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Resumo

A madeira tem sido utilizada como material estrutural desde os primordios da construcéo
aeronautica. O recente desenvolvimento de aeronaves de construgdo mista utilizando madeira
e compositos deu novo impulso a sua utilizagdo. Nas trés Ultimas décadas foram construidas
mais de 22000 aeronaves leves empregando madeira como material estrutural. Neste trabalho
€ apresentada uma metodol ogia de projeto do reparo de tensores de freij6 (Cordia goeldiana)
reforcados com laminados de fibra de vidro em matriz epoxi. Uma andlise por elementos
finitos de modelos de tensores tipicos, sem e com reforcgo, foi verificada experimentalmente
para tracéo e flambagem, esforcos tipicos desse tipo de componente estrutural. S&o também
apresentados resultados de ensaios de caracterizagdo das propriedades mecanicas dos
principais materiais envolvidos — freij6 e laminados com tecido S2-glass/epdxi.
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1. INTRODUCAO

No inicio da industria aeronautica a madeira surgiu como o principa material para a
fabricagdo de componentes estruturais de aeronaves. Dois fatores vieram posteriormente
modificar preferéncia. O primeiro deles estava ligado a baixa eficiéncia dos adesivos
para madeira disponivels na época e 0 outro associado ao fato que durante a Primeira Guerra
Mundia (1914-1919) a fabricacdo de dezenas de milhares de aeronaves militares acabou por
gerar escassez de madeira de qualidade aerondutica no final do conflito. Assim a partir da
década de 30 foi iniciada a pesquisa de novos materiais capazes de substituir a madeira na
fabricagdo de estruturas de aeronaves. Ligas de aluminio vieram atender essa demanda, com
valores de resisténcia e rigidez especificas semelhantes as da madeira. Para se obter boa
eficiéncia nas unides estruturais de componentes fabricados com essas ligas, foram



utilizados processos de rebitagem. As ligas de aluminio se mantém até hoje como o material
mais utilizado na fabricagdo de estruturas de aeronaves. No entanto a madeira, ainda que em
menor escala, teve seu uso continuado, sobretudo nas aeronaves de pequeno porte. Nas trés
Ultimas décadas foram produzidas mais de 22000 aeronaves leves com componentes
estruturais em madeira (Kitplanes, 1998). No Brasil existe ainda em operacdo um ndmero
consideravel de avides de instrucdo e planadores com estrutura fabricada em madeira. A
espécie de madeira utilizada no Brasil para fabricac8o de estruturas aeronauticas € o freijo
(Cordia goeldiana), caracterizada por Brotero (1941) em ensaios de tracdo, compressao,
cisalhamento e flambagem.

Um exame da documentacdo técnica vigente emitida pelos organismos governamentais
reguladores e homologadores das atividades de manutencéo de aeronaves revela que os
processos aprovados e recomendados para reparacdo de avarias estruturais em componentes
fabricados em madeira ndo sofreram grandes modificagdes nos ultimos trinta anos, segundo
FAA/ACA3 (1988), EAA/CAM18 (1988) e FAA/ACE5 (1976).

O uso conjunto de madeira e materiais compostos tem sido pesquisado para aplicaces
estruturais, tanto em trabalhos experimentais (Triantafillou e Deskovic, 1992) quanto em
analises pel o métodos de elementos finitos (Williamson e Daadbin, 1992) (Avent, 1986).

Neste trabalho é proposta uma metodologia para reparo de tensores de fuselagem de
aeronaves fabricadas em madeira através da aplicacéo de reforcos fabricados em laminados de
fibra de vidro/epOxi naregido avariada.

Para aeronaves de configuracéo convencional a atuacdo do leme direcional produz flexéo
simétrica na fuselagem. Ja a atuacdo do profundor produz flexdo que serd ou ndo simétricaem
funcéo dos fatores de carga verticais, positivos e negativos, definidos no projeto da aeronave.
Usuamente a relagdo entre os fatores de carga verticais maximos positivo e negativo é menor
ou igua a 2, segundo regulamentos aeronauticos vigentes. Assim, os tensores de fuselagem
devem ser dimensionados para suportar cargas de tracéo e compressao dentro dessa faixa.
Como uma maximizacao da relacao resisténcia/peso para estruturas de aeronaves € desgjavel,
sd0 utilizados altos indices de esbeltez nos tensores. Esse fato faz com que a flambagem
apareca como condicdo limitante no dimensionamento dos mesmos, sem contudo dispensar a
verificagdo da resisténcia a tracdo (Bruhn, 1965). Foram entdo realizados ensaios de
caracterizacdo para esforcos de tracéo e flambagem em corpos de prova retirados de tabuas de
freijo submetidas aos processos de sel ecéo e secagem usual mente adotados em manutencéo de
aeronaves. Os laminados de fibra de vidro/epdxi foram caracterizados através apenas de
ensaios de tracdo. Os resultados obtidos para esses materiais foram posteriormente utilizados
nos model os de elementos finitos.

2. METODOLOGIA EXPERIMENTAL
2.1 Ensaios de caracterizacao de laminados de fibra de vidr o/epoxi

As propriedades mecanicas dos laminados dependem significativamente do processo
empregado na sua laminacdo, do nimero de camadas e sua forma de compactacdo, da
orientacdo dessas camadas em relacdo a direcdo dos esforgos e do processo de cura, entre
outros fatores. De modo geral a literatura fornece apenas os dados referentes a laminados
unidirecionais para uma dada relagdo volume de fibra/volume de resina. Assim definiu-se pela
caracterizacdo dos materiais a serem utilizados nos reforgos através de ensaios mecanicos em
corpos de prova fabricados com processos mais préximos dagueles usualmente empregados
em manutencéo de aeronaves. Os ensaios de tracdo foram realizados em maguina Instron tipo
tragdo/compressdo com célula de carga de 100 kN, tendo como base a norma ASTM D 3039
(1989) e utilizando-se uma velocidade de deslocamento de cabecote de 0,2 mm/min. Foram



ensaiados para cada um das direcdes, longitudinal e transversal, 5 corpos de prova laminados
a partir de tecidos com fibras orientadas a 0° (warp, longitudinal) e 90° (fill, transversal) e os
resultados séo apresentados na Tabela 1. As caracteristicas dos materiais utilizados para
fabricagdo dos laminados s&o descritas a seguir:

Reforco: os laminados foram confeccionados com tecidos de fibra de vidro de ata
resisténcia, do tipo S2-Glass, fabricados pela Hexcel Corporation. O produto utilizado tem o
codigo de fabricante 4522. Trata-se de um tecido tipo plain, com 53% de filamentos warp e
47% de filamentos fill. A espessura por camada € de 0,10 mm para laminados com relagcéo de
50% de volume de fibra. A gramatura é de 126 g/m?;

Matriz: foi utilizada a resina epoxi Araldite® LY 5052 BR e o endurecedor HY 5052 BR
fabricados pela Ciba Especialidades Quimicas Ltda. com a propor¢do recomendada de 100 g
de resina para 38 g de endurecedor.

2.2 Ensaios de caracterizacao do freijo

Sendo a madeira um material composto natural, optou-se pela utilizagcdo da mesma norma
ASTM D 3039 (1989) para a caracterizacdo do freij0 em tracdo nas direcbes paralela e
transversal as fibras. Essa opcdo se mostrou adequada ja que foram observados modos de
falha tipicos, tendo sido obtidos valores de resisténcia e rigidez esperados para a espécie
(Brotero, 1941) com baixa dispersdo dos resultados. Para cada dire¢do foram ensaiados 5
corpos de prova retirados de uma tabua pré-sel ecionada para uso em construcdo aeronautica e
os resultados so também mostrados na Tabelal.

Tabela 1. Resultados dos ensaios de caracterizacdo de materiais em tracéo

Material Tensdo de Ruptura (MPa) Madulo de Elasticidade (GPa)
Média | Desvio Padréio | Coef. Variagdo % | Média | Desvio Padrdo | Coef.Variagdo %
Glass—Warp 497 27 54 29,72 1,65 5,6
Glass- Fill 421 36 8,5 25,54 1,37 54
Freijo Tragdo paraela 117 7 6,2 19,17 1,20 6,3
Freijo Traggo transversal 39 0,39 9,9 0,7 0,046 6,7

2.3 Ensaios de ssimulacéo de repar os

Visando validar o modelo de elementos finitos criado para andlise estrutural de reparos de
tensores, foram realizadas campanhas de ensaios de tracéo e de flambagem. Nos ensaios de
flambagem foram consideradas conservativamente condigdes de extremidades bi-articuladas.
Nos dois casos foram ensaiados preliminarmente corpos de prova construidos unicamente em
freij6 com dimensdes semelhantes as encontradas nos tensores de fuselagem de aeronaves.
Esses corpos de prova sdo referenciados neste trabalho como “sem reforco” e visam
estabelecer uma referéncia do comportamento estrutural do tensor original. Posteriormente
foram ensaiados corpos de prova com dimensdes idénticas as dos corpos de prova “sem
reforco” cortados a0 meio em seu comprimento, de modo a simular uma ruptura. Apos
alinhadas suas metades, um reforco fabricado com laminado de fibra de vidro/epéxi foi
aplicado unindo-as de forma equidistante a partir do ponto do corte. Como uma das faces do
tensor € colada ao revestimento da fuselagem em aeronaves de madeira, optou-se pelo uso de
um perfil C para o reforgo garantindo acessibilidade de colocagdo do mesmo na area de avaria
sem a necessidade de retirada do revestimento da fuselagem nesse local. Foi proposta uma
geometria para o perfil C com espessura de 1,3 mm e comprimento interno de aima e abas de
10 mm, tendo a sua colagem no tensor sido feita com adesivo Araldite® de secagem normal.
Esses corpos de prova sdo a seguir referenciados como “com reforgo”. Os ensaios foram
feitos em méaquina Instron com o uso de extensdmetro de 50 mm de aberturainicial fixado aos



corpos de prova has linhas de referéncia. Garras-padréo foram utilizadas para os ensaios de
tracéo e um dispositivo foi fabricado para permitir a simulagdo de apoio rotulado nas duas
extremidades para os ensaios de flambagem.

Para os ensaios de tragcdo foram incorporados tabs fabricados em ipé (Tabebuia spp)
colados com adesivo Araldite® nas extremidades das pegas de freij6. Na Figura 1 sdo
apresentados corpos de prova de tragdo “com reforgo”. A geometria dos corpos de prova de
tracdo “sem reforco” pode ser inferida a partir da Figura 1 retirando-se o perfil C e o corte.

Os corpos de prova dos ensaios de flambagem sdo do tipo prismatico, sem tabs, com
secdo transversal quadrada com aresta de 10 mm e constante ao longo de seu comprimento L.
O comprimento foi variado de modo a varrer a faixa tipica de esbeltez verificada em tensores
de fuselagem, situada para valores de indice de esbeltez (L/p) entre 80 e 200, onde p é o raio
de giracéo da secdo. De modo andlogo aos corpos de prova de tracéo, os corpos de prova de
flambagem “sem reforco” e “com reforgo” se diferenciam pela presenca do perfil C e do
corte.
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Figura 1. Corpos de prova de tracdo “com reforco”
3.MODELOS

O programa comercial ANSYS (1997) foi utilizado como plataforma de andlise dos
modelos de elementos finitos. Todas as andlises efetuadas foram lineares e elasticas. Nos
model os de corpos de prova “com reforco” aregido do reforco apresenta especial dificuldade
na andlise pois nela ocorre uma interacdo entre materiais ndo isotropicos e com grande
variacdo em seus médulos de elasticidade. Modelos numeéricos simplificados foram usados
por Avent (1986) e Williamson e Daadbin (1992), para modelar casos semelhantes. Davila
(1999) sugere estratégias para aumentar a eficiéncia dessa modelagem. No presente trabal ho,
para andise de tensdes de tracdo, foi gerado um modelo de elementos sdlidos SOLID45
(ANSY'S, 1997) com 8 nés e 6 graus de liberdade por nd, apresentado na Figura 2. O mesmo
tipo de elemento foi utilizado nos dois materiais (freijé e laminado de fibra de vidro/epoxi).
Na definicdo das propriedades dos materiais foram utilizados os valores apresentados na
Tabela 1. O filme de adesivo ndo foi representado nesse modelo. De forma a reduzir o nimero
de elementos foi utilizada condicdo de simetria. Para modelagem das condigdes impostas pela
maquina de ensaio adotou-se, como condi¢Bes de contorno nos nos pertencentes a secéo
contida pelo plano de simetria, restricdo da trandacdo na direcdo do eixo X (eixo
longitudinal). Carga unitériafoi aplicada nos nos da secéo da extremidade, de forma a simular
tensdo remota constante e igual a 0,01 MPa.

Para 0 caso da flambagem foram gerados modelos com elementos de viga BEAM4
(ANSYS, 1997), bidimensionais, elasticos, com 2 nos e 6 graus de liberdade por nd. Os



valores constantes da Tabela 1 foram também utilizados para definicdo das propriedades dos
materiais. Na regido do reforco foi gerada uma maha composta por elementos distintos
superpostos com propriedades de cada um dos dois materiais, freijé e laminado de fibra de
vidro/epoxi, mesclados através do comando merge (ANSY' S, 1997). Esse modelo teve o0 n6 de
uma das extremidades restrito na direcdo do eixo X (eixo longitudinal), simulando a base fixa
da méaguina de ensaios. Na outra extremidade, para simulagéo do cabecote movel, foi imposta
uma translagdo de compressdo na direcdo do mesmo eixo. Em ambas as extremidades as
rotacOes foram liberadas para simulagdo de flambagem de uma peca bi-articulada, enquanto
gue as translagbes na direcdo do eixo Y (eixo transversal) foram restritas.
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Figura 2. Modelo de simulacéo do corpo de provade tracéo “com reforgo”

4. RESULTADOS

Os resultados sdo apresentados graficamente em curvas tipicas tensdo vs. deformagdo
para ensaios de tragao e tensdo critica vs. indice de esbeltez (L/p) para ensaios de flambagem.
Além disso foram incluidas figuras contendo isocurvas para 0 modelo de tracdo. Adotou-se a
secdo transversal do tensor “sem reparo” (10 mm x 10 mm) como area de referéncia para o
célculo das tensdes.

4.1 Tracao

Os resultados dos ensaios de tracdo apresentaram de modo geral valores de disperséo
tipicos para o tipo de materia e de solicitagdo. Os modelos foram capazes de simular
satisfatoriamente a rigidez obtida nos resultados experimentais, conforme mostrado nas
Figuras 3 e 4, respectivamente para tensores “sem reforgo” e “com reforco”. Na Figura 3
observa-se discreta tendéncia do modelo em subestimar arigidez dos tensores ensaiados. Esse
fato pode ser atribuido a dispersdo dos dados na determinacéo da rigidez utilizada no modelo
(freijé ensaiado na caracterizacdo, da ordem de 6 % segundo Tabela 1).

NaFigura 5 é mostrado que 0 modelo aponta para um aumento de rigidez provocado pela
introducdo do reforco de fibra de vidro/epdxi na regido do reparo. Um exame da Figura 6
indica, no entanto, que essa previsdo ndo foi confirmada pelos ensaios j& que seus resultados
mostram uma reducéo no valor darigidez de 5 % ao se incorporar o reforco de laminado de
fibra de vidro/epdxi a regido de reparo. A ndo inclusdo do filme de adesivo no modelo pode
ser apontada como uma possivel explicacdo para esse comportamento.



Para tensores reforcados foi observado nos ensaios que a ruptura se deu por cisalhamento
do freij6 na regido de aplicacdo dos reforcos. Um exame das Figura 7 e 8 mostra que 0
modelo foi capaz de identificar concentracbes de tensdes de cisalhamento e axiais nessa
regido. 1sso sugere uma redugdo na resisténcia do tensor original conforme observado nos
ensaios. As tensdes de ruptura dos tensores “com reforco” foram menores em 30 % que as
obtidas para os tensores “sem reforco” (Figura 9). Entretanto, para tensores de fuselagens as
tensdes de flambagem sdo limitantes e, portanto, uma reducdo da resisténcia a tragdo néo
implica necessariamente na necessidade de alteracdo do reparo proposto.
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4.2 Flambagem

A Figura 10 apresenta os resultados das tensdes criticas de flambagem vs. indice de
esbeltez (L/p) para os modelo e ensaios de tensores “sem reforgo” e “com reforgo”. As
simulacdes das tensdes criticas de flambagem pelos modelos correl acionaram com os dados
obtidos experimentalmente de forma satisfatéria (Figura 10). Os ensaios demonstraram que a
aplicacdo dos reparos aumentou em 13 % a tenséo admissivel a flambagem, o que sugere a
viabilidade de aplicagéo do reparo proposto.
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5. CONCLUSOES

Foi desenvolvida uma metodol ogia de reparos de tensores de madeira com a utilizacéo de
reforcos de tecidos laminados de fibra de vidro/epdxi. Ta metodologia usa modelos de
elementos finitos como ferramenta de projeto. Ensaios mostraram que a introducéo do reparo
induziu perda de 5 % narigidez e de 30 % na resisténcia para tracéo e aumento de 13 % de
resisténcia na flambagem. Resultados experimentais validaram a utilizacdo dos modelos para
prever a rigidez para tragdo e a carga critica para flambagem bi-articulada dos tensores
reparados. Concentragdes de tensbes foram identificadas no modelo de tracdo indicando
modos de falha verificados nos ensaios. Trabalhos adicionais devem ser realizados para plena
qualificacdo da metodol ogia proposta.
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