautico sua utilizacédo
é promissora na fabricacdo de fuselagens, podendo ter uma reducédo de cerca de 25% em seu

peso se comparado com pecas de estruturas metalicas (MIRABEL e BOTELHO, 2000).
Os termoplasticos podem ainda ser fundidos e solidificados vérias vezes.

As resinas termorrigidas sdo as mais utilizadas na fabricacdo de compdsitos
estruturais, devido a sua estrutura composta por moléculas quimicamente unidas através de
ligagdes cruzadas, resultando em uma rede tridimensional rigida. Isto proporciona ao material
elevada resisténcia mecanica (MAZALI, 2003; LEVY-NETO e PARDINI, 2006).

As resinas termorrigidas geralmente sdo liquidas e ap6s a cura tornam-se infusiveis.

Na industria aerondutica, podemos destacar as principais resinas termorrigidas,

conforme descritas na Tabela 4.

Tabela 4 - Principais resinas termorrigidas e sua utilizagdo na indUstria aeronautica (NI1U, 1988).
RESINAS TERMORRIGIDAS

Propriedades Poliéster Epoxi Fenolica  Bismaleimida  Poliamida
Processamento Fécil Facil Dificil Facil Dificil
Propriedades Mecénicas Ruim Excelente Ruim Bom Bom
Resisténcia ao Calor 180°F 200°F 350°F 350°F 500-600°F
Resisténcia & Delaminagéo Ruim Bom Ruim Ruim Bom
Usada em Usada psad_a em L
.- interiores  Alternativo a
Estruturas principalmente Usada

devido asua resina epoxi,

Secundariase  em estruturas resistancia a orém com especialmente
Aplicacéo interiores, primarias. chama P baixa em aplicacBes
principalmente Muito utilizada _ .~ . I, A s de alta
fibras d fibrade Principalmen resisténcia a
com fibrasde  com fibra de temperatura

te com fibra  delaminacéo.

vidro. carbono .
de vidro.
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2.6.3 Tipos de reforcgos

Como visto na Figura 9, existem tipos diferentes de reforcos que sdo utilizados na
fabricacdo de materiais compositos: reforcos de particula, de fibra e estrutural. A escolha do
tipo de reforco, combinado com a matriz a ser utilizada, ndo pode ser feita de forma aleatoria,
pois esta combinagdo dependera do tipo de propriedade e caracteristica que se pretende obter

com o material.

No que diz respeito a resisténcia mecanica, os reforcos de fibra sdo os mais
empregados na fabricacdo de materiais compositos, devido a seu tamanho, o seu efeito
macroestrutural e o efeito geométrico (BURZELLI, 2006).

Em virtude das fibras serem as mais utilizadas quando pensamos em resisténcia
mecanica, podemos observar na Tabela 5 as principais fibras de reforgcos utilizadas para a

fabricagdo de material compdsito.

Tabela 5 - Propriedades de fibras de reforco para materiais compdsitos (MATTHEUS e RAWLINGS, 1994).

MASSA p . . ~
FIBRA ESPECIFICA MODULO DE YOUNG RESISTENCIA a TRACAO
3 E;(GPa) ot (MPa)
p (g/em’)
Fibra de vidro (tipo E) 2,54 70 2200
Aramida (Kevlar 49) 1,45 130 2900
SiC (Nicalon) 2,60 250 2200
Alumina 3,90 380 1400
Boro 2,65 420 3500
Polietileno com alto 0,97 172 2064
peso molecular
Carbono 1,86 380 2700

Quanto aos tipos de fibras descritas na Tabela 5, serdo descritas algumas
caracteristicas das fibras mais usuais no setor aerondutico: Fibra de Vidro, Aramida (Kevlar),
Boro e Carbono (HANDBOOK FAA-H-8083-31, 2012).

Fibra de Vidro:

Compositos que empregam fibras de vidro séo bastante utilizados em estruturas de
importancia secundaria de aeronaves de asas fixa (avido), tais como; Carenagens, portas e
asas. A fibra de vidro também tem um papel importante na aplicagdo de aeronaves de asas
rotativas (helicopteros). Varios tipos de fibras de vidro sdo usadas na industria aeronautica, o
“Electrical Glass”, conhecido comercialmente como E-glass é indicado para aplicacdes

elétricas, possui uma alta resisténcia na passagem de corrente elétrica e é constituido a partir
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do vidro borossilicato, material resistente ao calor. S-glass e S2-glass sdo identificados como
fibra de vidro estrutural, na qual possui mais resisténcia que o E-glass. O S-glass é fabricado a
partir dos materiais magnésio-alumina-silicato. As principais vantagens da fibra de vidro sao:
possuir menor custo em comparacdo com outros reforcos fibrosos, resisténcia a corroséo
galvéanica e quimica e excelente propriedades elétricas. A fibra de vidro tem aparéncia branca

e é fabricado em tecido seco ou pré-impregnado com resina.

Aramida (Kevlar):

A fibra de Aramida ou Poliaramida, mais conhecida como Kevlar, ¢ uma marca
registrada da fabricante DuPont. As fibras de Aramida sdo leves e resistentes, existindo dois
tipos aplicados na industria aerondutica, a Kevlar 49 e a 29. A primeira possui alta rigidez e a
segunda baixa rigidez. Uma das vantagens da fibra de aramida € a alta resisténcia ao impacto,
desta forma sua aplicacdo é direcionada em areas com maior probabilidade de danos durante o
servico. A principal desvantagem é que a fibra de aramida é fragil em compressdo. Além
disso, as pecas fabricadas com este material devem ser protegidas do ambiente em virtude da
absorcéo de agua que chega a ser até oito por cento do seu peso. Outra desvantagem é que

este material torna dificil as operacdes de furacdo e corte de pecas.

A fibra de aramida é usada normalmente como protecdo balistica na aviacdo militar,
tem tonalidade amarela e pode ser fabricada na forma de tecido seco ou pré-impregnado com
resina. As fibras de aramida sdo dimensionadas pelo peso e ndo por nimeros de fibras como é

o0 caso das fibras de vidro e carbono.
Carbono:

As fibras de carbono séo cerca de 3 a 10 vezes mais rigidas e fortes em comparacgéo a
fibra de vidro, sdo utilizadas em aplica¢des estruturais em aeronaves, como por exemplo, nas
vigas de piso, estabilizadores, fuselagem primaria e na estrutura da asa. Tem como principais
vantagens sua alta resisténcia a tracdo e corrosdo. Como desvantagens, menor condutividade
elétrica do que o aluminio, desta forma protecbes contra descargas atmosféricas sé@o
necessarias para aplicacOes sujeitas a queda de raios, alto custo e quando utilizada com

elementos de fixacdo de metal e estruturas pode causar corrosdo galvanica.

A fibra de carbono tem aparéncia cinza ou preta e pode ser fabricada na forma de

tecido seco ou pré-impregnado com resina.
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Boro:

As fibras de boro sdo materiais rigidos, tem uma elevada resisténcia a tragdo e
compressdo. Possuem didmetros relativamente largos, sdo pouco flexiveis e estdo disponiveis

apenas na forma de tecido pré-impregnado.

As fibras de boro sdo normalmente empregadas no reparo de painéis de aluminio com
trincas, devido a sua expansdo térmica ser proxima a do aluminio, além do baixo risco de
corrosdo galvanica entre eles. Algumas das desvantagens da fibra de boro € que possui dificil
utilizacdo em painéis de superficie arredondada, além de ser um material muito caro. Sua

aplicacdo concentra-se no segmento de aviagdo militar.

2.6.4 Fibras pré-impregnado

Componentes estruturais, que anteriormente eram fabricados em metais, como o
aluminio, titdnio e acos especiais, estdo cada dia mais sendo fabricadas com a utilizacdo de
materiais pré-impregnados (RASHKOVAN, 1997).

O material pré-impregnado, mais conhecido como “prepreg”, é o termo utilizado na
industria para descrever os reforcos com fibras impregnadas com resina polimérica
parcialmente curada. O material é disposto de forma de tecido que € utilizado para moldagem
da peca sem adicgéo de resina (CALLISTER, 2002).

Em temperatura ambiente a matriz termorrigida sofre reacdes de cura e desta forma o
material pré-impregnado necessita ser armazenado em temperatura menor ou igual a 0°C. Em
virtude destas reacOes, deve ser feito o controle de tempo que o material estd em uso a
temperatura ambiente. Caso este controle seja respeitado e o material seja corretamente
manipulado, a vida util pode chegar em média a seis meses ou mais. A fabricacdo do material
pré-impregnado pode ser feita utilizando resinas termoplasticas como também termorrigidas,
os principais reforcos utilizados sdo: a fibra de vidro, aramida e a fibra de carbono
(CALLISTER, 2002).

Os materiais pré-impregnados podem ser encontrados na forma de fitas unidirecionais,
tecidos, fio continuo e material picado. O “prepreg” ¢ curado em temperaturas elevadas, na
faixa de 121°C ou 177°C. Neste processo podem ser utilizados autoclave, forno ou um
cobertor térmico (HANDBOOK FAA-H-8083-31, 2012).
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2.6.5 Fibras pds-impregnadas (tecido seco)

As fibras de tecido seco, como por exemplo, as de vidro, aramida e carbono, sdo
empregadas normalmente para reparo de aeronaves. Neste caso o tecido seco € impregnado
por resina antes do inicio do reparo. A grande vantagem da utilizacdo do tecido seco é que
tanto o tecido como a resina podem ser armazenados por um longo tempo na temperatura
ambiente (HANDBOOK FAA-H-8083-31, 2012).

Os compdsitos fabricados com tecido seco podem ser curados tanto em alta
temperatura, para acelerar 0 processo e aumentar a resisténcia, como em temperatura
ambiente. Algumas das desvantagens de se utilizar tecido seco séo as dificuldades de
posicionamento durante o processo de laminacao, e as propriedades mecanicas relativamente

menores, em comparagdo ao uso de fibras pré-impregnadas.
2.7 Desenvolvimento do material hibrido

2.7.1 Histdrico dos compositos hibridos Laminado Fibra Metal (LFM)

Com o desenvolvimento da Mecénica da Fratura nos ultimos anos um novo conceito
de projeto que incorpora a tolerancia ao dano foi introduzido no projeto aeronautico. Esta
nova filosofia foi oficialmente introduzida pela forca aérea americana em 1974. Quatro anos
mais tarde, a autoridade de aviacdo civil americana “Federal Aviation Administration (FAA)”,
publicou uma nova regulamentacdo conhecida como “Federal Airworthiness Regulations
(FAR)” parte 25.571, contendo regras para a avaliagdo e certificagdo de estruturas de
aeronaves na categoria de transporte levando em consideracdo os aspectos referentes a
tolerancia ao dano e fadiga. A autoridade da aviagdo civil europeia “European Aviation Safety
Agency (EASA)”, também adotou esta nova filosofia de projeto e publicou o “Joint

Airworthiness Requirements (JAR)” parte 25.571 (ASUNDI e CHOI, 1997).

No que diz respeito ao projeto de uma aeronave, 0 peso de sua estrutura tem
significante efeito no desempenho de voo, na capacidade de transporte e no consumo de
combustivel, ou seja, o0 peso estrutural tem significante importancia. A razdo da carga maxima
transportada dividida pelo peso maximo de decolagem é a medida para identificar a eficiéncia
da aeronave, a qual obviamente melhora com a diminui¢do do peso de sua estrutura. Com o
objetivo de encontrar uma forma de tornar a estrutura da aeronave mais leve, projetos
relacionados aos esforgos de sua estrutura tiveram que ser adotados, e consequentemente,

materiais com alta resisténcia passaram a ser necessarios (ASUNDI e CHOI, 1997).
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O projeto de uma estrutura de aeronave moderna demanda tipos de materiais
diferenciados. Um dos mais importantes aspectos em um projeto de fuselagem é considerar o
aparecimento de uma trinca resultante da fadiga, dentro de um intervalo de inspecéo, antes de
alcancar um comprimento considerado critico que possa causar uma falha catastrofica. O
periodo considerado como modo de falha seguro (“fail-safe”) corresponde ao intervalo entre
inspecdes. A periodicidade entre as inspecdes é definida em funcdo da taxa de reducdo da
resisténcia residual (“residual strength”), da taxa de propagacdo da trinca e do critério
definido do modo de falha seguro, sdo os fatores que limitam a resisténcia residual para o
limite de carga estabelecido pela autoridade civil. Isto significa que a trinca que se inicia apés
uma inspecdo ndo pode se tornar critico. A resisténcia residual ndo deve diminuir abaixo da
carga definida em projeto como modo de falha seguro, antes da préxima inspecdo na qual a
trinca deve ser detectada. De qualquer modo, uma estrutura que contém caracteristicas de
tolerancia ao dano por longo periodo é mais eficiente do que aquelas que dependem de um
programa de inspe¢do. Infelizmente acidentes catastroficos ainda ocorrem em servico e é
muito dificil identificar a principal causa destas falhas (ASUNDI e CHOI, 1997).

Abaixo estdo descritas as trés principais solugcdes possiveis para este problema:
1- Periodos de inspecéo curtos, 0s quais implicam em uma menor utilizacdo da aeronave.
2- Reducdo do calculo de tensdo permitido, resultando em uma construgdo mais “pesada”.

3- Desenvolvimento de novos materiais que possam ser empregados nas aeronaves, Com uma

melhor resisténcia a fadiga e com menor massa especifica.

Neste contexto fica claro que a Ultima opcdo se torna mais atrativa, levando em
consideracdo a seguranca e 0s aspectos econdémicos. O objetivo principal de um bom projeto
de fadiga usando novos materiais considerados aeronduticos é obter um intervalo de modo de
falha seguro igual ao tempo de vida da aeronave. O consumo de combustivel e o custo de
manutencdo sdo dois aspectos decisivos e com isso esforcos tém sido feitos para o
desenvolvimento de novos materiais para obter uma economia de peso combinada com uma
diminuicdo em tarefas de manutencdo (ASUNDI e CHOI, 1997).

Nas Ultimas trés décadas, o que mais se buscou foi a diminui¢cdo do peso das pecas
aeronauticas, ou seja, o desenvolvimento e aplicacdo de novos materiais que pudessem ser
substituidos pelos materiais normalmente empregados (liga de aluminio) em estruturas de
aeronaves (REMMERS e BORST, 2001).
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Os LFM’s consistem em finas camadas de l&minas de aluminio de alta resisténcia
coladas de forma alternada por camadas de fibras reforcadas por adesivo epdxi. Esta
combinacdo resulta em um material que combina as melhores caracteristicas do material
composito e do metal, sem compartilhar as desvantagens individuais. O LFM proporciona um
alivio de peso se comparado com a mesma aplicacdo onde é utilizado somente material
metalico. Outra caracteristica importante é que com a aplicacdo do LFM a quantidade de
material necessaria para fabricar uma determinada peca ou conjunto pode diminuir
drasticamente levando em consideracdo a mesma comparacgdo feita anteriormente. Isto pode
proporcionar um ganho nos custos referentes & mdo-de-obra, que pode compensar o alto custo
do material. Estas caracteristicas, em conjunto com a resisténcia a fadiga e tolerancia ao dano
gue o material possui a corrosao e a resisténcia a propagacdo de chamas, faz do LFM uma
excelente opcgdo para substituicdo de materiais para estruturas de aeronaves (VOGELESANG
et al, 1986).

Por esta razdo varios esforcos foram feitos no desenvolvimento de materiais e como
consequéncia diversos tipos de LFM’s foram criados e que hoje sdo empregados. Na Figura

10 é possivel entendermos como 0s LFM’s estao definidos e agrupados.

LAMINADOS FIBRAMETAL
LFM que utiliza LFM com outros
aluminio metais

ARALL GLARE Bl LFM constituido

com titanio

o ARALL1 = GLARE 1
LFM constituido
N ARALL?2 M C1ARE?2 com magnésio

m ARALL3 m GLARE 3
=1 ARALL 4 = GLARE 4

= GL 5

= GL 6
Figura 10: Classificagdo dos LFM’s baseado na camada de metal - adaptado (SINMAZCELIK, T. et al, 2011).

|
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O inicio do desenvolvimento dos LFM’s se concretizou através da parceria entre a
universidade - Technische Universiteit Delft e a empresa ALCOA, em 1980. O primeiro
material formado por fibra metal compoésito era constituido por laminas de aluminio e
camadas de fibra de aramida, mas conhecida como Aramid Reinforced Aluminium Laminate
(ARALL) (VOGELESANG e VLOT, 2000).

2.7.2 Composito hibrido aluminio/aramida/epdxi (ARALL)

O ARALL é constituido por fibras de aramida umedecidas por um adesivo epoxi
estrutural, inseridas entre camadas de aluminio de espessura fina, conforme podemos observar
na Figura 11. Esta estrutura permite combinar a alta resisténcia do metal (camadas de
aluminio) com a forca das fibras (camada de aramida), formando assim um novo material

composito com um conjunto unico de propriedades (SINMAZCELIK, T. et al, 2011).

Lamina de
| aluminio 2024-
. - T3 (0,30 mm)
Aramida/epoxi
(0,22 mm)
50% fibra

Figura 11: Representacdo do material LFM (ARALL 2) - adaptado (SINMAZCELIK, T. et al, 2011).

Os compositos ARALL oferecem muitas vantagens, como por exemplo, alta
resisténcia, excelentes propriedades relacionadas a fadiga e ductilidade, proporcionando assim
facilidade e rapidez na conformagdo (LEE, 1996; VILLANUEVA et al, 2004; BOTELHO et
al, 2006).

Para um projeto estrutural ideal, é preciso desenvolver novos materiais, nos quais seja
possivel combinar a alta resisténcia, baixa massa especifica e um alto médulo de elasticidade,
objetivando assim melhorias na resisténcia, corrosdo e propriedades de fadiga. Materiais
compositos reforcados por fibra atingem quase que na totalidade estas demandas, exceto para
a propriedade de resisténcia a fratura (SINMAZCELIK, T. et al, 2011).
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Em 1984 duas patentes foram aceitas para uma producdo piloto de quatro diferentes

tipos de ARALL pela companhia ALCOA. A Tabela 6 sintetiza os diferentes tipos existentes

de ARALL.

Tabela 6 - Compositos ARALL comercializados (SINMAZCELIK, T. et al, 2011)

Tipo do Espessura do Camada da D|re'(;ao da Caracteristicas
Fibra Fibra .
Metal Metal (mm) o Predominantes
(mm) )

ARALL 1 7075-T6 0,3 0,22 0/0 Fadiga e resisténcia
ARALL 2 2024-T3 0,3 0,22 0/0 Fadiga e formabilidade
ARALL 3 7475-T76 0,3 0,22 0/0 Fadiga, resisténcia e exfoliagdo
ARALL4  2024-T8 0,3 0,22 0/0 Fadiga e resisténcia a

temperatura elevada

Todos os quatros tipos de ARALL utilizam um sistema de adesivos termofixos

impregnados, na razdo de peso de 50:50 de fibras de ARALL unidirecionais e resina. As

fibras sdo orientadas paralelamente a direcdo de laminacdo da folha de aluminio. O ARALL ¢

produzido sob um controle de qualidade severo. O laminado de aluminio é tratado

superficialmente pelo processo de anodizagdo, seguindo os requisitos definidos pela industria

aeroespacial. Referente ao tratamento superficial empregado, tanto a anodizacdo em acido

fosforico, como a anodizacdo em &cido crémico sdo utilizadas. A Tabela 7 sintetiza os
diferentes parametros utilizados na fabricacdo do ARALL (SINMAZCELIK, T. etal, 2011).

Tabela 7 - Pardmetros de fabricacdo do ARALL (SINMAZCELIK, T. et al, 2011)

Tipo do Resina Temperatura de _
Metal Utilizada cura Alongamento Caracteristica
0,4% Resisténcia superior a fadiga
ARALL 1 7075-T6 AF-163-2 120°C alongamento perior a fadig
Elevada resisténcia
permanente
Excelente resisténcia a fadiga
Com ou sem Aumento da
ARALL 2 2024-T3 AF-163-2 120°C 0,4% de o
conformabilidade
alongamento A
Toleréncia ao dano
0,4% Resisténcia superior a fadiga
ARALL3  7475-T76  AF-163-2 120°C alongamento P g
Espessura controlada
permanente
Comousem  Excelente resisténcia a fadiga
ARALL 4 2024-T8 AF-191 175°C 0,4% de Elevada resisténcia a

alongamento

temperatura
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Todo o desenvolvimento do ARALL foi pensando na aplicacdo do painel da asa do
Fokker 27, bem como na porta de carga do Boing C-17. Com o0 avan¢o no desenvolvimento
de diferentes tipos de ARALL, foi possivel ampliar o campo de aplicacdo deste material. O
ARALL ja& foi wusado na fuselagem e na estrutura da asa em aplicacOes
aerondutica/aeroespacial e também em material balistico para aplicagdo militar (VLOT et al.,
2001; ALDERLIESTEN, 2009; SINMAZCELIK, et al., 2011).

De acordo com Vermeeren (1992), além das vantagens ja descritas, € possivel

identificar algumas desvantagens:

1

A interface fibra / adesivo tem baixa resisténcia. Desta forma, ndo é possivel produzir um
ARALL com volume de fibra na fracdo acima de 50% com aceitavel resisténcia ao

descascamento e uma satisfatoria propriedade de corte interlaminar.

2- Fissuras nas camadas das fibras ocorrem sob algumas cargas de fadiga na condicdo
(R=0), embora mesmo com esta caracteristica, seu desempenho ainda é considerado
melhor que a liga de Al 2024.

3- O caréater anisotropico do ARALL com fibras unidirecionais proibem a aplicacdo em

painel de fuselagem, onde esforcos biaxiais ocorrem.

4- A fibra de ARALL tem uma resisténcia ao entalhe relativamente baixa, se comparada

com a liga de aluminio monolitico.

2.7.3 Composito hibrido aluminio/fibra de carbono/epoxi (CARALL)

O CARALL (Carbon fibre Reinforced Aluminium Laminate) foi desenvolvido como
uma melhoria do laminado ARALL, consiste no uso de fibra de carbono pré-impregnado ao
invés da aramida, intercaladas por laminas de aluminio, conforme pode ser observado na
Figura 12. O CARALL possui um maior modulo, porém uma menor resisténcia ao impacto
em relacdo ao ARALL, referente a resisténcia a fadiga seu melhor desempenho se da com
valores de maiores ciclos (SINMAZCELIK, T. et al, 2011).

O CARALL ¢ fabricado de forma semelhante aos laminados fibra-metal ARALL e o
GLARE. Antes da cura, as superficies de aluminio sdo tratadas de forma a adquirir uma ideal
adesdo entre o proprio aluminio e a resina epoxi. Sua cura se da normalmente por uma
prensagem a quente. A combinagédo de alta rigidez e resisténcia ao impacto proporciona ao
CARALL uma grande vantagem para aplicacOes espaciais (SINMAZCELIK, T. et al, 2011).
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Lamina de
aluminio

Fibra de vidro

Fibra de pré-impregnada
carbono pré- /@8
impregnada :
Lamina de
aluminio

Figura 12: lustracdo do laminado CARALL - adaptado (SINMAZCELIK, T. et al, 2011).

Na Figura 12, ilustra o CARALL com a aplicacdo de fibra de vidro. A fibra de vidro
tem a funcdo de prevenir a corrosdo galvanica entre a fibra de carbono e a lamina de aluminio.
Entretanto, esta configuracdo resulta na reducdo de propriedades mecanicas quando
comparado ao CARALL sem as camadas de fibra de vidro. (VLOT, 2001).

2.7.4 Composito hibrido aluminio/fibra de vidro/epéxi (GLARE)

Buscando a melhoria do ARALL como uma opgdo para a diminuicdo do peso das
aeronaves, houve entre os anos 1990 e 1991 o desenvolvimento e o inicio da comercializacdo
do GLARE numa parceria entre a Universidade Técnica de Delft, AKZO e ALCOA (VLOT
etal., 2001; SINMAZCELIK, T. etal., 2011).

De acordo com Asundi e Choi (1997), o laminado GLARE foi desenvolvido para obter
um material com alta resisténcia ao crescimento de trinca por fadiga sem que ocorresse falha
nas fibras, e uma melhor resisténcia ao entalhe através de fibras posicionadas de forma
biaxial. Como resultado, 0 GLARE pode ser utilizado na estrutura de aeronaves, de forma a
diminuir o peso, melhorar a seguranga, aumentar a resisténcia a fadiga, além de apresentar
maior facilidade de reparo, excelente tolerancia ao dano e um ciclo de producdo mais
simplificado.

O GLARE ¢ constituido feito de camadas de aluminio de 0,3 a 0,5mm de espessura,
reforgadas por camadas de tecidos de fibras de vidro entre 0,25 a 0,5mm de espessura, pré-
impregnados por resina epdxi (SINKE, 2003). A Tabela 8 detalha os diferentes tipos do LFM
GLARE.
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A caracteristica principal do laminado GLARE pode ser traduzida em reducéo do peso
quando aplicado em estruturas das aeronaves, combinado com a economia na producdo e
manutencdo. Pesquisas tem demostrado que o laminado GLARE pode ser usinado em muitas

formas em comparacao com a tradicional liga de aluminio (ASUNDI e CHOI, 1997).

Uma possivel desvantagem do GLARE ¢ a baixa dureza se comparado com a liga de
aluminio monolitica e 0 ARALL, bem como o alto preco do material que é também um
obstaculo para substituir definitivamente a liga de aluminio. O laminado GLARE possui 0
metro quadrado praticamente dez vezes mais caro do que o Al 2024-T3 (ASUNDI e CHOI,
1997).

GLARE faz parte da familia LFM, é constituido por alternadas camadas unidirecional
de fibra de vidro pré-impregnada, inseridas entre camadas de aluminio de espessura fina,

conforme podemos observar na Figura 13.

Lamina de
aluminio
Fibra de
vidro/epoxi L amina de
_pre aluminio
impregnada
Fibra de
vidro/epoxi Lamina de
pré- aluminio
impregnada

Figura 13: lHustracdo do laminado GLARE - adaptado (SINMAZCELIK, T. et al, 2011).

A maior diferenca do GLARE em comparacdo a0 ARALL e que o GLARE ¢
constituido por fibras de vidro enquanto o ARALL por fibras de aramida, esta diferenca
proporciona ao GLARE propriedades superiores. Na Tabela 9, é possivel verificar algumas

das vantagens e desvantagens entre os dois LFM’s.
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Tabela 8 - Diferentes tipos de GLARE e suas caracteristicas predominantes - adaptado (VLOT, 2001)

Grade Tioo Espessura do Metal Orientacéo * da camada de Caracteristicas
P (mm) e liga fibra/epoxi ** Predominantes
GLARE 1 - 0,3-0,4 7475-T761 0/0 Fadiga, tragdo e
escoamento
GLARE 2 2A 0,2-0,5 2024-T3 0/0 Fadiga e tracdo
2B 0,2-0,5 2024-T3 90/90 Fadiga e tracdo
GLARE 3 - 0,2-0,5 2024-T3 0/90 Fadiga e impacto
GLARE 4 4A 0,2:0,5 2024-T3 0/90/0 Fadiga e tra%%o na direcdo
4B 0,2-0,5 2024-T3 90/0/90 Fadiga e "agg(? na direao
GLARE 5 - 0,2-0,5 2024-T3 0/90/90/0 Impacto
GLARE 6 6A 0,2-0,5 2024-T3 +45/-45 Cisalhamento
6B 0,2-0,5 2024-T3 -45/+45 Cisalhamento

* A direcdo de laminac&o do aluminio é igual para todos os compésitos e definida como 0°. A dire¢éo
transversal & laminacéo é 90°.

** O namero de orientacio nesta coluna é igual ao nimero de prepregs (espessura nominal 0,127 mm)
em cada camada.

Tabela 9 - Vantagens e desvantagens entre ARALL e GLARE (MOUSSAVI-TORSHIZI et al, 2010;
SINMAZCELIK, T. et al, 2011)

Fibras Vantagens Desvantagens LFM

Material de dificil conformagéo,
Excelente dureza flambagem, cargas de
compressdo e tensdo transversal

Excelente resisténcia a

. N x Absorve a Umidade.
fadiga em tenséo e flexéo

Aramida ARALL
Alto modulo de Young Néo formam ligagdes com
outros materiais compdsitos
Baixo peso
Alta resisténcia a tracéo Peso elevado
Fibra de Vidro  Alta resisténcia a falha GLARE
N&o absorve umidade Baixa rigidez

O GLARE tem como caracteristica a maior adesdo entre seus materiais constituintes,
ou seja, da camada de aluminio e com a fibra de vidro, se comparada ao ARALL. Além disso,
as fibras de vidro possuem uma maior resisténcia a compressdo. O GLARE ainda apresenta
maior resisténcia a tensdo e compressdao, melhor comportamento ao impacto e melhor

resisténcia residual. Como o GLARE tem uma melhor adesdo entre a fibra de vidro e a resina,
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isso faz com que este material possa ser desenvolvido para suportar tensdes biaxiais onde em
algumas construcdes esta caracteristica do material seja importante, desta forma faz com que
estas caracteristicas que 0 GLARE possui 0 tornam um material com uma vasta gama de
aplicacdo (ASUNDI e CHOI, 1997).

Atualmente, o material composito GLARE é comercializado em seis diferentes tipos,
conforme demonstrado na Tabela 8. Eles sdo todos baseados em fibras de vidro unidirecionais
incorporados com resina adesiva epdxi, resultando em material chamado pré-impregnado com
um volume de fibra na fracdo de 60%. O processo de fabricacdo do composito pre-
impregnado, consiste em diferentes orientagfes da fibra de vidro entre as camadas de
aluminio, resultando assim nos diferentes tipos de GLARE. Os compdsitos GLARE 1,
GLARE 2, GLARE 4 e GLARE 5, possuem as camadas fibra/resina empilhadas
simetricamente. No caso do composito GLARE 3 tem as camadas de fibra cruzadas e
empilhadas mais proxima das camadas externas de aluminio, em relagdo ao sentido de
laminacdo do aluminio. O compdsito GLARE 6, suas camadas sdo empilhadas a +45 e -45
(BOTELHO, 2006).

O GLARE é produzido com uma tecnologia de colagem padrdo, com um ciclo de cura
de 120°C em autoclave. Isto resulta num sistema de tenséo residual ao longo da espessura do
material, com uma pequena tensdo de tracdo nas camadas de aluminio e de compressdo nas
fibras, o que ndo é bom para o comportamento de fadiga. Esta desvantagem do material pode
ser resolvida com uma operacdo de alongamento apo6s o ciclo de cura que pode reverter o
sistema de tensdo residual, portanto a tensdo de tracdo ocorre nas fibras e de compressao nas
camadas de aluminio. Entretanto, esta operacdo de alongamento causa um custo extra de
producdo e torna o processo impraticavel para painéis de grandes larguras (SINMAZCELIK
etal., 2011).

Devido sua combinacdo de propriedades, o composito GLARE pode ser utilizado em

uma variedade de aplica¢des, porém tem sido utilizada praticamente no setor aeroespacial.

2.7.5 Processamentos de compdésito hibridos via processo VARTM

Em virtude dos altos custos envolvidos na producdo do GLARE, a NASA Langley
Research Center desenvolveu um material similar, utilizando tecidos secos no processo
VARTM. O processo VARTM tem a vantagem de ser mais econdmico durante o processo de
fabricacdo do material hibrido, bem como, ndo possui limitagdes dimensionais devido ao fato

de ndo utilizar autoclave em seu processo (BAUMERT, 2011).
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O VARTM foi desenvolvido como uma variavel do processo “Resin Transfer Molding
(RTM)”, para reduzir os custos e as limitacdes de projeto associados com os meios
necessarios de fabricagdo. Uma das principais diferencas entre o processo VARTM em
comparacdo com o0 RTM é que a metade superior do molde € substituida por um saco de
vacuo. Isto elimina a necessidade de fazer um molde metalico (SONG, 2003). A Figura 14
mostra 0 esquema do processo RTM, enquanto a Figura 15 mostra 0 esquema do processo
VARTM.

Pressio ou grampos para segurar a outra
metade do ferramental

Ll

> Vicuo
Molde Superior Opcional

Resina
injetada sob
pressio

Molde Inferior

Pré-Forma - Reforco
Figura 14: Diagrama esquematico de um processo RTM tradicional — adaptado (Song, 2003)

Bomba
de Vicuo
Saco de Vicuo
Distribuicio 4 Selante

da Resina

Resina

Pré-Forma - Reforco
Figura 15: Diagrama Esquematico do processo VARTM — adaptado (Song, 2003)
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Conforme Song (2003), o funcionamento do processo VARTM, consiste basicamente
nas seguintes etapas:

1- A bomba de vacuo € ligada para que o ar existente dentro da bolsa possa ser eliminado.

N
1

Apbs o sistema ser estabilizado e todo o ar da bolsa ter sido eliminado, o fluxo de resina é
iniciado com uma pressdo de 1 atm, com o objetivo de impregnar o material e compactar

o0 pré-molde na fracdo de volume desejada.

w
1

O vacuo ¢é mantido por um determinado tempo até que toda fibra tenha sido impregnada

pela resina utilizada.
4- A peca é curada em temperatura ambiente ou em uma estufa, conforme a necessidade.

O processo VARTM, como dito anteriormente, oferece varias vantagens, como por
exemplo: menor custo de ferramental e menor tempo de start-up, devido a ndo necessidade da
parte superior do molde. Esta flexibilidade proporciona a fabricacdo de pecas sem limitacfes
dimensionais. Como todo processo algumas desvantagens também sdo observadas. E um
processo relativamente complexo para obtencdo de um bom desempenho, bem como atingir

espessuras homogéneas com a utilizacdo de saco de vacuo é mais dificil (SONG, 2003).

Os principais fatores que determinam a qualidade das pecas fabricadas pelos processos
RTM / VARTM sdo o grau de impregnacdo da fibra e 0 comportamento térmico do processo.
Uma baixa impregnacdo causa formagdo de vazios na pega fabricada afetando assim as
propriedades mecanicas. O comportamento térmico durante o processo influencia a tensdo

residual final e o empenamento do produto (YOUNG, 2013).

2.8 Desempenho mecénico dos compositos hibridos

Apesar de ser um material mais caro que o aluminio, o material hibrido se destaca pelo
seu desempenho mecénico superior. Para se obter um maximo desempenho mecéanico nos
LFM, alguns fatores sdo importantes: a escolha do material, 0 ambiente de processamento,
caracteristica dos ferramentais, processo de laminacdo e as técnicas de inspecdo e de
caracterizagdo mecénica. Referente as técnicas de inspecao, alguns ensaios séo definidos para
verificar a qualidade do material fabricado. Neste contexto se destacam o0s ensaios de
resisténcia a tracdo, compressdo, cisalhamento interlaminar e fadiga, impacto e vibracéo
(SILVA, 2006).

De todos 0s ensaios mencionados, destacam-se aqueles feito pela Boeing referente a

fuselagem do 747, correspondente a uma frota de 71 aeronaves em servigo e com vida util de
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cerca de 29.500 horas, classifica os trés principais danos em estrutura que acorreram nessas
aeronaves (VOGELESANG e VLOT, 2000).

- Fratura por fadiga: 396 reparos (57,6%).
- Corrosao: 202 reparos (29,4%).
- Danos por impacto: 90 reparos (13%).

2.8.1 Ensaios de tracao

O ensaio de tracdo é uma das principais formas de avaliacdo das propriedades
mecanicas dos compaositos estruturais. Trata-se de ensaios de curta duracdo, com solicitacfes
estaticas; cujos resultados sdo registrados na forma de curvas tensdo-deformacao, das quais se
obtém: moédulo de elasticidade em tracdo, tensdo e deformacdo no ponto de escoamento,
tensdo maxima, tensdo e deformacdo na ruptura e etc. (BOTELHO, 2002).

A Figura 16 apresenta uma curva tensdo-deformacéo tipica de um material hibrido
(LFM), onde a combinacdo do tipo de aluminio e o tipo da fibra caracterizam a curva tenséo-
deformacdo do laminado. A combinacdo do aluminio 2024-T3 e a fibra de vidro (S-glass)
proporcionam uma segunda curva apés a da obtida pelo material metalico. A segunda curva é
caracterizada em virtude das propriedades da fibra. A ruptura final ocorre quando a tenséo de
falha da fibra é alcangada (BEUMLER, 2004).

Fa
F falha i Area da forga residual, tolerdncia de
ropagacdo de trincapor fadiga.
F visld X 15«4+ —————- Propagag P g
— Comportamento do material dominado pela
propriedade da fibra, Fruna na falha das
fibras.
F yisla
* a aeronave relacionada
Comp.oﬂamegtc do com carga maxima nfo
mate:r.‘lal dominado p‘?]?‘ pode ultrapassar 1.5 x
—  propriedade do aluminio, Fyied (propriedade do
relevante para o material)
dimensionamento estatico.

=
Figura 16: Curva tipica tensdo-deformacdo para LFM feito de aluminio 2024T3 e Fibra de vidro (S-glass) pré-
impregnado - adaptado (BEUMLER, 2004).
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2.8.2 Ensaios de cisalhamento Interlaminar

Com o desenvolvimento e a aplicacdo crescente do uso de materiais hibridos (fibra-
metal), pesquisas SA0 necessarias para que possamos entender cada vez melhor o

comportamento do material.

Quando os materiais compdsitos comegaram a ganhar espaco em aplicacGes estruturais
nas aeronaves, foi possivel evidenciar que a fratura interlaminar seria um fator limitante e
com isso se tornaria um dos principais modos de falha que determinariam a vida do
componente. Desta forma, a analise da resisténcia ao cisalhnamento interlaminar em materiais
compdésitos € de fundamental importancia e devera ser levada em consideracdo nos projetos
de estruturas que utilizem este material (SILVA, 2006).

Considerando que os materiais hibridos (fibra-metal), sdo compdsitos formados por
metal e fibra, é de grande importancia entender e conhecer o comportamento deste material
quando submetidos a forcas cisalhantes.

Contudo a determinacdo da propriedade de cisalhamento interlaminar é uma tarefa
dificil, devido a sua natureza anisotropica dos compositos e de sua resposta ndo linear quando
submetidos a esforcos (SILVA, 2006 e LE BOURLEGAT, 2009).

O ensaio de cisalhamento interlaminar, referenciado neste estudo, segue 0s requisitos
da norma BS EN 2563:1997, conhecido como ensaio de cisalhamento em trés pontos. O
ensaio é realizado aplicando uma carga, no cilindro superior, conforme podemos observar na

Figura 17.

P

{

Corpo.de-prova

/.
/
-

L L
P2 P2

Figura 17: Desenho esquematico do ensaio de resisténcia ao cisalhnamento interlaminar em trés pontos, conforme
norma EN 2563:1997.
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De acordo com a norma EN 2563:1997, a Figura 18 mostra os diversos modos de

falhas que podem ocorrer durante a realizagéo dos testes.

Cisalhamento Simples Deformagao Plastica
— L ——

Cisathamento Miltiplo Flexio
=:

Figura 18: Validade dos diversos modos de falha possiveis de acontecer em amostras ensaiadas por cisalhamento
interlaminar (EN 2563:1997)

2.8.3 Ensaio de flexao

Os ensaios de flexdo sdo normalmente utilizados para determinar a resisténcia a
flexdo, 0 mddulo de elasticidade a flexdo (rigidez) e a deflexdo maxima dos corpos de prova.
No ensaio de flexdo, a parte superior do material ensaiado sofre esforcos de compressao,
enquanto a parte inferior do material fica sujeita aos esforcos de tracdo. Os ensaios de flexdo
em trés pontos sdo utilizados em diversas pesquisas com 0 objetivo de testar e comparar 0
desempenho de materiais compdsitos poliméricos reforcados com fibras de vidro, carbono e
aramida, entre outros (NOGUEIRA, 2004).

A Figura 19 ilustra esquematicamente o ensaio de flexdo em 3 pontos nos moldes em

que foi utilizado no presente trabalho.

Propriedades de flexdao
Carga

Amostra

Tensdo de compressio

Tensao Zero —= , —— ~ N
+———— ! ——&» Tensdo de tragao

Figura 19: Esquema de um ensaio de flexdo em trés pontos (NOGUEIRA, 2004).
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2.8.4 Ensaios de fadiga

Fadiga € um modo de falha que pode ocorrer quando um determinado material é
submetido a um carregamento ciclico, por um periodo no qual ocorre um processo gradual e
acumulativo do dano, ou seja, pelo aparecimento de micro trincas em condi¢Ges de
carregamento inferiores ao seu limite de escoamento. Normalmente, as trincas de fadiga sao
nucleadas a partir de defeitos superficiais do material que atuam como concentradores de
tensdo, como por exemplo: riscos, mudancas bruscas de secdo, rugosidade superficial,

inclus@es e contornos de gréos fragilizados (CARVALHO, 1999).

Nos metais, o defeito por fadiga é causado pelo crescimento de uma trinca em sua
estrutura, que se forma e se propaga ao longo de uma banda de escorregamento na superficie
livre do metal. A desaceleracdo da trinca acontece quando esta encontra barreiras micro
estruturais, tais como: inclusfes ndo metélicas, particulas de segunda fase duras e contornos
de gréos, onde a trinca pode, por algum tempo, permanecer estacionada dependendo da tensao
aplicada (HANDBOOK COMMITTEE v.19, 1996).

Portanto, a resisténcia a fadiga dos metais pode ser definida como a resisténcia que o

metal pode oferecer a nucleacédo e propagacao de trincas (CARVALHO, 1999).

Nos casos dos compositos poliméricos, os mecanismos de falhas sdo muito complexos
se submetidos em carga de fadiga estatica, em virtude de sua caracteristica anisotropica de
resisténcia e rigidez. As falhas ocasionadas por fadiga sdo normalmente acompanhadas por
danos extensivos que se multiplicam no volume da amostra, ao contrario dos materiais
isotropicos e frageis, nos quais ocorre a formacdo localizada de trinca predominante simples
(HANDBOOK COMMITTEE v.19, 1996).

Em virtude da anisotropia inerente ao material composito, destaca-se a dificuldade de
previsdo do comportamento mecanico, devido aos diversos modos de falha existentes. A
Figura 20 mostra os principais mecanismos de falhas associados a estes materiais. O
mecanismo 1, conhecido como pull-out, retrata o arrancamento da fibra, 0 mecanismo 2
consiste no fenbmeno de fiber-bridging, 0 mecanismo 3 descreve o modo de falha conhecido
como debonding, ou seja, uma fraca interagdo refor¢co-matriz, 0 mecanismo 4 mostra a fratura
da fibra e por fim o mecanismo 5, retrata a danificacdo da fase continua (matriz polimerica)
(ANDERSON, 1995)
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Figura 20: Modos de falha intralaminares (Anderson, 1995)

Além dos mecanismos intralaminares, como aqueles demonstrados na Figura 20,
também existem os mecanismos interlaminares, onde os modos de falha sdo por delaminacéo.
Nesses modos a camada adjacente se separa devido a elevada intensidade de tensdes
ortogonais ao plano da lamina (ANDERSON, 1995).

Os materiais hibridos séo relativamente novos na aplicacdo aeroespacial e tem como
principal caracteristica impedir e bloquear o crescimento de trincas por fadiga. No aluminio
monolitico, uma trinca de fadiga cresce até a falha total do painel, enquanto no laminado

hibrido (fibra-metal), a trinca se forma e propaga apenas na lamina metélica (SILVA, 2006).

Durante o desenvolvimento das trincas, as fibras permanecem intactas em virtude de
sua elevada resisténcia e tenacidade. Conforme a trinca cresce, as fibras passam a suportar
uma maior fracdo do aumento da carga, devido ao efeito de ponte no compdsito, e
consequentemente diminuem a intensidade da tensdo na ponta da trinca, inibindo seu
crescimento (SILVA, 2006).

Em virtude da caracteristica que o material composito possui, é possivel demonstrar
através dos ensaios de fadiga mudancas de comportamento por meio de dois tipos de ensaios:
ensaio de fadiga por controle de deformacéo e por controle de carga. Em ambos os ensaios as
curvas de tensdo / carga ou deformacdo em funcdo do numero de ciclos em fadiga ou de
histerese € obtido (HODGKINSON, 2000).

No ensaio de fadiga com controle da deformag&o, os limites m&ximos e minimos de
deformagéo sdo mantidos a um valor constante. Com o crescimento dos danos e a redugédo da
rigidez do material, é aplicada uma carga de menor intensidade ao corpo de prova para que 0S
limites minimos e maximos de deformacdo permanecam mantidos ao longo do ensaio. No

entanto o método mais utilizado em ensaio de fadiga é o de controle de carga, devido a
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facilidade de obtengdo de dados. Neste método, os valores minimos e maximos da carga
aplicada ao corpo de prova sdo mantidos constantes ao longo da ciclagem. Durante o ensaio
de fadiga os valores minimos e maximos de deformacdo variam em funcdo do
desenvolvimento e acimulo de danos e também pela reducdo de rigidez do corpo de prova
(REIFSNIDER, 1991). A Figura 21 apresenta esquematicamente as principais diferencas
entre os dois métodos de ensaio de fadiga, por controle de carga e por controle de deformacéo

para diferentes situaces.

CONTROLE DE CARGA CONTROLE DE DEFORMAGAO
N N N 7Y 1 Maximo —
' ’ N ° | 7\ r\l Maximo
§'ﬂ L g f\(\ G ﬁ '
I RYRYRTRTRIAIRY HR1RVR \
iL MM U UMM Y Minimo 3 Q \U LL' J_ Minimo
Ciclos Ciclos
3\ L % .;T ’_\[ — Maximo & ) Maximo
AVAVAVATAYL : NNAT
S ,,/ L,_ X/ J/ o G 7 / | # 2 ‘ ‘ ' l | Jel
S LAY YRYRVAY
a i == — Minimo vl _'J u \/__ Minimo
Ciclos Ciclos

- Histerese: amostra sem danos
LN

Histerese: amostra com danos . Histerese: amostra com danos

Tensao
Tensao

Deformacéo min “MOX  Deformagio

Figura 21: Diferencas entre os ensaios de fadiga com controle de carga e com controle de deformacdo — adaptado
(REIFSNIDER, 1991).

As curvas S-N do comportamento de resisténcia a fadiga de um material em controle
de carga sdo expressos basicamente pela relacdo entre a tensdo maxima de fadiga (Smax)
contra os numeros de ciclos (N) necessarios para ocorrer a falha do material. Os valores (S) e
(N) sdo relacionado em um gréafico, de forma que seja possivel desenhar uma curva do tipo S-
N. Para o levantamento da curva sdo necessarios no minimo quatro niveis de tensdes. A
duracdo do ensaio se da até a fratura do corpo de prova ou quando o nimero de ciclos for
igual a 10° sem necessariamente o material fraturar (HANDBOOK COMMITTEE v.19,

1996).
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Outro parametro importante para o estabelecimento de curvas S-N € a razdo de tenséo
(R), que corresponde & razdo entre a tensdo minima e a tensdo maxima. Além disso, as curvas
S-N podem sofrer alteracbes em funcdo da frequéncia de ensaio adotada, portanto, a
frequéncia de ensaio deve ser compativel com o tipo de material ou estrutura a ser testada. A
Figura 22 mostra comparativamente curvas de fadiga (S-N) tipicas para compdsitos
unidirecionais e aluminio (CHUNG, 1994).

200
B 1.4
180 Carbono/epoxi

- Aramida/epoxi 1.2
‘w160 S o
2 Boro/epoxi o
o 140 | 1.0 O
£ <

. 120 ‘s

5 Boro/Aluminio 0.8 £
. - -
E 100 -.E

0.8
tg 80 Vidro S/epoxi E
= Al 2024-T3 >
b §0 0.4 wn
= Vidro E/epéxi 5
40 ot

0.2

20
0 R=0,1 - Temperatura Ambiente o
102 10° 104 10% 10°% 107

Numero de ciclos para falha, N
Figura 22: Curvas S-N tipicas para compdsitos unidirecionais e aluminio - adaptado (CHUNG, 1994).
As curvas S-N podem ser representadas por equacfes lineares ou nao lineares
devidamente ajustadas aos resultados experimentais. As equac¢es mais utilizadas referem-se

ao modelo log-log equacéo (2.2) e ao modelo log-linear equacéo (2.3):

Omax = A.NE, (2.2)
Omax = C + D.logN, (2.3)

Onde os termos A, B na equacdo (2.2), C e D na equagdo (2.3) sdo constantes
determinadas experimentalmente, N é o nimero de ciclos para falha e oax. € a tensdo maxima
do ensaio. As equacbes também podem ser normalizadas em relacéo a tensdo estatica média,
bastando dividir a tensdo maxima de fadiga pela tensdo estatica média. Embora 0s ensaios
para obtencdo das curvas S-N envolvam amplitude de tenséo constante, nas situacGes praticas

0S carregamentos ou tensdes irregulares séo mais comuns.
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3 MATERIAIS E METODOS

3.1 Materiais

Os materiais utilizados neste experimento para a fabricacdo dos corpos de prova
(material hibrido) foram processados a partir de tecidos de fibra de vidro e resina epoxi
fornecida pela Universidade Federal de Itajubd (UNIFEI) e placas de aluminio 2024-T3 Clad,
fornecida pela empresa Helicopteros do Brasil (HELIBRAS). Estes materiais sdo de uso e
aplicacdo no setor aeronautico. A Tabela 10 descreve as principais caracteristicas da fibra de
vidro, da resina epdxi e da chapa de aluminio utilizado na fabricacdo do material hibrido,

conforme informacdo do fabricante.

Tabela 10 - Materiais utilizados no experimento

Propriedades Valores | Unidades

g @ Viscosidade Inicial a25°C | 600 -700 | (mPas)
“ 3

Lo 8 i 0

3 | Ciclo de Curaa 25°C 8-16 h

82«

g -§ Temp. transicdo vitrea 62 - 66 oC
2 "C_EG Z | TMA (TG) — 7 dias a 25 °C
S < Resisténcia a tracéo ) 2

(7 dias temp. ambiente) 49-71 (N/mm?)
- 100% 0

© Composicao vidro %

g o

= 3 |Peso 240 g/m?2

S

82 -

o - |Massaespecifica 2,54 g/cm3

° c

2 g Espessura 0,22 mm

D

-cg % Carga de ruptura de urdume 60 Kgf/cm

Q

- Carga de ruptura da trama 60 Kgf/cm
N Escoamento >305 MPa
=g
<
N @ |Resisténcia >415 MPa
S22
2 @ 8 | Alongamento >15 %
Eg |Durez 100 HB
<O [ Médulo de elasticidade 65£16 | GPa
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Além dos materiais descritos na Tabela 10, também foram utilizados os materiais

mencionados na Tabela 11.

Tabela 11 - Materiais auxiliares utilizados na fabricagdo dos CdP’s.

Materiais auxiliares

- Tela plastica condutora de resina MAP® Iflux-E100312100 (fluxo de midia).

- Filme para vicuo MAP® Flexnyl MLA SF.

- Manta de Aquecimento Higher® Higherflex.

- Massa de Vedacdo — GS213

- Mangueiras tipo espiral.

3.2 Tratamentos Superficiais de AAC, CCC e Primer

Apbs o corte das chapas nas dimensGes 200 x 200 mm, em virtude da limitacdo

operacional, as chapas de aluminio foram rebarbadas e submetidas aos tratamentos

superficiais de AAC, CCC e posterior aplicacdo de camada protetiva de Primer.

3.2.1 Tratamento su

perficial de AAC

As etapas que foram utilizadas no tratamento superficial de AAC estdo descritas,

conforme mostrado na Figura 23.

Verificagao das Pecas

A

A

Desengraxamento com Solven

te Tricloroetileno Estabilizado

até o desaparecimento de vestigios de sujeira ou 6leo

A

y

Decapagem com Deoxidine — 4 a 5 minutos

A

A

Lavagem em dgua — minimo 2 minutos
Efetuar teste de quebra d’agua

y

desmine

Anodizagao Cromica — conforme Figura 24 e Tabela 12
Banho: Anidrido cromico 50-60 g/L e dgua —

ralizada

Y

Lavagem em dgua Desmineralizada -
2 a 5 minutos

Secagem —
Durante 3 horas em temperatura ambiente

Figura 23: Fluxo de tratamento superficial AAC
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Figura 24: Ciclo a ser aplicado no processo de anodizacdo AAC (elaborado pelo autor)

Tabela 12 - Tipo do material a ser tratado

MATERIAL

LIGA

EQUIVALENTE
(AFNOR)

ALUMINIO

2024 CLAD

AU4G1 A5

3.2.2 Tratamento superficial de CCC

As etapas que foram utilizadas no tratamento superficial de CCC estdo descritas,

conforme mostrado na Figura 25.

Desengraxamento por Solvente em fase vapor -
Tricloroetileno Estabilizado

!

Desengraxamento com TURCO 4215 — 5 a 10 minutos

l

Lavagem com agua desmineralizada parada

!

Secagem com ar seco (livre de 6leo)

!

Desoxida¢do com Deoxidizer 6 — 1 a 10 minutos

|

Lavagem ¢/ agua desmineralizada parada — 5 minutos
minimo. Executar teste quebra d’agua

Lavagem com dgua corrente durante | minuto

|

Cromatizacio com Alodine 1200 — 15s a 5 minutos

l

Lavagem ¢/ agua desmineralizada parada — 2 minutos
minimo

!

Lavagem com agua corrente durante 1 minuto

|

Secagem com ar seco e limpo (sem Oleos)

A4

Figura 25: Fluxo de tratamento superficial CCC
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3.2.3 Aplicacéo do Primer
O processo utilizado para a aplicacdo do primer epOxi esta descrito nas etapas abaixo:
12 Etapa: Realizado a preparacao da superficie (desengraxamento) com hexano.
22 Etapa: Realizado a preparacéo do primer, conforme proporcao definida abaixo.
Resina Base - 1 parte em volume
Catalisador - 1 parte em volume

A viscosidade esperada, apos a mistura do componente A e B é de 16s £ 1s, usando

como padrédo o copo Ford n° 4 na temperatura de 20°C e umidade relativa entre 30-80%.

A secagem do primer, apés aplicacdo nas laminas de aluminio, foi feita a
temperatura ambiente. Na Figura 26 € possivel verificar de forma esquematica o fluxo
utilizado na aplicacdo do primer.

Preparagdo da
Superficie

Nio ,/'/ ™.
" Houveperdada ™

— - e
™~ protegao Superficial?_~
- ,//

. -
.

. 7

\\\ /,/
N .
¢ Sim

Reativagdo da protegdo
Superficial

!

—I= Desengraxar

!

Aplicar o Primer Epoxi

Figura 26: Fluxo de aplicacdo do primer epdxi (elaborado pelo autor)
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3.3 Metodologia Experimental

As etapas referentes ao desenvolvimento experimental deste trabalho estdo descritas na
Figura 27.

FABRICAGAO DO
MATERIAL HIBRIDO

|

CORTE DOS CORPOS
DE PROVA

|

REALIZAGAO DOS
ENSAIOS

v
[ RUGOSIDADE ][ MOLHABILIDADE ][ ANALISE DA FIBRA/RESINA ][ TRAGAO ][ CISALHAMENTO J [ FLEXAO J[ FADIGA J

MICROMECANICA

Figura 27: Fluxograma do desenvolvimento experimental

Cada etapa do desenvolvimento experimental ser& detalhada nos itens subsequentes.

3.3.1 Medicéo da rugosidade

Para a realizacdo da medicdo da rugosidade, das superficies tratadas, foi utilizado o
rugosimetro da marca Mitutoyo, modelo Surftest-111, representado pela Figura 28. Os ensaios

foram realizados a velocidade de 6 mm/s com cut-off de 0,8 mm.

Figura 28: Rugosimetro utilizado para medicao da rugosidade das superficies (cortesia Helibras)
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3.3.2 Ensaio de molhabilidade

Existem diversos modelos para o calculo da energia de superficie que utilizam o
parametro do angulo de contato, porém suas vantagens e desvantagens nao estdo claras. O
modelo adotado neste estudo é o de Owen-Wendt-Rabel-Kaelble (OWRK), que assume que
existe um componente polar e um componente apolar de energia de superficie, sendo que a
soma dos dois componentes € a energia de superficie total. Este modelo pode ser representado
pela equacéo (3.1) (YASUMURA, 2012).

yo(1 + cos8) = 2(ySyH) 2 + 2(y5yp)Y/? (3.1)
Onde:
v = Tensdo superficial total do liquido [mMN/m];
y& = TensAo superficial dispersiva do liquido [mN/m];
y. = Tensdo superficial polar do liquido [mN/m];
v3 = Energia superficial dispersiva (apolar) do sélido [mJ/mZ];
y: = Energia superficial polar do sélido [mJ/m?];

A energia superficial da 1dmina de aluminio submetido aos tratamentos superficiais de
AAC e CCC, bem como da superficie protegida por Primer, foi obtida por meio do ensaio de
molhabilidade, com a medi¢do do angulos de contato. Desta forma, amostras das superficies
tratadas, caracterizadas pelos lotes 2, 4, 6 e 7, foram posicionadas no suporte de um
Goniémetro da marca KRUSS, modelo FM40Mk2, representado pela Figura 29.

Figura 29: Goniémetro utilizado para medi¢édo dos angulos de contato (cortesia UNIFEI).
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Para a medi¢do do angulo de contato utilizou-se dois liquidos, o Diiodometano
(dispersivo ou apolar) e a Formamida (polar). Foram realizadas trés medicOes do angulo de
contato entre cada liquido e a superficie, por meio do molhamento de gotas de 10ul. Os
valores obtidos do angulo de contato foram utilizados na equacéo (3.1), para a determinacgéo

da energia de superficie de cada tratamento realizado nas ldminas de aluminio.

3.3.3 Fabricacdo do material hibrido

Para a fabricacdo do material hibrido foram utilizadas 21 laminas de aluminio 2024-T3
Clad, cuja composicéao esta descrita na Tabela 13. Estas ldminas apresentam dimensdes 200 x
200 mm e espessura de 0,8 mm, sendo que para cada conjunto de corpo-de-prova, trés
laminas foram utilizadas. As superficies destas laminas foram preparadas e tratadas pelos
processos especiais e aplicacdo de primer (P05), conforme descrita na Tabela 14. O aspecto

da superficie de cada lote, ap6s tratamento superficial € mostrado na Figura 30.

Tabela 13 - Composic¢do Quimica da liga 2024-T3 Clad (ASNA 3012)

Outros
C . Elementos| Si | Fe | Cu |[Mn | Mg | Cr | Zn | Ti Cada |Total
omposi¢ao -
Quimica em % min. - - 1380311, - - - - -
Max. 05/05(49/09]|18|0,110,25|0,15 0,05 0,15

Tabela 14 - Configuragdo das ldminas de aluminio para a fabricacdo do material hibrido
CORPOS DE PROVA

Preparacéo antes do

Quantidade Material Tratamento Superficial Primer Lote
tratamento
P05 1
P05 2
Aluminio e
03 2024-T3 Clad Desengraxamento Anodizagdo crdmica ndo selada - 3
- 4
- 5
03 Aluminio Desengraxamento Alodine* - 6
2024-T3 Clad g
Aluminio kA -
03 2024-T3 Clad Desengraxamento Anodizagdo cromica ndo selada - 7

*Antes do desengraxamento e do tratamento superficial foi aplicado jato de areia na superficie.
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Lote 1: Primer Lote 2: Primer Lote 3: Anodizacio

Lote 4: Anodizacio Lote 5: Anodizacio Lote 6: Alodine

Lote 7: Anodizacao
Figura 30: Superficie de cada lote, apds o tratamento superficial aplicado

Em virtude da quantidade disponivel e o tratamento superficial das laminas de
aluminio, foi definido a fabricacdo de sete lotes, dos quais foram retirados os corpos de prova
para a realizacdo dos ensaios mecanicos.

As bolsas de vécuo utilizadas para infusdo da resina foram preparadas em uma
bancada de aluminio. Cada corpo de prova foi confeccionado com trés ldaminas de Aluminio
2024-T3 Clad, intercaladas com duas camadas do tecido de fibra de vidro, uma a 0° e outra a
90°, como mostra a Figura 31.
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___________________________________________ —+ Tecido na orientagdo 0°

| —* Chapa de Aluminio
------------------------------------------- — Tecido na orientagcdo 90°
| |

Figura 31: Desenho esquematico do corpo de prova (vista lateral) elaborado pelo autor.

Para a confeccdo do mecanismo para a entrada de resina e saida de ar, foi utilizado
filme plastico de aproximadamente 208 x 80 mm. O selante foi colado em todas as bordas do
filme, na parte interna colocou-se a tela plastica e um espiral preso ao filme com o selante,

como mostra a Figura 32.

Figura 32: Confecg¢do da entrada de resina e da saida de ar.

Essa montagem foi fixada em duas laterais do laminado, destinadas para a entrada de
resina e a outra para a entrada da bomba de vacuo. Apos esta fixacdo o selante foi colocado
nas duas outras laterais, como é possivel observar na Figura 33, com objetivo de eliminar
vazamento do ar e desta forma ndo sendo mais necessaria a utilizacdo da bolsa de vacuo em

todo material, como é normalmente previsto no processo VARTM.
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Entrada da resina

Conexiao para
saida do ar.

Figura 33: Preparacéo do corpo de prova antes da infuséo de resina.

Apbs toda a preparacdo foi realizado teste para verificar se o Vvacuo existente
permaneceria constante. Apds 10 minutos com o circuito fechado, a pressédo de 25 pol Hg néo
poderia diminuir. Apo6s o teste e a validagdo do vacuo, foi inserida resina no LFM, conforme

demostrado na Figura 34.

e A SO SRR

Bomba de Viacuo

Figura 34: Montagem final da bolsa de vacuo e o processo de infusdo de resina no corpo de prova.
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A preparagdo da resina foi realizada através da mistura de 71g de resina ARALDITE
LY 5052 (Parte A) e 27g de resina ARADUR 5052 (Parte B), conforme definicdo de

proporcao fornecida pelo fabricante, ver Tabela 15.

Tabela 15 - Propor¢do de mistura do Araldite e Aradur (Huntsman)

Componentes Partes em peso (g) Partes em volume (ml)
Araldite LY 5052 100 100
Aradur 5052 38 47

As resinas (componentes), listadas na Tabela 15 foram misturadas manualmente em
um béquer de plastico durante cinco minutos, com o auxilio de uma haste de madeira. Apds a
mistura, o béquer foi colocado em um recipiente conectado a uma bomba de vacuo, conforme
Figura 35, com uma pressao de 25 pol Hg, durante dez minutos para ocorrer a desgaseificacdo
da mistura, com o objetivo de eliminar as “bolhas” de ar inerentes ao processo de mistura
manual. Apds isso foi medido a viscosidade da mistura na qual obteve um valor médio de 650

mPas.

Figura 35: Bomba de vacuo.

O processo de infusdo foi iniciado apos a preparacdo da bolsa de vacuo e a mistura da
resina. A mistura foi inserida no corpo de prova com a ajuda de um funil. A velocidade de
infuséo foi controlada pela abertura de uma valvula que determinava a vazao da resina, ja que

0 vacuo foi mantido a uma pressdo de 25 pol Hg e constante em todo o experimento. Na
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Tabela 16 esté registrado o tempo gasto no processo de infusdo para cada lote de LFM. Para
efeito de registro, o tempo de inicio foi considerado na abertura da valvula e o tempo de

término 0 momento que a resina ultrapassou toda a placa.

Tabela 16 - Tempo de Infusdo nos lotes LFM

Tempo de
Infusao

Lotes de LFM

20 minutos

30 minutos

40 minutos

20 minutos

28 minutos

N | o | v || W |IN|Ek

25 minutos

Ap06s 0 escoamento da resina no corpo de prova, foi utilizada uma manta térmica a
80°C que foi colocada em cima dos lotes durante 4 horas para garantir a cura da resina. Para o
lote 01 a resina teve sua cura antes de ultrapassar toda placa e desta forma o tempo de infuséo
foi desconsiderado. Para melhor entendimento a Figura 36 demonstra de forma esquematica o

processo de fabricacdo dos lotes ensaiados.

P1  Atmosférica > 25 pol Hg P2

Midia de Transferéncia

Reservatorio Resina Reservatorio Vacuo

Saco de vacuo

Selante
borda
)
il
Entrada \— Preforma / reforco Saida de
de resina resina/vacuo
Ferramental

Figura 36: Esquema de fabricagdo dos corpos de prova definido pelo autor e orientador
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Ap0s os corpos de prova (lotes) terem sido fabricados pelo processo de VARTM, os
mesmos foram cortados nas dimens6es de 200 x 20 mm, para isto foi utilizado a m&quina de
jato d’agua Waterjet PRIME 1830, demostrada pelas Figuras 37 e 38.




58

3.4 Caracterizacao do aluminio e do compdsito fibra/resina

3.4.1 Ensaio de resisténcia a tracdo do aluminio

Realizou-se ensaios de tracdo segundo a norma ASTM E8/E8M - 11 (2012) - Standard
Test Methods for Tension Testing of Metallic Materials, para determinacdo da resisténcia
mecénica e o mddulo de elasticidade das Iaminas de Aluminio 2024-T3 Clad. Foram
utilizados neste ensaio trés corpos de prova e os resultados aplicados no calculo da

micromecanica, conforme definido na equacao (4.2).

3.4.2 Ensaio de fadiga do aluminio

Para a realizacdo dos ensaios de fadiga foram utilizados doze corpos de prova da
lamina de aluminio 2024-T3 Clad, sem nenhum tratamento superficial realizado. Os
parametros de razdo de carga e frequéncia, utilizados no ensaio, estdo descritos na Tabela 17.
A duracéo do ensaio foi limitada a 1.000.000 de ciclos.

Tabela 17 - Matriz referente ao ensaio de fadiga do Aluminio 2024-T3 (ASNA 3012)
Parametros do ensaio de fadiga

Quantidade de Tensdo max. % da T.max Tensao Razéo da Frequéncia
CdP Estéatica ' ' (MPa) Tenséo (Hz)
3 33 147
3 40 176
440 01 12
3 50 220
3 70 308

3.4.3 Ensaio de tracdo do compdsito fibra/resina

Para a determinacdo das propriedades do composito, foram destacadas camadas do
composto fibra/resina do LFM. Realizaram-se 0s ensaios de resisténcia a tracdo do composto
conforme a norma ASTM D 3039 (2008) — Standard Test Methods for Tensile Properties of
Polymer Matrix Composite Materials. O ensaio foi conduzido em uma maquina da marca
Emic DL2000A a uma velocidade de 2mm/min. O esquema do corpo de prova estd mostrado
na Figura 39.
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A

Figura 39: Dimens6es do corpo de prova para ensaio de tracdo no compasito.

Foram utilizados neste ensaio trés corpos de prova, nas dimens@es de 200 x 20 x 0,4
mm (comprimento (), largura (b) e espessura (h)) em média. Os resultados foram aplicados

no célculo da micromecénica, conforme definido na equacéo (4.2).

3.4.4 Analise da proporcao fibra/resina nas camadas de compadsito

O ensaio para a medicdo das propor¢des da fibra e resina do compdsito foi realizado
conforme a norma ASTM D3171-11 (1999) - Standard Test Methods for Constituent Content
of Composite Materials. Foi utilizada amostra do lote 05, delaminando as duas camadas
internas no LFM. Cada camada foi pesada e submetida a queima a 500°C durante 3 horas.
Apos combustao da resina, as fibras foram pesadas novamente. Os calculos referentes a fracao
volumétrica de fibra (Vg), resina (Vy) e vazios (Vy), foram realizados de acordo com as
equacoes (3.2), (3.3) e (3.4).

Mg Pc
Ve=— x100x — 3.2
R M; Pr (32)
M;-M¢ Pc
Vi = 100 x —
M M; 8 8 Pm (33)

Onde:

M; = Massa inicial da amostra [g];

M; = Massa final, apds combustdo da resina [q];
pc = Massa especifica do composito [g/cm3];
pr = Massa especifica do reforco [g/cm3];

pu = Massa especifica da matriz [g/cm3];
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O valor de massa especifica do reforco foi extraido da especificacdo do fabricante, e o
valor de massa especifica do composito foi obtido experimentalmente de acordo com a norma
ASTM D792-08 (2008) - Standard Test Methods for Density and Specific Gravity (Relative
Density) of Plastics by Displacement.

3.5 Caracterizacdo mecanica do LFM

3.5.1 Ensaio de tracao

Os ensaios de tracdo realizados de acordo com a norma ASTM D 3039 (2008) -
Standard Test Methods for Tensile Properties of Polymer Matrix Composite Materials. Foram
feitos 21 corpos de prova, nas dimensdes de 200 x 20 x 3,2 mm (comprimento (L), largura (b)
e espessura (h)) em média, preparados conforme as dimens@es sugeridas pela norma, ver
Figura 40. No ensaio foi utilizada a maquina Emic DL2000A, a velocidade de ensaio de 2

mm/min e o extensdmetro dinamico da série 2620 para medida do alongamento. A

I

b
_T_

Figura 40: Representagdo esquematica do corpo de prova submetida ao ensaio de tracao

representacdo do ensaio esta representada na Figura 41.

O limite de resisténcia a tracdo (at) é calculado conforme equacéo (3.5).

(3.5)

Onde:

o; = Tensdo maxima suportada [MPa];

F = Forga méaxima suportada antes da ruptura [N];
b = Largura [mm];

h = Espessura [mm];



b = Largura

Forga /

h = espessura

E | L = Comprimento

|
Forga ="k AL = variagao

comprimento

Figura 41: Representacdo do ensaio de resisténcia a tragdo (ANCELOTT], 2011).

J& 0 médulo de elasticidade axial (E;) é calculado através da Equagéo (3.6).

Ac

- (3.6)

Ey

Onde:

E; = Modulo de Elasticidade Axial, [GPa];

Ao = Variacdo da tenséo, [MPa];

Ae = Variacdo da deformacéo, [geralmente 0,002].

A Figura 42 mostra o ensaio efetivamente sendo realizado neste estudo.

Figura 42: Ensaio de tracao

61
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3.5.2 Ensaios de Cisalhamento Interlaminar

Este ensaio tem por objetivo analisar a resisténcia a delaminacdo das fibras coladas
nos laminados fibra-metal. Os ensaios de cisalhamanto interlaminar foram realizados
conforme os procedimentos descritos da norma EN 2563:1997 — Carbon fibre reinforced
plastics — Unidirectional laminates — Determination of the apparent interlaminar shear
strength, utilizando a maquina Emic DL2000A e velocidade de ensaio de 1 = 0,1 mm/min.
Foram utilizados nestes ensaios 28 corpos de provas, nas dimensdes de 10 x 20 x 3,2 mm
(largura (c), comprimento (b) e espessura (h)) em média, conforme pode ser visto na Figura
43. O diametro dos roletes, bem como, a distancia entre eles, foi definida conforme a norma
EN 2563:1997.

h

Figura 43: Desenho esquematico do corpo de prova para o ensaio de cisalhamento interlaminar.

O célculo utilizado para determinar a resisténcia de cisalhamento interlaminar obedece

a equacdo (3.7).

3 % Py

:4><b><h 3.7)

Onde:

T = Resisténcia ao cisalhamento interlaminar, [MPa];
Py = Carga méaxima no momento da primeira falha, [N];
b = Largura da amostra, [mm];

h = Espessura da amostra, [mm];
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A Figura 44 mostra o ensaio de cisalhamento interlaminar em trés pontos.

Figura 44: Ensaio de cisalhamento

3.5.3 Ensaio de Flexao

Os ensaios de resisténcia a flexdo de trés pontos foram realizados com o auxilio do
equipamento Emic DL2000 e velocidade de ensaio de 1,408 mm/min, conforme procedimento
descrito na norma ASTM D790-10 Standard Test Methods for Flexural Properties of
Unreinforced and Reinforced Plastics and Eletctrical Insulating Materials. Foram feitos 18
corpos de prova, nas dimensdes de 100 x 20 x 3,2 mm (comprimento (c), largura (b) e
espessura (d)) em média, a visualizacdo esquematica do corpo de prova conforme Figura 45.
O didmetro dos roletes utilizados foi de 5 mm, a velocidade do ensaio de 1,408 mm/min e a
distancia entre apoios de 53,6 mm.

O célculo utilizado para determinar a tensdo maxima suportada pelo corpo de prova
(o) é calculado de acordo com a Equacéo (3.8).

_ 3XPXL
7T 2xbxd?

(3.8)
Onde:

of = Tensdo maxima suportada, [MPa];

P = Forga méaxima suportada durante o ensaio, [N];

L. = Distancia entre os apoios, [mm];

b = Largura da secdo transversal do corpo de prova, [mm];

d = Espessura da secdo transversal do corpo de prova, [mm].
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Na Figura 45 tém-se uma representacao das dimens@es do corpo de prova utilizado no

ensaio.

9

}a

Figura 45: Representacdo do corpo de prova do ensaio de flexdo

Ja 0 médulo de elasticidade (E;) é calculado através da Equacéo (3.9).

Ao
By = 22 (3.9)

Onde:
E, = Mddulo de Elasticidade, [GPa];
Ao = Variacdo da tenséo, [MPa];

Ag = Variacdo da deformacéo.

A Figura 46, mostra com detalhes o ensaio de flexdo em trés pontos.

- T CRCRC IR |
Figura 46: Ensaio de Flexdo
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A Tabela 18 relaciona a quantidade de corpos de prova ensaiados em tracao,

cisalhamento e flexao.

Tabela 18 - Matriz de nimero de corpos de prova versus ensaio realizado
NUMEROS DE CORPOS DE PROVA

ENSAIOS Lotel Lote2 Lote3 Loted4d Lote5 Lote6 Lote7?
Tragdo (ASTM D 3039) 3 3 3 3 3* 3* 3
Cisalhamento (EN 2563:1997) 4 4 4 4 4* 4 4
Flexdo (ASTM D 790-10) 3 3 - 3 3* 3 3

Dados:

» Todos os ensaios foram realizados a temperatura ambiente (20 4+ 2°C).

* *Houve delaminagdo em um corpo de prova durante o processo de corte.

» Na&o foram fabricados, para o ensaio de flexdo, corpos de prova do lote 3.

3.5.4 Ensaio de Fadiga

Os ensaios de resisténcia a fadiga foram realizados em uma maquina Axial-Torsion
Fatigue Testing Systems, modelo 8874. Os corpos de prova utilizados neste ensaio foram
preparados conforme é definido na norma ASTM D3039 (2008) e mostrado na Figura 40. O
ensaio foi realizado por controle de carga, a escolha deste ensaio foi em virtude da facilidade
de realizacéo e obtencdo dos dados em comparagéo ao ensaio de controle de deformacdo. Os

ensaios foram realizados a temperatura ambiente (20 + 2°C).
Conforme Ancelotti Jr (2011), os principais parametros utilizados para o ensaio de
fadiga, sdo:
e Razdo de tensdo (R)
e Frequéncia de ensaio (f)
e Numero de ciclos (N)

Os parametros utilizados foram definidos em virtude da criticidade que se desejou no

ensaio.

Com o objetivo de manter o ensaio de fadiga critico sem que fosse alterada a condicéo
de carregamento, adotou-se razdo de tensdo R = 0,1. Conforme Hahn (1997), quanto menor
for a razdo de tensdo, mais critica sera considerado o ensaio e consequentemente danos mais

severos nos compasitos sdo esperados.
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De acordo com Ancelotti Jr (2011), a adogdo de uma frequéncia excessiva no ensaio
pode levar ao aquecimento externo no material e consequentemente alterar suas propriedades
mecanicas. Porém, caso a frequéncia utilizada seja baixa, o tempo de ensaio aumenta e pode
se tornar inviavel. Apds alguns testes chegou-se a concluséo que temperaturas acima de 60°C
seriam suficientes para influenciar o comportamento em fadiga do material. Desta forma foi

utilizado a frequéncia de 12Hz.

Para determinar o limite de deformacdo é necessario definir o nimero de ciclos que o

material deve suportar a deformacéo aplicada sem apresentar ruptura (Ancelotti Jr, 2011).

O numero de ciclos projetado para uma aeronave comercial € de aproximadamente
60.000 ciclos de voo (FAA — Federal Register, 2010), porém, as estruturas aeronauticas em
material compdsito sdo projetadas para suportar duas vidas em fadiga, ou seja, 120.000 ciclos

(Ancelotti Jr, 2011). A Tabela 19, mostra o nimero de CdP’s testados no ensaio de fadiga.

Tabela 19 - Matriz de ensaio de Fadiga
ENSAIO DE FADIGA
LFM-LOTE3 Aluminio 2024 T3
9 CdP’s 12 CdP’s

Os 9 CdP’s de LFM foram ensaiados com diferentes tensdes de forma que fosse
possivel definir a curva S-N. A defini¢do das tensdes utilizadas no ensaio estdo definidas na
Tabela 20.

Tabela 20 - Matriz referente ao ensaio de fadiga do LFM
Parametros do ensaio de fadiga

Quantidade de CdP % da T.max. Tensdo (MPa) Razdoda Tensdo Frequéncia (Hz)
3 33 126
2 40 152
0,1 12
3 50 190
1 70 266

Para efeito comparativo, foram utilizados os resultados obtidos no ensaio de fadiga do

aluminio, conforme parametros demonstrados na Tabela 17.
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

4.1 Caracterizacdo da superficie

4.1.1 Angulo de contato e energia de superficie

Para realizacdo do calculo da energia superficial, descrito na equacdo (3.1), foram
utilizados os valores dos angulos de contato obtidos atraves das Figuras 47 e 48, bem como 0s

valores da tensdo total, do componente dispersivo (apolar) e polar, descritos na Tabela 21.

A Tabela 22 demonstra os resultados referentes aos valores de energia superficial
polar e apolar, medida de rugosidade e energia superficial total obtida nos diversos
tratamentos superficiais aplicados na confeccdo dos lotes utilizados neste estudo.

Tabela 21 - Valores de referéncia para os materiais Diiodometano e Formamida (KALIN et POLAINAR, 2014)

Tensao da superficie Componente Componente
Total Dispersivo Polar
¥ (mN/m) v (MN/m) v (MN/m)
Agua 72,8 21,8 51,0
Formamida 58,0 39,0 19,0
Diodometano 50,8 50,8 0

° Lote 2 Lote 4

Lote 6 Lote 7

Figura 47: Gotas de diiodometano na superficie de cada lote
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Lote 2 Lote 4

Lote 6 Lote 7
Figura 48: Gotas de formamida na superficie de cada lote.

Tabela 22 - Resultado do ensaio de molhabilidade e rugosidade nos tratamentos superficiais utilizados no
experimento.

Energia de Superficie
Polar Apolar  Rugosidade Energia Superficial Total

Lote Superficie

(mJ/m2)  (mJ/m?2) (R = um) (mJ/m?)
2 Primer 1,62 30,58 5,45+ 0,15 32,2
4 Anodizagdo 4,13 35,38 5,36 + 0,14 39,51
6 Jato de Areia e Alodine 3,52 25,59 6,76 £ 0,95 29,11
7 Jato de Areia e Anodizacdo 3,65 33,15 6,58 + 1,05 36,8

Os lotes testados representam o universo de tratamentos de superficie utilizados no
presente trabalho, dispensando a redundancia de ensaios nos lotes 1, 3 e 5. Através da Tabela
22 verifica-se que, a superficie tratada com anodizacdo crémica ndo selada possui a maior
energia de superficie (39,51 mJ/m?), enquanto a maior rugosidade foi observada na camada
onde foi executado tratamento de jato de areia e com posterior aplicagdo de Alodine
(atingindo rugosidade R, = 6,76 um). Através deste resultado, observa-se que o processo de
anodizacdo oferece resultados de energia superficial maiores comparados aos processos de
tratamento de superficie de conversdo quimica (Alodine) e de pintura promotora de adesdo
(Primer). Isto se deve a maior contribuicdo da modificacdo quimica de superficie nas forcas

dispersivas (de carater apolar), principalmente na anodizacdo crdmica ndo selada, em
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comparagdo as forgas polares. Estas dltimas com pouca variagdo entre os diferentes

tratamentos.

A medida de rugosidade mostra a caracteristica fisica da superficie. Os tratamentos
realizados influenciam tanto no valor médio da rugosidade, quanto na dispersdo de dados.
Para melhor visualizagdo do aspecto fisico resultante de cada tratamento, foram feitas
imagens através de um Microscopio Eletronico de Varredura (MEV), apresentadas nas
Figuras 49 e 50. Mediante andlise destas imagens e dos resultados de rugosidade
representados na Tabela 22, observa-se que os tratamentos sem aplicacdo de jato de areia
(todos os lotes, com excecdo aos 6 e 7) ofereceram a superficie do metal uma rugosidade mais
homogénea e com menor média de amplitude (valores de R,). Ja nos previamente tratados
com jato de areia (lotes 6 e 7), ficou evidente a modificacdo micro-topografica da superficie
do material, impactando em valores de rugosidades média maiores comparativamente a

processos sem jateamento de areia.

A combinacdo de valores elevados de rugosidade e de energia de superficie total
propicia 0 aumento de propriedades mecanicas, nas quais a caracteristica de aderéncia
desempenha um papel preponderante, como é o caso da resisténcia ao cisalhamento

interlaminar.

a)
Figura 49: MEV das superficies: Primer (a) e da Anodizacao (b) - aumento de 500 x
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Figura 50: MEV das superficies: Jato de Areia/ Alodine (c) e Jato de Areia/Anodizacédo (d) - aumento de 500 x

4.1.2 Proporcao Fibra/Resina nas camadas de Compositos

A Tabela 23, relaciona os valores de massas obtidas antes (M;) e apo6s (M) a
combustéo da resina, bem como a massa especifica e as fragdes volumétricas de fibra (Vg),

resina (Vi) e vazios (Vy) obtidas.

Tabela 23 - Massas obtidas antes e ap6s a queima do compaésito.

Cadinho M (g) M (g) Vr (%) Vi (%) Vy (%) Massa especifica

(g/cm?)

1 0,3767 0,2572 48,82 50,1 1,27 1,8163

2 0,4461 0,3004 48,08 51,5 0,42 1,8135
Média - - 48,45+ 0,52 50,80+ 0,99 0,845+ 0,60 1,849 + 0,002

De acordo com a Tabela 23, verifica-se que a fracdo volumétrica de vazios presentes
no composito ensaiado (0,845 + 0,60) % é inferior a 2%, valor normalmente aceitavel para
aplicacdes rigorosas de qualidade e desempenho para os materiais compdsitos (STRONG, 1989 e
ANCELOTTI, 2011). Com relacdo a fragdo volumétrica da fibra de vidro, observa-se que o
resultado atingido foi abaixo dos 55%, o qual € normalmente atingido pelos materiais
processados em autoclave (ANCELOTTI, 2011).

Apesar do valor obtido da fracdo volumétrica da fibra, ndo é esperado impacto
significativo nos resultados mecanicos do LFM, pois o volume de aluminio do LFM contribui

para um bom desempenho do material.
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4.2 Ensaios Mecanicos

4.2.1 Resultado dos ensaios mecanicos de tracdo

A Tabela 24 apresenta os resultados de ensaio de tracdo obtidos para os diferentes
lotes de LFM produzidos pelo processo VARTM, bem como os valores para o aluminio 2024-

T3, fibra de vidro/epdxi e 0 GLARE, este Gltimo obtido na literatura.

As Figuras 51 e 52 mostram o0 modo de ruptura de um dos corpos de prova do lote 7
ensaiado em tracdo. Pode-se observar que a falha ocorreu na mesma regido na qual a resina
ndo foi completamente absorvida pela fibra e desta forma, o valor de tensdo de ruptura obtido

para este corpo de prova foi desconsiderado.

Figura 51: Falta de resina do CdP 3, lote 7

Figura 52: Vista contréria do CdP 3 do lote 7
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Tabela 24 - Comparacdo dos resultados do ensaio de tracéo.

Comparacédo dos resultados do ensaio tracao
Tensdo de | Mdédulo de | Fracdo volumétrica

Ruptura |Elasticidade do Metal Referéncia

¢ (MPa) E (GPa) (%)
Aluminio 2024 T3 (ASNA) 430+ 1 77,87 %2 100 i
Fibra de vidro/epoxi 310+9 188+1 0
GLARE 380 + 23 55,3+2 72 BOTELHO et al., 2006
LFM - Lote 1 387 +4
LFM - Lote 2 384 +5
LFM - Lote 3 384 +8
LFM - Lote 4 371+ 14 6061 76,4 i
LFM - Lote 5 350+ 19
LFM - Lote 6 365+5
LFM - Lote 7 423+ 1
LFM - Micromecénica 402,3 63,92

Pode-se observar que o valor de médulo de elasticidade referente ao LFM ensaiado é
8,75% superior a0 modulo nominal observado no material GLARE. Esta diferenga pode ser
explicada pela maior fracdo volumétrica de aluminio nos LFM em comparagdo com o

GLARE produzido no processo autoclave.

Os resultados de modulo de elasticidade em tracdo ndo apresentaram diferencas
significativas entre os tratamentos superficiais realizados, com uma variacao de apenas 1 GPa.
Entretanto, o resultado de tensdo maxima em ruptura apresentou uma correlacdo com o0s
diferentes tipos de tratamento de superficie realizados na lamina de aluminio. A Figura 53
apresenta os valores de forma grafica de tensdo média de ruptura apenas para os valores de
LFM para cada um dos tratamentos de superficie realizados. A mesma figura apresenta
também os dados que serdo chamados neste trabalho como fator de adesividade composto
pelos componentes de rugosidade e energia superficial total, conforme equacdo (4.1). Os
parametros dos componentes de coeficiente de rugosidade e de coeficiente de energia
superficial total, da equacdo (4.1), foram definidos inicialmente por método iterativo, com

objetivo de encontrar uma melhor correlacéo entre os dados.

Fags = Racrug + YsCest (4.1)
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Onde:

F 445 = Fator de Adesividade [adimensional];
R, = Rugosidade média [um]

vs = Energia superficial do solido total [mJ/m?];

- = - _l .
Crug = Coeficiente de rugosidade [um™T];

Cest N (1-Cpug) = Coeficiente de energia superficial total [m2/mJ]

Nota-se uma relacdo direta entre os valores de resisténcia méxima de tracdo e o fator
de adesividade para um coeficiente de 12,242 (adimensional) de energia superficial, referente
aos lotes tratados superficialmente com anodizacdo, jato de areia/conversao quimica e jato de
areia/ anodizacdo. Esta correlacdo é fortemente validada pelo coeficiente de Pearson igual a 1
entre os dados de tratamentos mencionados, este coeficiente demonstra o grau de correlagdo
entre duas varidveis estudadas. Os dados, conforme Tabela 25, indicam uma dependéncia
mais intensa da rugosidade nos efeitos de adesdo que impactam a resisténcia a tracdo do LFM
em comparagdo com o componente de adesividade relacionado a energia superficial. Para os
lotes tratados com primer, esta dependéncia ndo foi observada. Uma melhor compreensao da

causa pode ser identificada através de novos estudos a serem realizados.

Tabela 25 - Tabela de calculo do Fator de Adesividade

Tensdo de Ruptura  Energia Superficial Rugosidade  Fator de Adesividade

c (MPa) ¥s (MI/m2) R, (Um) (12,24 ys + 87,76 R)
Primer 3855 + 2 322 5,45 8,725
Anodizagéo 368,3+ 17 39,51 5,36 9,541
Jato de Areia com 365+5 2011 6.76 9,496
Alodine
Jato de Areia com 423+ 1 36,8 6,58 10,280

Anodizagdo
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A Figura 54 mostra o comportamento dos lotes ensaiados, onde fica demonstrado que

0S materiais tiveram comportamentos similares. O lote 7 apresentou um resultado mais

elevado para o valor de tensdo de ruptura. Este acréscimo de propriedade pode estar

relacionado a combinacdo dos maiores valores de rugosidade e energia de superficie,

promovidos pelo tratamento de jato de areia e seguido de anodizacdo crémica ndo selada.
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Figura 54: Curva caracteristica do ensaio de tra¢do realizado com os maiores valores referente a cada lote
ensaiado.

Ainda a partir da analise da Figura 54, observa-se que o lote 7 ndo apresenta indicio de
delaminacdo das fibras, evento este caracterizado pela auséncia de serrilhado ao longo da
curva, demonstrando uma maior adesdo entre as laminas de metal e as camadas de composito.
Este comportamento corrobora com a correlacdo obtida entre a resisténcia de tracdo e 0s

valores de rugosidade e energia de superficie, apresentado na Figura 53.

Outra andlise pode ser realizada através da abordagem micromecanica. A regra da
mistura vem sendo aplicada para prever o comportamento das propriedades mecanicas dos
LFM’s, propriedades estas como a de tensdo maxima de ruptura e modulo de elasticidade em
tracdo. Uma aproximacédo possivel é descrita através da equacdo (4.2) (LE BOURLEGAT,
2009).

PHi — PA]_ X VA] + PC X VC (42)
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Onde:

Py; = Propriedade do material hibrido;

P, = Propriedade do Aluminio;

Va1 = Fragdo Volumétrica do Aluminio;
P. = Propriedade do composto;

V¢ = Fracéo Volumétrica do Composto;

A regra da mistura utilizada neste trabalho tem como objetivo fazer uma comparagao
dos valores de resisténcia a tracdo e o modulo de elasticidade em tracdo, usando assim a

equacao (4.2). Os valores obtidos com a regra da mistura estdo apresentados na Tabela 24.

A fragdo volumétrica do aluminio foi obtida através do uso da microscopia Optica. A
Figura 55 apresenta uma micrografia tipica da secdo transversal do LFM. Observa-se que a
imagem ficou um pouco prejudicada nas extremidades em virtude do angulo de corte causada

pelo processo de corte por jato d’agua.
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Figura 55: Micrografia da se¢éo transversal do LFM
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Os valores calculados pela regra da mistura mostram-se similares com os valores
obtidos pelo ensaio de tragdo. O valor do modulo em tracdo, calculado pela regra da mistura,
apresentou uma diferenca apenas 5,2% maior que a media dos valores obtidos através do

ensaio de tracdo.

Com relagdo aos valores de tensdo maxima de ruptura, destaca-se o lote 7 que
apresentou o maior valor, com uma diferenca 4,9% superior quando comparado com o0
calculado pela regra da mistura. Esta diferenca observada pode estar relacionada com o efeito
de adesdo que ndo esta sendo considerado na modelagem micromecéanica utilizada.
Entretanto, a modelagem demonstra-se Util para prever propriedades mecéanicas de materiais
LFM, que é economicamente benéfica em estagios preliminares em projetos de aeronaves em
desenvolvimento (WU, 1994).

4.2.2 Resultado dos ensaios de cisalhamento interlaminar

A Tabela 26 monstra o0s resultados obtidos nos ensaios de resisténcia ao cisalhamento
interlaminar, o tratamento superficial ¢ o modo de falha identificado nos LFM’s ensaiados,

bem como faz uma comparacéo do resultado obtido com a literatura.

Tabela 26 - Comparagdo dos resultados do ensaio de cisalhamento interlaminar
Comparacdo dos resultados do ensaio de cisalhamento interlaminar

Resisténcia ao

Tratamento Superficial Cisalhamento Modo de Referéncia
Falha
T (MPa)
Fibra de BOTELHO et al.,
vidrofep6xi - 693+1,1 - 2008
LFVM /CAA Anodizagédo cromica 88,6 +2,3 - SILVA, 2006
Lote 1 i -
Primer 46,26+540  Cisalhamento
Lote 2 Simples -
Lote 3 L )
Lote 4 Anodizagdo crémica ndo 72.5+2.19 Clsalhamento i
selada Multiplo
Lote 5
Lote 6 Jato de areia e Alodine 70,97 £ 2,97 Cisalha_mento -
T Mdltiplo
Lote 7 Jato d? areia e Anodizacgdo 83.09 + 2.77 Defo,rma(;ao i
crébmica ndo selada Plastica
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Pode-se observar que o valor medio de tensdo de cisalhamento obtido para os lotes 1 e
2, demonstrou desempenho inferior se comparado com os demais lotes. Isto demonstra que a
adesdo do composito fibra de vidro/epdxi com a superficie do metal tratada com o primer é
menor, quando comparado com 0s outros tratamentos superficiais analisados neste estudo.

Analisando os valores médios dos lotes 3, 4 e 5, todos tratados com anodizagdo
cromica nédo selada, e o lote 6 tratado superficialmente com jato de areia e posterior conversao
quimica (Alodine), observa-se que possuem comportamento semelhante ao do composito de
fibra de vidro / epdxi. Isto significa que a forca de adesdo entre a lamina de metal e o
compdsito ensaiado possui interacdo de interface similar quando comparado com o composito
de fibra de vidro/epéxi. Quando comparados ao LFVM/CAA (Laminado Fibra de Vidro
Metal e superficie tratada com Anodizacdo Acida Crémica), os lotes 3, 4 e 5 apresentam
valores inferiores. O comportamento demonstra a influéncia dos diferentes processos de
impregnacédo utilizados entre os materiais. A diferenca entre os valores também pode estar
relacionado as diferentes espessuras do metal utilizado para confeccéo dos corpos de prova, o

que leva a estados de tensdes distintos.

Entretanto, para o lote 7, 0 modo de falha observado durante o ensaio foi de
deformacédo pléstica, ou seja, ndo houve falha por cisalhamento. Desta forma, o resultado
obtido ndo pode ser utilizado para comparacdo direta entre materiais ou lotes diferentes (EN
2563:1997). Pode-se, porém, afirmar que a resisténcia ao cisalhamento para este lote é
superior ao valor de 83,99 MPa. Este valor, se comparado com a resisténcia ao cisalhamento
do composito de fibra de vidro/epoxi, a presenta um resultado 17,5% superior. Tal
comportamento demonstra que as propriedades de rugosidade e energia de superficie
resultantes dos processos de jateamento e tratamento de anodizagdo crdmica ndo selada
favorecem a adesdo do compdsito com a lamina de metal de forma mais intensa, quando

comparado com a interagdo entre camadas de compositos.

Para o ensaio de cisalhamento entre os diferentes lotes, observa-se que o fator de
adesividade tem uma relacdo direta no resultado de tensdo de cisalhamento obtido. Este
comportamento pode ser observado na correlacdo apresentada pela Figura 56. Assim como no
resultado de resisténcia a tracdo, o coeficiente de energia superficial da equacdo (4.1) foi
otimizado para garantir o maximo coeficiente de Pearson entre os dados, obtendo-se o valor
de 12,243 para um coeficiente de Pearson igual a 0,999994. Para o processo que envolveu jato
de areia e posterior anodizagao, observa-se que o fator de adesividade mostra-se graficamente

acima do valor de resisténcia ao cisalnamento. Tal discrepancia mostra-se coerente, uma vez
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que o dado referente a resisténcia ao cisalhamento representa um valor relacionado ao seu
modo de falha (deformacéo plastica) e ndo ao real valor de resisténcia ao cisalhamento.
Conforme ja mencionado, espera-se para este lote que a resisténcia ao cisalhamento atinja
valores superiores ao apresentado. Desta forma, esta relacdo comprova a forte contribuicdo da
rugosidade em detrimento da energia superficial no efeito de aderéncia do metal com o

compdsito, conforme ja demonstrado pelos resultados de resisténcia a tracao.
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Primer Anodizacdo J.A + Alodine J.A + Anodizacdo

Tratamento Superficial
Figura 56: Grafico das médias referente a resisténcia ao cisalhamento

Conforme ja mencionado, a Tabela 26 descreve os modos de falhas predominantes em
para cada lote ensaiado. E evidente que o modo de falha por cisalhamento multiplo foi o mais
comum. A Figura 57 relata o comportamento grafico dos modos de falha, bem como o
aspecto do corpo de prova, evidenciando em vermelho as falhas identificadas apds o término

do ensaio.
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Curva Caracteristica de Cisalhamento Simples / Lote 1 - CdP1 Curva Caracteristica de Cisalhamento Multiplo / Lote 3 - CdP 2
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Figura 57: Curvas Caracteristicas do Modo de Falha no ensaio de Cisalhamento
a) Cisalhamento Simples, b) Cisalhamento Multiplo, c) Deformac&o Pléstica

A Figura 58 apresenta uma micrografia obtida por microscopia Gtica referente ao
corpo de prova nimero 2 do lote 7, ap6s ensaio de cisalhamento interlaminar. A linha
tracejada evidencia o comportamento tipico de cisalhamento interlaminar ocorrido no corpo
de prova ao término do ensaio. Apesar do modo de falha referente a este lote ter sido
caracterizado como de deformacdo plastica, o corpo de prova demonstra ter sofrido esforcos
cisalhantes, porém ndo atingindo a falha por cisalhamento.
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1 mm

Figura 58: Micrografia do CdP 2 — Lote 7, apés ensaio de cisalhamento interlaminar

4.2.3 Resultado dos ensaios de flexao

Os resultados de resisténcia a flexdo e modulo de elasticidade a flexdo dos LFM’s
ensaiados estdo apresentados na Tabela 27. O gréafico referente a média da tensdo maxima,
bem como, o desvio padrdo encontrado é mostrado na Figura 59.

Observa-se que os valores de resisténcia a flexdo dos CdP’s oriundos dos lotes 1 e 2,
tiveram um comportamento similar, o que ja era esperado uma vez que estes lotes possuem
caracteristicas de fabricagdo e tratamento idénticos. O lote 3 ndo foi utilizado no ensaio de
flexdo devido a quantidade disponivel de corpos de prova e pelo fato deste lote ser
disponibilizado para a realizacdo do ensaio de fadiga. Os lotes 4 e 5, apesar de possuirem o
mesmo tratamento superficial de anodizacdo cromica ndo selada, obtiveram maior
variabilidade no resultado de resisténcia a flexdo, se comparado com os lotes que foram
tratados superficialmente com o primer. Esta variabilidade pode estar associada a
delaminacdes que podem ter ocorrido no momento da confecgdo dos corpos de prova, bem

como a variagdes inerentes ao processo de fabricacéo.
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O lote 6 tratado por conversdo quimica (Alodine) teve resultado similar ao lote 4
(tratado com Anodizacdo cromica ndo selada), este mesmo comportamento foi observado no
ensaio de tracdo, conforme mostrado na Tabela 24.

O lote 7, conforme pode ser observado na Tabela 27 e Figura 59, teve o maior valor de
resisténcia a flexdo entre os lotes ensaiados. Este desempenho pode ser atribuido a aderéncia
obtida entre o composto fibra de vidro/epdxi e a lamina do metal. O lote 7 manteve 0 mesmo
comportamento observado nos resultados dos ensaios de resisténcia a tracdo e cisalhamento

interlaminar, em relacdo aos outros lotes ensaiados.

Tabela 27 - Resultado do ensaio de flexao de trés pontos
Comparacdo dos resultados do ensaio de flexao de 3 pontos

Resisténcia a Flexao Modulo de Elasticidade
o (MPa) E;(GPa)
LFM - Lote 1 553,89 + 48,2 57,25+ 1,86
LFM - Lote 2 571,49 + 16,87 60,3 +1,09
LFM - Lote 4 382,93 +5,41 36,18 +5,45
LFM - Lote 5 252,97 + 30,46 49,35 + 0,45
LFM - Lote 6 419,90 + 45,22 57,74 £ 0,79
LFM - Lote 7 757,31 + 17,09 58,41 + 0,63

Analisando os tratamentos superficiais aplicados com os resultados de resisténcia a
flex&o, descritos na Tabela 28, observa-se que os lotes tratados com anodizacdo crémica ndo
selada obtiveram o menor valor de resisténcia a flexdo e modulo de elasticidade se comparado
com os demais tratamentos utilizados no experimento. Entretanto, quando a superficie é
tratada também com jateamento de areia e posterior anodiza¢do crdmica ndo selada, o
comportamento do material melhora. Esta melhora pode estar associada a aderéncia obtida no
material, ja evidenciada na Tabela 22 e validada através dos resultados de resisténcia a tracéo

e cisalhamento interlaminar anteriormente discutidos.

Tabela 28 - Relaco entre os tratamentos superficiais e os resultados do ensaio de flexdo

Resisténcia a Flexdo Madulo de Elasticidade

Material Tratamento Superficial utilizado of (MPa) Ef (GPa)
Lote 1 Primer 562,60 + 12,45 58,78 + 2,16
Lote 2
Lote 4 L
Lote s Anodizagdo crémica ndo selada 294,56 + 58,8 42,76 £9,31

ote
Lote 6 Jato de areia e Alodine 419,90 £ 45,22 57,74+ 0,79

Lote7 Jato de areia e Anodizagdo crdmica ndo selada 757,31+ 17,09 58,41 + 0,63
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Figura 59: Tenséo média e desvio padréo do ensaio de flexdo

Analisando o médulo de elasticidade entre os lotes, pode-se observar na Figura 60,
que até aproximadamente 0,005 mm/mm de deformacdo, todos os lotes tiveram inclinacédo da
curva de forma analoga. Os valores de modulo mantiveram baixa variabilidade, com excecao
dos lotes tratados com anodizacdo cromica nao selada, que obtiveram um valor inferior de
26,79% se comparado com o lote tratado por jato de areia e posterior anodizagao cromica nao
selada.
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Curva de Tenséo / Deformacéo do ensaio de Flexdo
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Figura 60: Curva caracteristica do ensaio de flex&o realizado com os maiores valores referente a cada lote
ensaiado.

4.2.4 Resultado dos ensaios de fadiga

Os ensaios de fadiga para determinacdo da curva S-N foram realizados para o lote 3 do
LFM fabricado assim como para a liga de aluminio 2024-T3, com o objetivo de realizar uma
comparagao entre os dois materiais e valor encontrado na literatura. A Tabela 29 representa o
resultado obtido para o LFM ensaiado e a Tabela 30, o resultado referente ao ensaio realizado

na liga de aluminio 2024-T3.

Tabela 29 - Resultado do ensaio de Fadiga do LFM - Lote 3

Tensép .méx. % da T.méx. Ten’séo x Frequéncia . ..
CdpP Estatica estatica max. Razdo de carga (H2) Ne ciclos Falhou
(MPa) (MPa)
1 33 126 1.000.000 Nao
2 50 190 75.567 Sim
3 40 152 291.979 Sim
4 33 126 1.000.000 Néo
5 380 50 190 0,1 12 112.511 Sim
6 40 152 174.311 Sim
7 33 126 317.898 Sim
8 50 190 72.333 Sim
9 70 266 9.032 Sim
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Tabela 30 - Resultado do ensaio de Fadiga da liga de aluminio 2024-T3 (ASNA 3012)
Tenséo

CdP Eggt);éa 'I%mgi. '{:ﬂn;g;) Razéo de carga Fre?;:g)n €8 Neciclos  Falhou
1 33 147 1.000.000  Nao
2 70 308 42.320 Sim
3 50 220 173.221 Sim
4 40 176 441.863 Sim
5 33 147 1.000.000  Nao
6 440 70 308 01 12 44.023 S!m
7 50 220 195.756 Sim
8 40 176 368.930 Sim
9 33 147 1.000.000  Nao
10 70 308 43.279 Sim
11 50 220 166.132 Sim
12 40 176 164.569 Sim

A Figura 61 mostra os resultados e tendéncia de comportamentos dos materiais LFM e
liga de aluminio 2024-T3, definindo desta forma as equacdes das respectivas curvas S-N. Os
resultados sdo apresentados na forma de tensdo méxima (MPa) e ndmeros de ciclos para

falha (N), este ultimo em escala logaritmica.
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Figura 61: Gréfico S-N do LFM ensaiado e da liga de aluminio 2024-T3
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Pode-se observar no gréfico representado pela Figura 61 que a liga de aluminio 2024-
T3, quando comparado com o LFM, apresenta resultados superiores para 0 comportamento de
resisténcia sob fadiga, usando como referencia os 120.000 ciclos, correspondente a duas vidas
em fadiga consideradas para o projeto estrutural de uma aeronave (ANCELOTT]I, 2011). Isso
pode ser explicado pelo fato do primeiro néo ter o tratamento superficial de anodizagdo, uma
vez que este, de acordo com Stevenson (1994) reduz a vida em fadiga do material.

Ainda de acordo com as curvas demonstrados na Figura 61, foi possivel determinar
experimentalmente as equacfes de tensdo maxima equivalente, conforme demostrado nas

equacdes (4.3) para o LFM ensaiado e (4.4) para o aluminio 2024-T3.

Opmax = 531,5-30,2 X In(N) (4.3)

Omix = 836,6-50,7 X In(N) (4.4)

Considerando os 120.000 ciclos, nas equacdes (4.3) e (4.4), obtém-se que a tensdo maxima
suportada antes da falha é de 178,3 MPa para o0 LFM ensaiado e de 243,6 MPa para o
aluminio 2024-T3.

Outro ponto que se observa na Figura 61 é que acima de 1.000.000 de ciclos e com
tensdes baixas, as curvas tendem a se cruzar e o LFM tende a um melhor comportamento de

resisténcia a fadiga.

A Figura 62 apresenta a curva caracteristica de um laminado fibra de vidro metal, no
qual foi utilizada fibra Eight Harness Satin (8HS) pré-impregnada e tratamento superficial de
anodizacdo crémica na superficie do aluminio 2024-T3, este LFVM - CAA esta representada
pela cor preta do grafico (SILVA, 2006).
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Figura 62: Vida em Fadiga do Laminado Fibra de Vidro Metal (SILVA, 2006).

Analisando graficamente a Figura 62 e considerando 200.000 ciclos é esperado que
ocorra falha no material com uma tensdo de aproximadamente 175 MPa, enquanto para o
material LFM produzido neste trabalho, utilizando a equacdo (4.3) € esperado que, com 0
mesmo numero de ciclos, ocorra a falha do material com tensdo de aproximadamente 162,9
MPa. Pode-se concluir, nesta condicdo, que o material LFVM- CAA é 6,9 % mais resistente a
fadiga do que o LFM produzido neste trabalho. Isto pode estar relacionado a alguns fatores,
como por exemplo, a espessura da lamina do metal utilizado (ROEBROEKS, 1994). Outras
caracteristicas que devem ser consideradas sdo: o tipo de construcdo de tecido da fibra de
vidro (trama e urdume) utilizado para a fabricacéo dos corpos de prova e a fragdo volumétrica
de fibra no composto. O tipo de construcao de tecido de fibra de vidro utilizada e referenciada
na literatura foi 8HS a qual possui caracteristicas de resisténcia melhores que a Plain Weave;
esta com maior numero de entrelagamentos do urdume e da trama por unidade de area. Isto
consequentemente pode reduzir a resisténcia e rigidez do composito (LEVY-NETO e
PARDINI, 2006). Outro fator a se considerar € o processo aplicado, pois a literatura
referenciada utilizou material pré-impregnado, cuja fragdo volumetrica do reforco (fibra de

vidro) esta em torno de 55%, valor este superior a fracdo volumétrica do material fabricado,
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conforme anteriormente mostrado na Tabela 23. A fracdo volumétrica de fibra, no composto,
esta diretamente relacionada as propriedades mecénicas do material, ou seja, quanto maior o

percentual de fibra, melhores propriedades sdo observadas.
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5 CONCLUSSOES

O processo VARTM utilizado para obtencdo das placas de LFM é satisfatério, em
virtude dos resultados obtidos nos ensaios mecanicos. Porém a forma de corte desse material
precisa ser aprimorada devido as delaminacdes que ocorreram na confecgdo dos corpos de

prova.

Os resultados obtidos na caracterizagdo mecéanica mostram que o LFM produzido por
processo VARTM, obteve propriedades compativeis com os LFM’s que utilizam fibra de
vidro pré-impregnada e cura em autoclave, bem como, demonstrou a influéncia direta dos

tratamentos superficiais utilizados nos resultados obtidos.

Neste contexto destaca-se o lote 7, no qual foi aplicado o tratamento de jato de areia e
posterior tratamento de anodizacdo crébmica nao selada. Este lote obteve excelentes resultados
nos ensaios de molhabilidade, ensaio de resisténcia a tracdo, ensaio de flexdo de trés pontos e
no ensaio de cisalhamento interlaminar, se comparado com 0s outros lotes testados e com a

literatura citada neste trabalho.

Referente ao ensaio de fadiga o resultado também foi satisfatorio, quando considerado
0s 120.000 ciclos (requisito voltado para projetos de aplicacdo aerondutica), o tratamento
superficial realizado e o tipo de construgéo de tecido de fibra de vidro utilizado no LFM, se

comparado com a literatura.

Dessa forma, concluiu-se que materiais LFM’s fabricados pelo processo VARTM,
possuem grande potencial para aplicacGes estruturais devido as boas propriedades mecanicas
obtidas, mesmo com menor fracdo volumétrica de fibra do que normalmente se obtém em
material pré-impregnado. Além disso, o custo de fabricagdo é significativamente menor do
que o produzido a partir de fibras pré-impregnadas e cura em autoclave. Percebe-se também
que os tratamentos superficiais aplicados podem influenciar diretamente nos resultados

mecanicos.
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6 SUGESTOES DE TRABALHO FUTUROS

Avaliar o efeito de outros ensaios na caracterizacdo do material hibrido fabricado pelo

processo VARTM descrito neste trabalho;

Analisar o efeito do ensaio de fadiga em materiais com tratamento superficial de jato de areia

e posterior anodizacdo cromica ndo selada;

Avaliar qual o impacto dos vazios na caracterizacdo mecénica do material hibrido, obtido pelo

processo de VARTM descrito neste trabalho;

Avaliar o comportamento do material LFM, fabricado neste trabalho, com dimensdes e

configuracdes diferentes;
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