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RESUMO

O processo de rebitagem é largamente utilizado na inddstria aerondutica para fabricacdo de
fuselagens de avibes. Durante esse processo deformacgdes locais sdo introduzidas nas
estruturas por meio da expansao dos rebites devido sua conformagdo. A deformacéo plastica
causa uma expansao no rebite e consequentemente na estrutura circundante onde o mesmo foi
inserido. Este trabalho tem como objetivo analisar o efeito da anisotropia na propagacéo da
deformacdo induzida em corpos de prova de ligas 2024 que passaram pelo processo de
rebitagem, em chapas de aluminio termicamente tratadas. O experimento avaliou como a
geometria do gréo, relacionadas ao tamanho e forma dos mesmos, assim como o efeito do
tratamento térmico, influenciam na expansdo diametral. Foram empregados corpos de prova
de liga de aluminio 2024 com tratamento térmico T3 e TO, comumente utilizadas pela
industria aeronautica, em diferentes direcdes de graos, longitudinal e transversal, onde foram
cravados rebites e avaliado o alongamento dos corpos de prova pelo efeito da rebitagem. Os
resultados obtidos comprovam que a anisotropia exerce uma influéncia significativa no fator
expansdo e que a deformacdo plastica na direcdo transversal de laminagcdo foi
aproximadamente 60% maior que na direcdo de laminacao para os dois tratamentos térmicos
analisados. Também foi constatado que o tratamento térmico do material influencia no fator
expansdo. Verificou-se que a expansdo dos corpos de prova recozidos foi o dobro nas direc6es
transversal e longitudinal quando comparados com o0s corpos de prova de condicdo

envelhecida.

PALAVRAS-CHAVE: Tratamento Térmico. Tolerancia Geométrica. Deformacao.
Anisotropia. Rebitagem. Aluminio 2024.



ABSTRACT

The riveting process is wide used at Aerospace industry during airplane fuselage construction.
During this process, local deformations are introduced in the structures by the rivet expansion,
due the plastic deformation. The plastic deformation makes the rivet expand inside the hole
and consequently, the structure around the rivet expand too. The goal of this research is to
analyses the anisotropy effect in the squeezing force propagation in specimens of 2024 alloys
that were submitted to the riveting process, in aluminum plates heated treatment. The research
analyzed the grain geometry related to size and form, and how the heat treatment effect
influences the hole diameter expansion. It was used specimens of aluminum alloy 2024 T3
and TO, commonly used in aerospace industry, in different grains directions, longitudinal and
transversal. Rivets were installed and the specimen stretching was analyzed. The results prove
that the anisotropy have a significative influence in the expansion factor, the plastic
deformation in the transversal rolled direction was about 60% bigger than rolled direction for
the two heat treatment analyzed. Also, it was verified that the material heat treatment
influences the factor expansion. According the results the expansion in the relieved specimens
condition were the double in the transversal and longitudinal direction than the aging

specimens condition.

KEYWORDS: Heat Treatment. Geometrical Tolerance. Deformation. Anisotropy. Riveting.
Aluminum 2024.
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1. INTRODUCAO

Este trabalho foi realizado para estudar um problema real da indUstria aeronautica, o
efeito da deformacéo induzida pelo processo de rebitagem durante a fabricacdo de fuselagens

de aeronaves.

1.1 AORIGEM DO PROBLEMA

Os processos de rebitagem manual e automaticas sdo largamente utilizados na industria
aeronautica, na montagem de painéis e segmentos de avifes e na juncdo dos mesmos para
formacdo da fuselagem, que é o corpo da aeronave.

Durante esse processo deformacdes locais s@o introduzidas nas estruturas por meio da
expansdo dos rebites durante sua conformacdo. A deformacéo é gerada quando a cabeca do
rebite ¢ seu corpo sdo “forgados” em dire¢des opostas por meio de uma ferramenta de
conformacéo, causando uma deformacdo plastica no rebite e consequentemente na estrutura
circundante onde o mesmo foi inserido.

O efeito cumulativo das deformacdes locais de cada rebite, pode levar a deformacdes
geométricas significativas nos segmentos, que podem ser identificadas por meio de medicGes
especiais, como laser traker e fotogrametria, ou até mesmo visualmente. Esse efeito € mais
pronunciado em grandes painéis e segmentos onde ha uma grande quantidade de rebites.

Historicamente fabricantes gastam tempo e dinheiro na correcdo de painéis e segmentos
durante o processo produtivo, ja que ndo existe uma maneira tedrica para antecipar o efeito da
deformacdo induzida por rebitagem.

Uma abordagem comum é definir sequéncia de cravacao, ou sequéncia de montagem de
pecas para minimizar este efeito, métodos por tentativa e erro. Também sdo comumente
utilizadas ferramentas denominadas “tirantes” (vide Figura 1) para manter 0s conjuntos
estruturais proximos as formas geométricas de projeto, minimizando o aparecimento de

“bolsas”, alteracdo nos raios de curvatura dos painéis.
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Figura 1 - Tirantes utilizados na fabricacdo do Airbus A380-842.

Fonte: Printerest (2017)

Porém nenhuma dessas técnicas ¢ 100% eficaz. Na maioria dos casos as tensdes
acumuladas migram para regides da estrutura onde hd menor rigidez, como enquadramento de
portas, escotilhas, para-brisas, janelas e demais pontos da fuselagem onde ha rasgos.

Apesar do efeito da deformacdo induzida ser comum e inerente ao processo de
rebitagem, ainda ha pouca literatura produzida a este respeito, principalmente sobre
deformacdes geométricas. A maioria dos estudos estdo voltados a analise de fadiga de juntas

rebitadas.

1.2 OBJETIVO

O objetivo principal deste trabalho foi avaliar a influéncia da anisotropia do material
(Al 2024), efeito da direcdo de gréo, na deformacdo de estruturas de avides, induzida pelo
processo de rebitagem durante a fabricacdo, problema real e recorrente da industria

aeronautica, dando continuidade as andlises iniciadas em trabalhos anteriores.
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Busca-se entender esse efeito para aprimorar os atuais processos de construgdo de
estruturas aeronauticas, antecipando problemas de deformacdes geométricas e propondo
solugdes antes que eles ocorram, evitando gastos com retrabalho e atrasos na linha de
producéo.

Séo objetivos secundarios avaliar a influéncia do tratamento térmico no fator expanséo e
a regido de interface entre o rebite e o furo da chapa, buscando avaliar se a expansao afeta a
geometria dos graos nesta regiao.

Estudar a microestrutura do material buscando avaliar a influéncia da geometria dos

grdos com o fator expansdo atraves de caracterizacdo microestrutural.
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2. RELEVANCIA DO ASSUNTO

A relevancia deste assunto se d& pelo rigor do requisito geométrico da industria
aerondutica, sobretudo em regifes consideradas criticas, como asa, dianteira, profundor, entre
outras. Como as deformagdes induzidas pelo processo de rebitagem séo inevitaveis, mas nao
consideradas no projeto do produto, retrabalhos sdo frequentemente aplicados durante a
cadeia produtiva para reparar tais desvios, gerando gastos adicionais e atrasos na linha de
producéo.

Outro ponto relevante em um melhor controle geométrico seria a diminuigdo do tempo
de ajuste de conjuntos mecénicos, como portas, escotilhas, janelas, etc. Tanto na industria
quanto em manutencdes pelo operador da aeronave.

Conhecer o mecanismo da deformacéo induzida por rebitagem também é relevante para
0 desenvolvimento de processos produtivos mais assertivos, evitando testar sequéncias de
rebitagem por tentativa e erro, 0 que € um processo muito dependente da experiéncia do
profissional.

O efeito da cravacdo em juntas rebitadas ainda é pouco conhecido, seu estudo,
relativamente recente, foi impulsionado pelo acidente da Aloha Airlines em 1988, em que
parte da fuselagem de um Boing 737 se desprendeu em voo, segundo Kaniowski (2012).

Ainda assim a maioria da literatura é focada no estudo de fadiga, ndo no controle

dimensional. Assim seu estudo também tem relevancia académica.
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3. REVISAO DA LITERATURA

3.1 LIGAS DE ALUMINIO

Segundo Viana (2009), o metal aluminio é obtido pela reducdo eletrolitica da alumina
(Al20O3) dissolvida em creolina liquida. Esse metal apresenta varias vantagens industriais
como: baixa densidade (2,7 g/cm®), boa condutividade elétrica, boa resisténcia a corrosio e
ductilidade elevada, porém a resisténcia mecéanica do aluminio puro € baixa (90MPa). Por
isso, 0 alumino é comumente empregado na inddstria na forma de ligas, em que os seguintes
mecanismos de endurecimento podem ser empregados:

e Endurecimento por solucéo sélida;
e Endurecimento por disperséo de Particulas;
e Encruamento.

As ligas metéalicas sdo materiais compostos por dois ou mais elementos, sendo que pelo
menos um deles é um metal. Sdo criadas para acrescentar propriedades diferentes aos metais
que a formam, propriedades estas interessantes para a indistria (MANUAL DA QUIMICA,
2014).

Os principais elementos de liga do aluminio incluem as seguintes combinacGes
(VIANA, 20009 et. al):

e Cobre (Cu);
e Magnésio (Mg);
e Silicio (Si);
e Manganés (Mn);
e Zinco (Zn).

As ligas podem ser Nao Trataveis, ndo endurecidas por tratamento térmico, ou

Trataveis Termicamente, endurecidas por tratamento térmico (VIANA, 20009. et. al).

E ilustrado na Figura 2 a relacdo do elemento e a classificacdo da liga:
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Figura 2 - Relagéo do Elemento e a Classificagéo da Liga.
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Fonte: Viana (2009)

A nomenclatura das ligas de aluminio é classificada por um nimero de quatro digitos,
atribuidos pela Aluminun Alloy Association.

A liga 2XXX contém o Cobre como elemento de liga principal e adicdes de outros
elementos, principalmente Mg.

Na série 2XXX os dois ultimos digitos apenas identificam diferentes ligas do mesmo
grupo (numero sequencial). O segundo digito indica modificacdes no limite de impurezas ou a
adicdo de elementos de liga (NASCIMENTO, 2007).

3.2 TRATAMENTO TERMICO

Tratamento térmico € “qualquer operagdo de aquecimento ou resfriamento controlado
realizada para modificar as propriedades mecanicas, estrutura metalirgica ou estado de
tensdes de um produto metalico” (VIANA, 2009).
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3.2.1 Tratamento térmico da liga 2024

As ligas 2024 sdo trataveis pelo processo de precipitacdo, que envolve o aumento da
temperatura até que a liga fique completamente dissolvida. A solubilizacdo é uma fase
“preparatéria” para o endurecimento, que visa dissolver totalmente as fases microscopicas
presentes na matriz. (COUTINHO, 1980. apud CAVALCANTE 2016).

Em seguia ha um resfriamento rdpido para manter o estado monofasico (o) em uma
condicdo supersaturada, assim os precipitados da fase teta (0) nao se formam, pois ndo ha
tempo para difundir. Para as ligas da série 2XXX, a témpera que produz a fase alfa (o) €
efetuada a temperaturas entre 500 — 548°C (FRANSSON, 2009).

O meio de arrefecimento rapido mais utilizado é a agua, embora diversos tipos de
liquidos organicos possam ser utilizados caso Seja necessaria uma taxa mais baixa.
(FERREIRA, 2013).

A (ltima fase do tratamento térmico € o envelhecimento, que consiste em um
aquecimento controlado, tempo e temperatura, visando a precipitacdo controlada da fase
endurecedora na matriz através do mecanismo de difusdo. A temperatura e o0 tempo
determinam a mobilidade dos atomos de soluto que tendem a formar a fase 6. Este processo
faz com que a dureza e a resisténcia da liga aumentem inicialmente com o tempo até atingir o
pico maximo de resisténcia, onde os precipitados estdo finamente divididos. A partir deste
ponto, se 0 aquecimento continuar, envelhecimento adicional, a resisténcia e a dureza
diminuirdo, pois, os precipitados comecaram a coalescer, ficando maiores e produzindo
menor efeito de barreia as discordancias (FRANSSON 2009).

A Figura 3, apresenta de forma esquematica as trés fases do tratamento térmico:
solubilizacdo, arrefecimento e envelhecimento, de uma liga do sistema Al-Cu contendo 4,5%
de Cu. Percebe-se também a formacéo dos precipitados da fase 6 (LA ALUMINIQOS, 2009).
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Figura 3 - Fases do Tratamento Térmico Sistema Al-Cu.
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Fonte: Adaptado de LA (2000)

A precipitacdo aumenta com o grau de supersaturacdo e com a diminuicdo da
temperatura. A taxa também depende da mobilidade dos a&tomos, que é reduzida a medida que
a temperatura diminui. As ligas de aluminio que podem ser envelhecidas sdo aquelas onde a
solubilidade do soluto no solvente diminui com a reducdo da temperatura. As ligas da serie
2XXX pertencem a este grupo. (ZANGRANDI, 2008).

E mostrado no diagrama Al-Cu, Figura 4, que uma estrutura inicialmente com 4,5% de
liga de cobre ao atingir uma temperatura entre 515 - 550 ° C fara com que o cobre fique
completamente em solucéo sélida. E se a temperatura for reduzida para abaixo de 515 ° C, a
solucéo sélida torna-se supersaturada, e hd uma tendéncia para o excesso de soluto precipitar.
(HATCH, 1984).



Figura 4 - Diagrama AlCu.
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Segundo Hatch (1984), as propriedades fisicas e mecanicas dependem ndo somente se 0

soluto esta ou ndo em solugcdo, mas também dos arranjos atdmicos, tamanho e dispersao das

fases precipitadas.

Precipitados maiores, acima de 1um podem aparecer durante 0s processos de

solubilizacdo e solidificacdo da liga. Precipitados com estas dimensdes sdo frageis e

diminuem a tenacidade a fratura do metal, portanto deve haver um controle para evitar sua

presenca na liga. Os precipitados endurecedores sdao da ordem de 0,05um. O efeito

endurecedor é produzido por seu tamanho e dispersdo. E mostrado na Figura 4 a

microestrutura de uma liga 2024 T3, em que 0s precipitados insolUveis grosseiros, na cor

branca, foram formados durante o processo de solubilizacdo. (LIN, et. al., 2012).
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Figura 5 - Microestrutura de liga 2024 T3.

Fonte: Lin (2012)

O tratamento térmico das ligas de aluminio envolve temperaturas ligeiramente abaixo
da temperatura eutética de fusdo. Conseguir a maxima quantidade de soluto em solucdo
requer aquecer o material perto da temperatura eutética e manté-lo assim tempo suficiente
para conseguir a completa solubilizacdo (MACKENZIE, 2002).

Devido ao tratamento térmico ser feito perto da temperatura eutética de fusdo, o
controle da temperatura é critico. Especialmente para as ligas da série 2XXX. Neste grupo a
temperatura eutética inicial de fusdo € apenas alguns graus abaixo do maximo aquecimento
recomendado da solucdo sélida, como mostrado tabela 1. (MACKENZIE, 2002).

Para tais ligas as temperaturas de solubilizacdo devem ser limitadas a um nivel seguro
no qual as consequéncias do aquecimento e da difusdo parcial sejam evitadas (FERREIRA,
2013).
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Tabelal - Taxa de Aquecimento de Tratamento Térmico de Solucdo e Ponto Eutético de

Fuso para ligas 2XXX.

Aguecimento da Temperatura Inicial
Liga Solucdo Taxa de Eutetica de Fusao
Temperatura (°C) Temperatura (°C)
2014 496 - 507 510
2017 497 - 507 513
2024 488 - 507 502

Fonte: Adaptado de Mackenzie (2002)

3.2.2 Classificacdo T3e TO

A designacdo da témpera consiste em uma letra mailscula seguidas por um ou mais
digitos. Os digitos designam sequéncias de tratamento que produzem combinacdes especificas
de caracteristicas no produto. As condi¢cdes de temperatura, tempo e taxa de témpera, sao
usadas para dar tais caracteristicas diferentes as ligas (ASM HANDBOOK, 1992).

Dos varios tratamentos termicos existentes serdo abordados neste sub toépico somente o
T3 e TO, pois sdo os tratamentos dos corpos de prova utilizados no experimento.

Definicdes, conforme fonte INFOMET (2017):

o O: Indica estado recozido: aplica-se aos produtos inicialmente trabalhados e
depois recozidos para obter a resisténcia mecanica mais baixa, e aos produtos fundidos que
sdo recozidos com o objetivo de aumentar a ductilidade e a estabilidade dimensional. A letra
O pode ser seguida por um namero diferente de zero.

o T: Aplica-se aos produtos que sdo termicamente tratados, com ou sem
deformacdo suplementar, para produzir témperas estaveis. O “T” é sempre seguido por um ou
mais digitos;

o T3: solubilizado, trabalhado a frio e envelhecido naturalmente até uma condicao
substancialmente estavel. Aplica-se a produtos que sdo trabalhados a frio para aumentar a

resisténcia mecanica apds solubilizacéo.
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3.3 PROPRIEDADES DA LIGA 2024 (T3 E TO)

As propriedades do aluminio puro podem ser melhoradas com a adicdo de um elemento
de liga, no caso das ligas da série 2XXX o principal elemento é o Cobre. O Cobre melhora
consideravelmente a resisténcia mecénica do aluminio através do mecanismo de
endurecimento por precipitacdo (SOGYAN, 2008).

As ligas Aluminio-Cobre (Al-Cu) possuem alta resisténcia a propagacao de trinca por
fadiga, portanto sdo utilizadas em aplicacfes estruturais onde o principal critério € tolerancia a
danos. A liga 2024 T3 quando comparada com outras ligas da série 2XXX apresenta uma
melhora de 17% na sua dureza e uma taxa de crescimento de trinca por fadiga 60% menor.
Contudo, sua aplicacdo é limitada a regides de altas tensdes devido sua baixa tenacidade a
fratura (RAJAN et. al., 2015).

A principal propriedade da condigéo recozida é a ductilidade, substancialmente maior
que a condicdo T3, o que Ihe confere grande conformabilidade (OMEGA RESEARCH, 2008)

No caso das ligas 2024 T3 e 2024 TO, utilizadas no experimento, 0 mecanismo de
precipitacdo e envelhecimento da condi¢do T3 € o responsavel pelo aumento consideravel de
resisténcia quando comparado com o estado recozido, condi¢do TO. E mostrado na tabela 2
uma comparacao de propriedades entre os dois estados. Como pode ser visto o tratamento da
liga 2024 T3 confere maior desempenho a fadiga, maior resisténcia a tracéo, maior resisténcia
ao cisalhamento e maior dureza quando comparado com seu estado recozido, porém esta liga
perde em ductilidade para a condicdo TO (ASM HANDBOOK, 1992).

Tabela 2 - Comparacao das Propriedades da Liga 2024 T3 e TO.

Limite de

Resisténcia Resisténciaa Alongamento Dureza Resisténciaao e Médudo de
. . Tragdo Ultimate Tragdo em 50mm (HB) Cisalhamento . Elasticidade
Liga e TEmpera Fadiga
Espessura do
Mpa Ksi MPa Ksi MPa Ksi Mpa ksi Gpa © psi
2 CDP 1,6mm B e e
T3 485 70 345 50 18 120 285 41 140 20 73 10.6
TO 185 27 75 11 20 47 125 18 90 13 73 10.6

Fonte: Asm Handbook (1992)

Apesar da incorporacdo do cobre pelo mecanismo de precipitagdo conferir maior
resisténcia mecanica a liga 2024, ele também a torna mais suscetivel a corrosdo galvanica.
(MASCAGNI et. al, 2014).

Segundo Palomino (2007) as ligas da série 2XXX estdo entre 0s metais comerciais mais

propensos a sofrer corrosao por pites.
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O cobre precipita sob a forma de intermetalicos maiores que apresentam atividade
eletroquimica diferente da matriz, formando micropilhas galvanicas, e aumentando de
maneira acentuada a susceptibilidade do material a incidéncia da corrosdo localizada
(ALVES, 2011).

Uma das maneiras mais eficientes de melhorar as propriedades do aluminio contra a
corrosao € através de uma protecdo suplementar denominada Clad. Tratamento quimico que
consiste na aplicacdo de uma camada (2 a 15% da espessura total) de aluminio puro, ou uma
liga de aluminio resistente a corrosdo, na superficie do metal servindo como um revestimento
protetor para o nlcleo (MIL-DBK-694A, 1966).

3.4 FABRICACAO ESTRUTURAL DE AVIOES METALICOS

A montagem tipica de avibes metalicos inicia-se com as pecas primarias, chapas,
usinados, extrudados e demais componentes. A medida que o processo produtivo avanga estes
componentes vdo sendo unidos e formando conjuntos maiores, como: painéis, super painéis,
estrutura do piso, segmentos, etc. Até a juncéo da fuselagem (RODRIGUES, 2013).

Na Figura 6 € ilustrada de forma esquematica a fabricacdo de uma fuselagem.
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Figura 6 - Esquema de Fabricacdo de Fuselagens.
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A seguir tem-se as defini¢BGes das principais partes estruturais que compdem a estrutura

de uma aeronave:
e Painel e Super Painel: O painel é definido com a instalacdo de reforcadores
posicionados longitudinalmente no revestimento, denominados stringer. O revestimento € a
“pele” do avido. Com a instalacdo de reforcadores transversais no painel, denominados

cavernas, tem-se a fabricacdo dos super painéis (MACINTOSH, 2003). Vide Figura 7.
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Figura 7 - Painel de Fuselagem.
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o Subconjuntos Estruturais: A fabricacdo dos subconjuntos consiste na unido de

painéis e pec¢as que vao gradativamente tomando a forma do avido. Por exemplo a unido dos
painéis laterais e do teto formando o subconjunto superior da aeronave (RODRIGUES, 2013).

Figura 8

Figura 8 - Subconjunto de Fuselagem.
SR O T

3
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o Segmentos: Os segmentos sdo grandes partes do avido, dianteira, central,
traseira, etc. S&0 compostos pela unido dos subconjuntos. (RODRIGUES, 2013). Figura 9.

Figura 9 - Segmento de Fuselagem. Traseira do A 380.

Fonte: Engenharia de Producéo (2009)

o Fuselagem: E o corpo do avido, composto pela unido dos segmentos.
(RODRIGUES, 2013). Figura 10.

Figura 10 - Fuselagem do ERJ 190.
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3.5 APLICACOES DA SERIE 2XXX

A liga 2024 apresenta boas caracteristicas de usinabilidade, capacidade de acabamento
superficial e perfuracdo profunda. Por estas caracteristicas algumas aplicacBes tipicas
incluem: equipamentos e estruturas para aviagdo, componentes de computadores,
engrenagens, eixos, pinos de dobradicas, blocos e componentes de valvulas, porcas,
parafusos, prendedores, componentes de freio e caminhdes (ALCOA, 2010).

Apesar da liga ter uma gama de aplicacOes relativamente alta, seu maior emprego é na
industria aeroespacial. S&o utilizadas em estruturas internas extrudadas e principalmente no
revestimento externo de aeronaves. Geralmente com uma camada de Clad para melhorar a
resisténcia a corrosdao (THE ALUMINUM SELECTION AND APPLICATION, 2006).

3.6 APLICACOES DA SERIE 2XXX NA INDUSTRIA AERONAUTICA

Ha um crescente interesse no desenvolvimento de ligas resistentes e leves pela forte
demanda de reducdo de peso requerida pela inddstria aeronautica. As ligas da série 2XXX
(Al-Cu-Mg) tém larga utilizacdo nesta indistria devido sua baixa densidade, 2,7 g / cm?,
aproximadamente um terco do aco (7,83 g / cm®), e também por caracteristicas como alta
resisténcia e boa conformabilidade. (RUIXIAOQ, et. al., 2012).

Tipicamente a construcdes de aeronaves emprega as ligas da série 7XXX em pecas
forjadas, elementos reforcadores como stringers e outras pecas com requisitos estruturais. Ja
as ligas da série 2XXX tém aplicacdo mais comum em asas e em revestimentos de fuselagem.
(MACKENZIE D. S., 2002).

A aplicacdo da série 2XXX como revestimento foi possivel com o desenvolvimento das
chapas de aluminio Alclad em 1927, que protegeu a camada externa contra ataques corrosivos
e, consequentemente, gerou grandes avangos na concepgdo e construcao de aeronaves, uma
vez que o revestimento passou a fazer parte do carregamento estrutural (MAGNUNSEN, et.
al., 2012).

A utilizacdo da liga 2024 na asa (condicbes T3 e T4), tanto na superficie inferior como
na superior, se da por sua étima resisténcia a fadiga e resisténcia a ruptura, ja que a asa é uma
regido submetida a grandes tensdes. Outros segmentos de grandes esforgos estruturais, como
o estabilizador horizontal, também utilizam esta liga (MOHAGHEGH, 2008)

E mostrado na Figura 11 um desenho esquematico da aplicacéo das ligas de aluminio na
estrutura dos avides Boing 707, 727, 737-100, 737-200, 747-100 e 747-200.
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Figura 11 - Desenho Esquematico de Aplicacdo de Ligas de Aluminio em Avides Boing.
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3.7 PROCESSO DE REBITAGEM

O processo de rebitagem € o método mais comum para unir componente metalicos de
estruturas de avides (KANIOWSKI, et. al., 2012).

Este processo depende de algumas fases preliminares:

e Furacéo;
e Rebarbacéo;
e Escareamento (somente para aeras externas da aeronave).

Na furacdo sdo empregadas ferramentas denominadas de brocas, que podem ser de
diversos tipos: chatas, helicoidais, canhdo, canal reto, ocas para trepanagdo, dentre outras.
(STEMMER, 1995).

E muito importante que a rebarba seja removida porque ela pode perfurar a camada de
protecdo a corrosdo das pecas quando elas forem colocadas em contato para a rebitagem
(MACINTOSH, 2003)

O escareamento é uma operacdo secundaria a furacdo, destinada a criar furos cdnicos
para acomodar a cabega do rebite (SIMMONS, et. al., 2009). Figura 12.
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Figura 12 - Furo Escareado.

Fonte: Adaptado da Support Industry Software Automation Siemens

No processo de rebitagem duas ou mais pec¢as sdo colocadas juntas através da aplicacdo
de uma forca (clamp), que as mantém unidas sem que hajam vaos entre elas, entdo o rebite é
instalado mantendo esta unido permanente (TALAT, 1994).

Alguns rebites sdo comumente utilizados em diferentes tipos de rebitagem permanente,
como: Rebite Sélido, Rebite Cego (também chamado de pop ou rebite puxado), Rebites
Rosqueados (ou com colar). Figura 13. Sua escolha depende do tipo de aplicacdo (TALAT,
1994).

Segue a classificacdo dos rebites segundo a TALAT (1994):

o Rebite Sélido: séo elementos de unido onde o corpo do rebite é conformado
plasticamente formando sua contra cabeca. SO podem ser utilizados quando ha acesso em
ambos os lados;

o Rebite Rosqueado: sdo aplicados em juntas com grandes esforgcos estruturais.
Também necessitam de acesso em ambos o0s lados para sua instalacao.

o Rebite Cego: Incluem muitos tipos. Consistem em um ou mais elementos e

podem ser instalados com o acesso em apenas um dos lados.
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Figura 13 - Rebites Utilizados em Rebitagem Permanente.
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Fonte: Talat (1994)

No caso do rebite sélido e do rebite cego a unido se da quando a cabeca do rebite e seu
corpo sao “forgados” em direcdes opostas através de uma ferramenta de conformagao,
causando uma deformacao plastica no rebite. No caso do rebite rosqueado, a unido ocorre pela
instalacdo do colar (BATALHA, 2003).

E mostrado na Figura 14 a instalacdo manual de um rebite s6lido por meio das

ferramentas martelete e encontrador, instalacdo convencional.
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Figura 14 - Instalacdo Manual de Rebite Solido.
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Fonte: Adaptado de Eastwood (2017) e Roymech (2017)

O martelete € um martelo pneumatico que funciona por meio de um pistdo ou embolo
que impulsiona a ferramenta existente na sua extremidade, o estampo, escolhido de acordo
com a geometria da cabeca do rebite. O encontrador, ou barra encontradora, € um antemparo
destinado a conformar plasticamente o corpo do reite criando a contra cabeca. O encontrador
pode ter varias geometrias, dependendo do tipo do rebite e do acesso a montagem (SENAI,
2016).

Na Figura a 15 é mostrado um exemplo destas ferramentas:
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Figura 15 - Ferramentas de Cravacéo para Rebite Batido — Martelete, Estampo e encontrador.
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Fonte: Adaptado de Amazon (2017) e Senai (2016)

A conformacéo da contra cabeca do rebite puxado, ou rebite POP, como é popularmente

conhecido, é feita pela tracdo de sua haste até o rompimento. A instalacdo pode ser feita por

um alicate manual ou pneumatico (SENAI, 2016).
A Figura 16 ilustra o processo e mostra algumas ferramentas comuns.

Figura 16 - Ferramentas de Cravacdo para Rebites Puxados
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Fonte: Adaptado de Day (2017), Eletrogas (2012) E Celmar (2017)

O processo de instalacdo do rebite rosqueado € diferente dos apresentados até o
momento, pois ndo h& conformacdo da contra cabeca. A unido ocorre pela instalagdo de um
colar. Apés a inser¢do do pino no furo o colar é rosqueado através de uma ferramenta,

pneumatica ou manual, até que parte do colar se rompa, mantendo a unido entre as pecas.

Figura 17 (HI-SHEAR, 1991).



Figura 17 - Ferramentas de Cravacdo para Rebites Rosqueados
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Fonfe: Hi-Shear (1991)
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A rebitagem convencional pode ser efetuada de duas maneiras: automatica e manual.

Embora estes métodos utilizem recursos diferentes, o processo em si € 0 mesmo, ambos

promovem a unido permanente de duas ou mais pecas através da utilizacdo de rebites

(BATALHA, 2003).

Seguem alguns exemplos ilustrativos nas Figuras 18, 19 e 20.
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Figura 18 - Rebitagem Automatica. Robds de cravagdo da linha do Boing 777

f e !;,5 \\\\\\\\\\

Fonte: Kuka (2014)

Figura 19 - Rebitagem Automatica. Rebitadora automatica de cabecote fixo e pértico mével

Fonte: Docslide (2003)
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Figura 20 - Rebitagem Manual. Rebitagem convencional de rebite s6lido
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Fonte: Plano Brasil (2014)

3.7.1 Deformacéo Induzida por Processo de Rebitagem

Durante o processo de rebitagem deformacgdes locais sdo introduzidas na estrutura
devido a expansdo dos rebites e, consequentemente, da estrutura circundante em que o rebite
foi inserido. Este efeito ocorre pela forca de compressao exercida nas pecas. (KANIOWSKI,
2014).

Figura 21- Conformacao do rebite e expansao diametral do mesmo
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Fonte: Negroni (2006)
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O efeito cumulativo das deformacbes locais pode gerar deformacgdes geométricas
significativas nos segmentos, que podem ser identificadas através de medigdes especiais,
como laser traker e fotogrametria, ou até mesmo visualmente. Um dos problemas mais
comuns ¢ o aparecimento de “bolsas”, alteragdo nos raios de curvatura dos segmentos (Figura
22). Este efeito € mais pronunciado em grandes painéis e segmentos em que ha uma grande
quantidade de rebites (FIGUEIRA, 2014).

Figura 22 - Diferenga no Raio de Curvatura de Segmentos

T b R R

Fonte: Adaptado de Tecmundo (2013)

A primeira vista pode parecer Obvio que apenas uma especificacdo de projeto
requerendo menor forca de cravacdo atenuaria o problema. Porém, ha uma grande relacao
entre forca de rebitagem e vida em fadiga das juntas rebitadas. De acordo com KANIOWSKI,
a vida em fadiga varia entre 39.630 ciclos para a menor forca de cravacdo permitida, até
446.413 ciclos para a forca maxima. Como mostrado na Figura 23 (KANIOWSKI, et. al.,
2012).
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Figura 23 - Gréfico de Relagdo entre Forga de Rebitagem e Vida em Fadiga das Juntas
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Fonte: Kaniowski (2012)

Esse efeito ocorre pela interacdo do rebite com a parede da junta rebitada, quanto maior
for o contato, maior sera a transmissdo de carga. Em alguns casos, de grandes solicitacbes
estruturais, a instalacdo do rebite € especificada em projeto com interferéncia, ou seja com o
didamtro do furo ligeiramente menor que o didmetro do rebite. Por outra lado, quando a forca
de cravacdo € pequena, o rebite terd maior flexibilidade, diminuindo drasticamente a

transmissdo de carga. Este efeito € evidenciado na Figura 24 (VENTURINI, 2010).
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Figura 24 - Gréfico do Efeito da Interagdo do Rebite com a Parede da Junta Rebitada
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Fonte: Adaptado de Venturini (2010)

Atre (2006) diz que a deformacdo do rebite funciona analogamente a um trabalho a frio
ao exercer forca radial na parede do furo, o que produz um efeito benéfico para a vida em
fadiga.

Segundo Muiller (1995) a forca de compressao do rebite tem um efeito dominante sobre
a vida em fadiga e o inicio de trincas em juntas rebitadas e, confirmando os autores citados
anterioremente, diz que a forca de compressao do rebite produz dois efeitos: stress residual ao
redor do furo e uma imperfeicdo geométrica na chapa ao redor do furo, que tera grande
influéncia na transmissdo de carga, porém acarretara uma deformacdo geométrica local. Entéo
Miiller (1995) conclui que a forca de compressao deve ser cuidadosamente controlada durante
a producdo.

Apesar do uso de forca de compresséo elevada ter um efeito positivo para a vida em
fadiga, ela também pode causar deformacdes nas chapas de revestimento (abaulamento). Esse
problema é mais critico em regides da aeronave onde 0s requisitos geométricos sdo mais
rigorosos, como asa e empenagem (KANIOWSKI, 2014).

Estas deformacges sdo extremamente indesejaveis na industria aeronautica, pois tem um
efeito severo na performance aerodindmica do avido (ZHENGPING, et. al., 2016).

Uma abordagem comum para minimizar o problema é definir a sequéncia de cravacéo,
métodos por tentativa e erro. Consiste em testar maneiras diferentes de instalar os rebites,
iniciando do centro para as bordas do painel, no sentido longitudinal, transversal, etc. Embora

esta técnica ndo seja totalmente eficaz, pois na pratica a quantidade de rebite é enorme e as
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geometrias complexas, ela ainda é a melhor maneira de atenuar o efeito da deformacéo
induzida (ZHENGPING, et. al., 2016).

Também é comumente utilizado ferramentas denominadas “tirantes” (vide Figuras 25 e
26) para manter 0s conjuntos estruturais proximos as formas geométricas de projeto.
Entretanto, na maioria dos casos as tensdes acumuladas migram para regides da estrutura
onde h& menor rigidez. Como ndo ha conhecimento suficiente sobre tensdo de cravacdo para
prevé-la ou evita-la, os fabricantes acabam arcando com os custos de ndo qualidade
(FIGUEIRA, 2014).

A ndo qualidade é um problema critico para as indUstrias contemporaneas. Devido a
enorme competicdo, diferentes fabricantes aeronauticos tém adotado praticas para melhorar o
nivel de qualidade dos produtos e reduzir os custos (RAMAMOORTHY, 2003).

Programas como o APIP (Aircraft Production Inspection Program), em portugués,
programa de inspecdo de avides em producdo, que fornecem ao cliente a oportunidade de
inspecionar seus avides comprados na linha de producéo, tém se tornado comum. O intuito
deste programa € inspecionar sistemas criticos, sistemas ou estruturas, 0 mais cedo possivel,
detectando as discrepancias precocemente e tornando a manutencdo mais econdmica
(FRANCO, 2009).

Segundo a Lufthansa Techinic (2015), problemas de ndo qualidade podem gerar atrasos
na entrega dos avides acarretando custos associados e, apenas um dia de avido no chédo ja
cobrem os investimentos em programas de inspecao.

Apesar da tensdo de cravacdo ser um problema comum na indUstria aeronautica, ainda
ha pouca literatura produzida e, a existente geralmente esta relacionada a vida em fadiga. Seu
estudo foi impulsionado com o acidente da Aloha Airlaines em 1988, em que parte da cabine
foi arrancada em voo. A investigacdo mostrou que a origem do acidente foi devido a danos
por fadiga em juntas rebitadas (KANIOWSKI, et. al. 2012).
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Figura 25 - Utilizag8o de Tirantes na indUstria Aeronautica
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3.8. ANISOTROPIA

Quando as propriedades de um material sdo independentes da direcdo, o material € dito
isotropico. Entdo em um material isotropico € esperado encontrar as mesmas propriedades em
todas as direcGes. Normalmente as propriedades fisicas de um cristal dependem fortemente da

direcdo em que ela é medida. Isto significa que o cristal é anisotrépico. (REED-HILL, 1994).
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A maioria dos metais e suas ligas exibem uma estrutura policristalina formada por
pequenos cristais denominados gréos. (ASKELAND, et. al, 2010).

Cada grdo em um agregado policristalino tem orientacdo cristalografica diferente de
seus vizinhos, portanto os planos e as dire¢des cristalinas tém orientac6es espaciais diferentes
de gréo para grdo. Consideradas de modo global, as orientacGes de todos os grdos podem estar
concentradas ao redor de alguma ou de algumas orientacdes particulares, apresentando uma
orientacdo preferencial, consequentemente, tendendo a ser anisotrépico (BRANCO, 2007).

Gravus (2011), diz que as propriedades anisotropicas dos metais estdo relacionadas com
seu processo de formacdo, como tratamentos térmicos, solidificacdo, recristalizacdo,
deformacdo etc. e, que as quantidades metallrgicas que definem a microestrutura da liga
(tamanho de gréo, precipitados, etc.) s@o importantes elementos para conhecer seu
comportamento mecanico.

Em sua analise do comportamento anisotrépico da liga 2024 Gravus (2011) definiu a
microestrutura da liga por meio de microscopia 6tica, Figura 27 (a), e microscopia eletrénica
de varredura, Figura 27 (b), em que é possivel verificar tamanho de graos diferentes, alguns
maiores que 100 um, e outros menores que 80 um. Também é possivel visualizar precipitados
de (Al, Cu) identificados pelos pontos brancos.

Figura 27 - Microscopia da liga 2024 Optica 3.26A, Caracterizacdo SEM 3.26B. Precipitados
(Al, Cu)

Fonte: Gravus (2011)

Processos mecanicos como laminacéo, trefilacdo, conformacédo, entre outros, também
podem conferir textura a um material de forma eficiente. A textura é a forma de distribui¢éo

das orientagdes dos cristais constituintes do material metélico. Os cristais de agregados
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policristalinos se orientam com a deformacdo pléastica segundo as dire¢bes principais do
escoamento do metal (BRESCIANI, et. al., 2011)

Finelli (2010) analisou a anisotropia em acos e concluiu que anisotropia causada nos
materiais pelo processo de rolamento aumenta em cerca de 20% a forga de resisténcia a tragdo
na direcdo de laminagdo.

Na Figura 28 € mostrada a orientacdo dos cristais em um processo de laminagé&o.

Figura 28 - Orientagéo dos Cristais em um Processo de Laminagéo

Fonte: EBAH (2017) e CIMM (2017)

Como resultado do trabalho mecénico de laminacdo as particulas de segunda fase
tentem a assumir a forma e distribuicdo que correspondem aproximadamente a deformacéo do
corpo como um todo. Particulas de segunda fase ou inclusdo que sdo originalmente
esferoidais serdo distorcidas na direcdo de laminacdo em uma forma eliptica, se forem mais
ducteis que a matriz. Ja se as inclusdes forem frageis, elas serdo quebradas em fragmentos
orientados paralelamente a direcdo de trabalho (DIETER, 1961).

Uma consequéncia importante deste trabalho a frio é que as propriedades podem ser
diferentes para diferentes orientacdes do material. Geralmente o alongamento, as propriedades
de fadiga e de impacto serdo maiores na dire¢do de laminacdo do que na direcdo transversal
(DIETER, 1961).
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4. METODOLOGIA

Este capitulo visa apresentar o procedimento experimental adotado no estudo do efeito
da direcdo de grdo e anisotropia, no efeito de propagacdo da deformacdo induzida pelo
processo de rebitagem.

No fluxograma experimental a seguir, Figura 29, é mostrado de maneira sucinta as

principais etapas do trabalho:

Figura 29 - Fluxograma das Principais Etapas do Experimento
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Fonte: Autoria prépria

4.1 OS CORPOS DE PROVA

As amostras foram divididas em dois grupos de acordo com o tratamento térmico
empregado:
o 2024T3
o 2424TO
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Cada grupo foi dividido em dois subgrupos de acordo com a dire¢édo de laminagédo: DT,
diregéo transversal de laminacéo e DL, diregdo de laminagéo.

Foram confeccionados 12 corpos de prova, 6 em liga de aluminio 2024 T3 e 6 em liga
2024 TO. Todos com a mesma espessura, 1,6mm, e com as mesmas dimensées, 680 X 50 mm
como mostrado na Figura 30.

Figura 30 - Corpos de Prova Antes da Furagéo e Cravacéo

Fonte: Autoria propria

Trés corpos de prova de condicdo T3 foram recortados contendo a dire¢do de grdo no
sentido longitudinal da chapa, os demais foram recortados contendo a diregdo de grdo no
sentido transversal da chapa. O mesmo foi efetuado com a liga de condi¢do TO, ver Figura
31
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Figura 31 - Esquema da Direcdo de Gréo do CDP. Al 2024 T3e TO

Fonte: Autoria propria

Nas duas extremidades dos corpos de provas foram feitos furos de 10mm para servirem
de referéncia para a medicdo, ou seja, a distancia de um furo a outro foi medida antes e apos a
cravacdo para determinar o alongamento dos corpos de prova. O didmetro de 10mm foi
escolhido para possibilitar a entrada com relativa facilidade do explorador (apalpador) da
maquina de medicdo. Figura 33.

O diametro da furacédo de referéncia foi aumentado gradativamente, comegcando com um
furo de 5,1mm, depois 6,3 mm; 7,9 mm; 9,5mm, apo6s este didametro foram utilizados os
alargadores de 9,7mm, em seguida de 9,9mm e finalmente 10,0mm.

As varias etapas de alargamento foram efetuadas para garantir a qualidade dos furos, ja
que eles foram a referéncia de medicéo do experimento.

A furacdo foi efetuada manualmente utilizando uma ferramenta denomina tripé para
manter a perpendicularidade dos furos e buchas com os respectivos diametros de cada etapa
de furacéo.

A bucha de furacdo € encaixada dentro do tripé e em seu centro ha um furo por onde a
broca ou alargador € introduzida. As buchas sdo substituidas durante o processo de furacdo
em cada etapa que o furo é alargado. As ferramentas tém o didametro do furo central
correspondente ao furo que esta sendo feito no produto, 5,1 mm; 6,3 mm e assim por diante
até o diametro final de 10,0 mm. Os furos das buchas sdo ligeiramente maiores para evitar
atrito com as ferramentas de corte.

Existem vérios tipos de buchas e tripés. Estas ferramentas sdo customizadas de acordo

com a necessidade. Na Figura 32 € mostrado um exemplo de bucha e tripé.
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Figura 32 - Tripé e Buchas de furacdo
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Fonte: Autoria propria

Na etapa seguinte do experimento os furos dos rebites foram efetuados na distancia de
20 mm entre eles, como mostrado na Figura 30. A furacdo serd abordada em detalhes no sub
topico 4.3.

Figura 33 - Furacéo de referéncia dos CDPs

@ =10mm

Fonte: Autoria propria
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A identificacdo dos corpos de prova quanto ao sentido da direcdo de gréo e a condicéo
do tratamento térmico estd descrito na Tabela 3. A identificacdo dos corpos de prova,

numeracdo, foi definida aleatoriamente.

Tabela 3 - Identificacdo dos Corpos de Prova

Identificacdo dos Corpos de Prova

Tratamento Térmico Direcdo de Gréo
Pecas
T3 TO —p

1 X X
2 X X

3 X X
4 X X
5 X X
6 X X

7 X X

8 X X
9 X X
10 X X
11 X X
12 X X

Fonte: Autoria propria

A tolerancia do recorte ndo foi considerada pois trata-se de uma medicéo referenciada,
ou seja, busca-se identificar quanto a chapa variou entre a primeira medicdo, de referéncia,

antes da cravacdo dos rebites, e a segunda ap0s a cravacgao.

4.2 A MEDICAO

Apos o recorte dos corpos de prova e da furagdo de referéncias todas as pecas foram
enviadas para medicdo em Laboratorio de Metrologia com controle automatizado de
temperatura e umidade. Temperatura de 20,0 + 1,0 °C, e o controle de umidade entre 55% e
65% de umidade relativa.
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A medicdo foi efetuada por uma maquina de medicdo por coordenadas (MMC), marca
Wenzel, modelo LHF 3020100, controlada numericamente, com compensacao automatica de
temperatura.

Os corpos de prova foram preparados previamente com uma limpeza simples utilizando
alcool isopropilio, em seguida novas etiquetas foram coladas na superficie das chapas para
identificacdo das pecas.

Para evitar que distor¢des prévias (empenamentos) influenciassem no valor da medicéao
um método de medicdo foi adotado colocando-se blocos calibrados de dimensfes 150X120X
60 mm a cada 70mm (vide Figura 34) nas duas laterais para apoiar os CDPs. Os corpos de
prova ficaram elevados em relagdo a mesa da maquina, sendo assim a parte central dos
mesmos ficaram livres para acomodar a contra cabeca dos rebites apds a cravacdo,
possibilitando assim repetir o mesmo sistema de medicdo antes e ap0s a instalacdo dos
rebites.

Sobre as pecas foram colocadas barras de apoio presas por uma haste e uma base
serrilnada, para juntar este pacote foram utilizados manipulos em ambas as extremidades e
nas laterais.

Outra medida para evitar e/ou diminuir o efeito do empenamento foi a utilizacdo de
dispositivos de apoio (ver Figura 35) entre os blocos.

Para diminuir a influéncia dos manipulos, evitando que eles ficassem com apertos
diferentes entre as montagens, os parafusos dos mesmos foram fixados, rosqueados, até o
limite, fim de curso, da rosca da mesa da maquina de medicdo. Apds o aperto a altura dos
parafusos que ficaram acima dos manipulos foi medida. Em seguida os parafusos foram
enumerados e suas posicbes marcadas para que retornassem aos mesmos locais e
mantivessem o0 mesmo aperto em todas as medic¢des subsequentes.

Esta montagem foi repetida todas as vezes que um CDP era medido, Figura 34.
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Figura 34 - Blocos Calibrados de Dimensdes 150 X 120 X60 mm

Fonte: Autoria prépriar

Figura 35 - Dispositivos de Apoio

Fonte: Autoria propria
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Figura 36 - Método de Medicéo dos CDPs

Fonte: Autoria propria.

A préxima etapa foi o setup da maquina, utilizando-se uma esfera de referéncia de
dimensdes conhecidas, o apalpador da maquina foi levado até ela e efetuou-se toques em sua
superficie para validacdo da calibracdo da maquina.

Iniciou-se a medicdo dos CDPs pela peca de nimero 1. O apalpador tocou varios pontos
internos do furo de uma extremidade para reconhecimento do centro do mesmo, em seguida o
braco da maquina foi levado até o furo da outra extremidade onde também foram tocados
varios pontos internos para determinacgdo do seu centro.

A maquina mediu a distancia entre os furos das extremidades dos CDPs, furacdo de
referéncia.

Terminada esta operagcdo o CDP foi retirado da maquina e o seguinte, de nimero 2, foi
acomodado seguindo 0s mesmos passos do primeiro, posicionado sobre blocos calibrados,
utilizando pesos calibrados e seguindo o mesmo procedimento de medigdo. Assim foi

repetido até a pega de niamero 12.
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4.3 FURACAO

Apds a primeira medicdo deu-se inicio a segunda fase do experimento, furacdo e
cravagéo dos rebites.

As furacbes de todos os corpos de prova foram efetuadas na medida 5/32”, diametro
bastante comum na atividade de juncdo de revestimentos a estruturas de painéis de aeronaves.

Na Figura 37 € mostrado o desenho esquematico de furacdo dos CDPs.

Figura 37 - Desenho esquematico de furacdo dos CDPs
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Fonte: Autoria prépria.

Toda a furacéo foi efetuada manualmente utilizando um tripé e buchas de furacdo para
manter a qualidade e perpendicularidade dos furos.

O processo de furacdo empregado para os furos dos rebites foi 0 mesmo utilizado para a
furacdo de referéncia, descrito em detalhes no sub topico 4.1 e mostrado na Figura 32.

Os corpos de prova foram presos em uma morsa de bancada e a furacdo foi efetuada por
etapas, os didmetros aumentaram gradativamente.

Para os CDPs na condicdo T3 os diametros iniciaram com 2,5mm; depois 3,7mm;
3,9mm e no final foi passado um alargador de 4,1mm.

Para 0s CDPs na condicdo TO inicialmente foi tentado o mesmo procedimento de
fixacdo, por morsa, e a mesma sequéncia de brocas, mas verificou-se que a qualidade da
furacdo estava muito ruim. Apos uma analise em loco verificou-se que havia uma forte
vibracdo durante a furacdo das chapas condicdo TO, dada a falta de rigidez conferida por este
tratamento. A vibracdo estava afetando a qualidade final do furo, mesmo utilizando-se

alargador na Gltima passada.
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Tentou-se um aumento de diametro mais gradual, acrescentando a medida de 3,3mm
entre as furagbes de 2,5mm e 3,7mm, reduzindo-se assim a quantidade de material removido
por etapa de furacdo. N&o foi evidenciado ganho significativo na qualidade.

Uma nova abordagem foi tentada colocando-se um retalho de placa de aluminio 7475
com espessura 20mm atras do CDP para tentar estabiliza-lo durante a furacdo. A chapa foi
fixada com grampos (“sargentos”) para eliminar folgas.

Esta tentativa também se mostrou ineficiente pois o cavaco do material mais duro
(7475) que é puxado pela broca helicoidal durante o processo de furacdo riscou o furo da
chapa 2024 TO. Ent&o alterou-se a posicdo da chapa 7475 para a frente da chapa 2024.

Esta configuracdo se mostrou mais eficaz e a qualidade dos furos ficaram satisfatéria.

A inspecéo dos furos foi efetuada sem auxilio de maquinas e/ou equipamentos, apenas
visualmente, como ¢é feita na producdo. A ideia foi manter o processo de furacdo e inspecéo
fidedigno ao executado pela producdo para que os resultados do experimento sejam 0s mais
proximos da atividade real.

O CDP de numero 5 foi utilizado para os testes de furacdo, posteriormente foi
substituido por um novo para evitar que a ma qualidade dos primeiros furos influenciasse nos
resultados experimentais. O novo corpo de prova passou pelo mesmo processo de recorte e
medicéo descrito nos sub topicos 4.1 e 4.2.

Os furos de referéncia de medicdo também foram efetuados com a placa 7475 a frente
da chapa 2024 TO para melhorar a qualidade dos furos, mas ndo é possivel afirmar que se
garantiu a tolerancia H7 buscada.

Para contornar este problema e garantir que a “ma” qualidade dos furos de referéncias
ndo interferissem nos resultados finais do experimento, foi adotada uma tomada de pontos
muito maior que na chapa condicdo T3 pela magquina Wenzel, ou seja, enquanto na chapa T3
o0 apalpador toca apenas 3 pontos internos do furo de referéncia para determinar seu centro, na
condicdo TO sdo tocados em 10 pontos.

Mesmo que 0s centros reais dos furos das chapas TO estejam deslocados em relacdo aos
centros tedricos, como o processo de localizacdo dos mesmos foi repetido apds a cravagdo dos
rebites, eles ndo influenciaram nos resultados, a medicdo de distancia foi efetuada entre os
centros reais dos furos de referéncia antes e apds a cravacdo dos rebites.

A sequéncia de furacdo dos furos de referéncia iniciou-se com um pré furo de 4,1mm,
depois foram alargados para 4,9mm; 5,7mm; 6,5mm; 7,3mm; 8,1mm; 8,9mm; 9,7mm,

seguindo um incremento de 0,8mm, pratica de produgdo quando se quer maior precisdao em
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um determinado furo. ApOs esta etapa as brocas foram substituidas por alargadores nos
didmetros 9,9mm e finalmente 10,0mm.
Os furos de rebite seguiram a pratica comum de incremento de didmetro para que o

experimento ndo fuja da realidade operacional.

4.4 CRAVACAO

Apos a furacdo iniciou-se 0 processo de cravacao dos rebites. Utilizou-se o rebite de
aluminio MS2470AD5-3, de cabeca protuberante e diametro 5/32”. Figura 38.

Figura 38 - CDPs Cravados

Fonte: Autoria propria.

A escolha deste rebite se deu pela facilidade de trabalhar em relacdo ao de cabeca
escareada, pois evita-se 0 processo de escareacdo dos furos dos CDPs e é muito mais facil
controlar a perpendicularidade em relagdo a chapa.

A conformacdo da contra cabeca foi efetuada no maior valor permitido em norma, duas

vezes o didmetro, para que se tenha 0 maximo de expansdo possivel.
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Para evitar que houvesse diferenca entre a altura das contra cabecgas utilizou-se uma

ferramenta pneumatica de cravagdo denominada “galifon”, modelo RB42 60103010. Figura

39.

Figura 39 - Galifon

Fonte: Apex Group, 2017

Essa ferramenta possui um pistdo pneumatico ajustavel onde pode-se controlar a altura
da contra cabeca do rebite, mantendo-a constante. Figura 41.

A grande vantagem do uso do galifon no experimento foi retirar a variavel da
conformacéo do processo. Na cravacdo manual ndo ha um controle efetivo da conformacéo do
rebite, portanto uma chapa poderia “crescer” mais do que a outra dependendo de como o
operador efetuasse a cravacdo, com mais ou menos forca. Além do galifon ser uma ferramenta
comum na industria aeronautica, portanto seu uso mantém o experimento nas condicGes
naturais de producéo.

No galifon sdo adicionadas ferramentas denominadas estampos, cuja finalidade é

“acomodar” 0 rebite, mostrados na Figura 40.
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Figura 40 — Estampos

1/

Fonte: Apex Group, 2017

O estampo superior é colocado na garra fixa do galifon e sua geometria é o negativo da
cabeca do rebite, e 0 estampo inferior, da garra mdvel, é plano. Figura 41.

Apos a escolha dos estampos e do modelo do galifon, utilizou-se um retalho de chapa
para regular a altura da contra cabeca do rebite, como ja descrito, duas vezes o diametro do

mesmo.

Figura 41 - Galifon e Estampos Montados

' Estampos
' r

Exemplo de
garracom <
estampos

Fonte Apex Group, 2017



61

Em seguida iniciou-se o processo de cravagéo. Inicialmente foram cravados 15 rebites
por CDP, um passo de 40mm entre os rebites, porém apos a medi¢cdo em laboratorio
verificou-se que essa quantidade ndo era suficiente para expandir as chapas além da incerteza
de medicéo calculada pela equacéo 4.

Buscando-se resolver o problema uma nova cravagdo foi efetuada dobrando a
quantidade de rebites por CDP, ou seja, cravando-se 30 unidades. Nesta nova cravacdo a
distancia entre os rebites diminuiu para 20 mm, que € 0 passo minimo utilizado na inddstria

aeronautica, sendo assim o experimento respeitou as condi¢fes naturais de operacao.

4.5 CARACTERIZACAO MICROESTRUTURAL

A técnica utilizada para analisar a microestrutura da liga para caracterizacdo do gréo,
direcdo e tamanho, foi a metalografia, conforme norma ASTM E3-11.

Na primeira etapa retirou-se uma amostra de cada CDP de dimensfes aproximadas de
15X15mm, da superficie do corpo de prova buscando-se visualizar o tamanho e forma do grao
para posterior comparacdo com o0s resultados experimentais (Figura 42). A regido lateral

mostraria apenas o empilhamento dos mesmos.

Figura 42- Amostra das Superficies dos CDPs

Metalografia na Metalografia da
regiao do rebite chapa

—

=

Posicao de
embutimento da
amostra

Fonte: Autoria propria.
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Para isto escolheu-se a regido mais plana possivel do CDP. Como a espessura da chapa
é relativamente pequena, preocupou-se com a possibilidade de ela ser arrancada do baquelite
durante a etapa de lixamento, ou seja, quanto mais plana a superficie menor a profundidade do
lixamento.

Apds o recorte das amostras elas passaram por uma limpeza simples com um pano
umedecido em alcool isopropilico.

Depois as amostras foram colocadas em um molde onde foi efetuado o embutimento em
resina fendlica de cura a quente. A embutidora utilizada foi a Citopress — 1 (Figura 46). A
amostra permaneceu em repouso até a completa secagem da resina.

O passo seguinte, lixamento, foi efetuado com uma maquina Metprep 4 — PH 6 e um
dispensador de fluido AD — 5, ambos da marca Allied (Figura 44) O lixamento foi efetuado
com disco de carbeto de silicio nas granulagdes 180, 220, 320.

O polimento foi efetuado com solugdo policristalina diamante glicol. Suspensdo de
diamante 9, 3 microns e silica coloidal para acabamento.

Para finalizar foi utilizado reagente de Keller conforme norma ASTM E407-07 na
seguinte composicao:

- 10ml HF (40% p/p);

- 15ml HCL (35% p/p);
- 25ml HNOs3 (68% p/p);
- 950ml H,O (destilada).

Tempo de ataque 25 a 30 segundos.
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Figura 43 - Embutidora Citopress — 1

Fonte: Struers (2017)

Figura 44 - Lixamento Metprep 4 — PH 6 e Dispensador de fluido AD — 5, ambos da marca
Allied

Fonte: Allied (2017)

Como parte seguinte do procedimento experimental, uma nova analise metalogréafica foi
efetuada da regido ao redor do rebite buscando visualizar os grdos na regido de fronteira entre

o prendedor e a chapa metalica.
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Tentou-se efetuar o0 mesmo procedimento descrito neste sub topico, porém durante o
processo de lixamento houve o arrancamento da amostra do baquelite. A altura da cabeca do
rebite mostrou-se muito grande para remové-la por lixamento.

Uma nova proposta de remocéo da cabeca do prendedor foi testada e se mostrou eficaz.
O corpo de prova foi preso a uma morsa juntamente com um retalho de chapa de maior
rigidez para dar estabilidade a vibragdo durante o processo de remoc¢éo da cabeca do rebite,
foi utilizado uma chapa de aluminio 7075 de 8 mm. Efetuou-se previamente um furo de 10
mm no retalho para acomodar a contra cabeca do prendedor.

Com o CDP montado na morsa e a contra cabeca do rebite centralizada no furo do
retalho utilizou-se uma broca de 2,5mm de didmetro e efetuou-se um pequeno furo no centro
da cabeca do prendedor. A profundidade do furo ndo foi controlada. O procedimento foi
executado de acordo com a experiéncia do operador que auxiliou na execucéo.

O pré furo de 2,5mm foi alargado para 3,3mm e em seguida para 4,1mm da mesma
forma descrita no paragrafo anterior, até que a cabeca do rebite se soltou da chapa de aluminio
deixando apenas o corpo do rebite preso no CDP.

A regido ao redor do furo foi recortada com uma tesoura para metais e esta amostra foi

enviada para o laboratdrio de analises materialograficas. Figura 45.

Figura 45 - Analise Metalografica Efetuada na Regido ao Redor do Rebite

Fonte: Autoria propria.

No sub topico a seguir estdo evidenciados os resultados do célculo do tamanho médio

do gréo.
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4.6 CALCULO DO TAMANHO MEDIO DE GRAO

Com o resultado da materialografia do material calculou-se o tamanho médio de gréo de
duas amostras, pec¢a 2 (condigdo TO) e peca 8 (condigédo T3).

O célculo foi efetuado de acordo com a norma ASTM E112. A seguir sdo apresentadas
as equacoes:

Q =2 Log;, (1/100) (1)

Onde:
K = ampliacdo do microscopio;

Q = fator de corre¢do da ampliacéo.

N = 200 )

Onde:
na = tamanho de gréo aparente;

N = numero de gréo presente na amostra.

n=na+Q 3)

Onde:

n = tamanho de gréo.

Seguindo a norma ASTM E11 a contagem dos grdos na borda da imagem foi dividida
por dois, independentemente do tamanho, e os ‘“centrais” foram contados como um grao
inteiro.

O valor final calculado foi arrendado, também seguindo a norma.
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4.7 ANALISE DE MICRO DUREZA

Com o intuito de comparar a dureza entre amostras de tratamentos térmicos diferentes
foi realizada uma analise de micro dureza na regido da face das amostras nimero 1 (TO com
direcdo de grdo transversal a laminagdo), 2 (TO com direcdo de grdo no sentido de
laminacdo), 7 (T3 com direcdo de gréo no sentido de laminagédo) e 8 (T3 com direcdo de grdo
no sentido de laminacao).

Também foi analisada a microdureza conforme norma ASTM E384-11 nos sentidos

longitudinal e ortogonal a direcéo de grdo de cada amostra.

Figura 46 - Esquema da Amostra para a Medicdo de Micro Dureza

@ Medicdo de micro dureza
Fonte: Autoria propria.

Foram medidos 10 pontos de dureza a partir do furo com distancia de ~0,4mm entre as
endentacdes.

As amostras sdo mostradas na Figura 47.
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Figura 47 - Amostras Preparadas para a Medi¢éo de Micro Dureza

Fonte: Autoria propria.

A analise de micro dureza foi efetuada por meio de um Microdurémetro Future Tech —
FV700.
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Figura 48 - Microdurémetro Future Tech — FV700

Fonte: Future Tech, 2017

4.8 INCERTEZA DA MEDICAO

Também foi levado em consideracdo a incerteza do procedimento de medicdo. Segundo

Figueira (2014) a incerteza do sistema de medi¢cdo (ISM) pode ser calculada por:

ISM = +[0,005372 + (L.a.At)?]2 4)
Onde:
ISM = Incerteza do sistema de medicéo;
L = Comprimento nominal do CDP = 680 mm
o = Coeficiente de dilatagio térmica do aluminio = 23,8:10° (°C™?);
At = Variagdo da temperatura ambiente = 1,0°C;

Substituindo-se os valores na equacao (4):

ISM = +[0,005372 + 0,01622]"2 = +0,0171 mm
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5. RESULTADOS E DISCUSSAO

5.1 DADOS INTRODUTORIOS

A Tabela 4 sumariza os resultados do experimento referente a expansdo dos CDPs antes
e apds a cravacdo dos rebites. Os corpos de prova foram agrupados de acordo com seu
tratamento térmico e direcdo de gréo para facilitar a comparacao dos dados.

E apresentada na Tabela 4 a ilustracio esquematica das direcdes da chapa laminada. DL
(direcdo de laminacédo), DT (diregéo transversal a laminacdo) e DS (direcdo da espessura da

chapa) que serdo discutidas no decorrer do texto.

Tabela 4 - Resultados do Experimento Referente a Expansdo dos CDPs Antes e Apés a

Cravacdo dos Rebites

MEDICOES
Grupos Pegas T.Térmico Direcdo de Grao Pré-Rebitagem (mm) Pos-Rebitagem (mm) Diferenca (mm)
1 TO DT 647,687 647,970 0,283
Grupol| 2 TO DT 647,806 648,137 0,331
3 TO DT 648,489 648,802 0,313
4 TO DL 548,040 548,227 0,187
Grupo 2| &5 TO DL 648,315 648,414 0,099
B TO DL 649,467 649,584 0,117
7 T3 DT 640,088 646,300 0,118
Grupo 3| & T3 DT 648,166 648,061 -0,105
g T3 DT 847,590 647,730 0,140
10 T3 DL 649,993 650,028 0,035
Grupod| 11 T3 DL 649,979 650,048 0,069
12 T3 DL 650,537 650,605 0,008

Fonte: Autoria prépria.
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Figura 49 - llustragdo Esquematica das Dire¢es da Chapa Laminada

-

- 100 um
DT DL
Fonte: Adaptado de Slideshare (2012)

5.2 DISCUSSAO

Nota-se que 0s corpos de prova com tratamento térmico na condi¢do TO e com direcao
de gréo transversal ao sentido de laminacdo da chapa (DT), apresentaram uma expansao
significativa, da ordem de 0,3mm. Inclusive o menor valor encontrado para os CDPs nesta
condicdo, peca 1, ainda é maior que o maior valor encontrado para as demais condi¢des, peca
2.

Analisando os resultados dos corpos de prova TO com direcdo DL e os CDPs na
condicdo T3 com direcdo DT, nota-se que a expansdo foi praticamente igual, na ordem de
0,1mm.

Os CDPs de condi¢do T3 com os grdos na dire¢cdo DL tiveram a menor expansdo, na
ordem de centésimos de milimetro. Ainda assim foram considerados validos pois o menor
valor de expansdo medido, peca 11, ainda é quatro vezes maior que a incerteza de medigéo.

Fica claro ao analisar a Tabela 4 que para corpos de prova de mesmo tratamento
térmico, as maiores expansdes ocorreram na direcdo DT das pecas.

Para entender o motivo da expansdo mais acentuada no sentido transversal foram
efetuadas analises metalograficas de topo, plano DL — DT, em todos os copos de prova, onde
foi evidenciado a geometria do grdo e a direcdo de laminagédo das pegas. As Figuras 50, 51, 52
e 53, trazem um exemplo de cada uma das condicdes das pegas, tratamentos T3 e TO, com

grdos transversais e longitudinais.
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As imagens foram tiradas em duas amplia¢cdes diferentes buscando a melhor

visualizagdo dos graos.

Figura 50 - Micrografia no plano DS-DT da peca 1 (condi¢do TO com direcdo de gréo DT).
Ataque com reagente de Keller

Direcao de grao identificada na amostra I

25X
Fonte: Laboratério de Ensaios de Materiais Embraer

Figura 51 - Micrografia no plano DS-DL da peca 2 (condi¢do TO com direcdo de gréo DL).
Ataque com reagente de Keller

Fonte: Laboratério de Ensaios de Materiais Embraer



72

Figura 52 - Micrografia no plano DS-DT da pec¢a 5 (condi¢do T3 com direcdo de gréo DT).

Ataque com reagente de Keller

Direcao de grao identificada na amostra I

25X
Fonte: Laboratério de Ensaios de Materiais Embraer

Figura 53 - Micrografia no plano DS-DL da pec¢a 9 (condi¢do T3 com direcdo de gréo DL).
Ataque com reagente de Keller

Direcao de grao identificada na amostra <€—»

25X

Fonte: Laboratério de Ensaios de Materiais Embraer

As imagens evidenciam que o0s grdos da condicdo TO sdo muito maiores que 0s grdos
da condicdo T3 e, que a condicdo envelhecida apresenta um grdo mais esférico em relagéo a
condigdo TO.

E possivel notar pela caracterizacio microestrutural que ha uma direcio preferencial de
grdo para as duas condicOes, recozida e envelhecida. O alongamento do grédo na direcdo de
laminag&o da chapa é mais acentuado que na direcédo transversal.
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Isso explica os resultados experimentais apresentados na Tabela 4. Como consequéncia
do trabalho mecéanico de lamina¢do os grdos do tratamento térmico TO assumiram uma
geometria mais eliptica correspondente a direcdo DL do que os grdos de condi¢do T3, sendo
assim a variagdo nos sentidos DL-DT da condigdo recozida foi bem maior que a variagdo DL-
DT da condicdo envelhecida. O que ja era esperado, ja que os graos da condicdo T3 sdo mais
arredondados que os da condigéo TO.

Comparando os resultados da Tabela 4 para os dois tratamentos térmicos, constata-se
que a condigéo recozida apresentou uma expansdo bem maior que a condicao envelhecida nos
sentidos longitudinal e transversal de laminacdo, mas apesar da média dos valores da
condicdo TO ser praticamente o dobro da média para condicdo T3, a expansdo dos CDPs na
direcdo DT foi aproximadamente 60% maior que a direcdo DL para os dois tratamentos
térmicos, T3 ~ 60% (DTr3= 1.6 DLt3) ¢ TO =~ 67% (DTrto = 1.67 DLto). A diferenca
percentual € muito pequena, aproximadamente 7%, mostrando que a expansdo diametral
ocorreu de forma constante.

Também € possivel encontrar um valor constante de expansdo analisando as direcoes de
laminacdo separadamente, direcdo DL para as condi¢cbes T3 e TO e direcdo DT para as
mesmas condigdes. A media dos valores da dire¢do DT da condicdo recozida €
aproximadamente o dobro da media da direcdo DT da condicdo envelhecida (excluindo a peca
8). Assim como a meédia dos valores de expansdo da condicdo DL para condicdo TO €
praticamente o dobro da média de expansédo da direcdo DL para a condicdo T3.

O célculo do tamanho de grao (Tabela 4), efetuado de forma representativa em duas
amostras, peca 2 (TO) e peca 8 (T3), mostra que o tamanho médio de grdo da condicao
recozida é aproximadamente 60% maior que a condicdo envelhecida, evidenciando que o
processo de laminacgdo atuou de forma muito mais significativa no CDP de menor propriedade
mecanica (peca 2). Esta constatacdo esta alinhada com os resultados experimentais, os CDPs
com tratamento térmico TO sofreram maior expansao a instalacdo dos rebites que os CDPs
com tratamento térmico T3.

A Tabela 5 apresenta 0s dados principais utilizados para o calculo do tamanho médio de
grdo (4 e N), o valor calculado e valor final, arredondado. E as Figuras 54 e 55 apresentam as

imagens das metalografias utilizadas na contagem de gréo.
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Tabela 5 - Dados Principais para o Célculo do Tamanho Médio de Gréo

Amostra N T. Médio de Grio Calculado T. Médio de Griac ASTM E11
Peca2 100 23 3,25 il
Pecad 500 13 9.86 10

Fonte: Autoria propria

Figura 54 - Amostra pega 2 (2024 TO). Ampliagdo 100X

3 A .. :
Fonte: Laboratério de Ensaios de Materiais Embraer

Figura 55 - Amostra pec¢a 8 (2014 T3). Ampliacdo 500X

S A

T T s
Laboratorio de Ensaios de Materiais Embraer
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A partir dos dados experimentais também foram efetuadas anélises estatisticas, analise

de variancia (ANOVA), com o objetivo de verificar a influéncia da direcdo de grdo em cada

tratamento térmico estudado.

Para a analise foi utilizada uma ANOVA de fator Gnico porque ha apenas uma variavel

a ser estudada para cada tratamento térmico, a direcdo de gréo.

O valor de a utilizado, que ¢ o percentual de erro admitido na anélise, foi o de 0,05, ou

seja, buscou-se a certeza de 95% na andlise.

Foram efetuadas duas analises, uma nos grupos 1 e 2, corpos de prova condicdo TO e,

grupos 3 e 4, corpos de prova condigcdo T3.

Os resultados sé@o apresentados nas Tabelas 6 e 7.

Tabela 6 - Anova Grupos 1 e 2

RESUMO
Grupo Contagem Soma Meédia Varidncia
Grupo 1 3 0,927 0,309 0,000588
Grupo 2 3 0,403 0,134333333 0,002161333
ANOVA
Fonte da variacéo 5Q gl MQ F valor-P F critico
Entre grupos 0,04576 1 0,045762667 33,2900097 0,004479168 7,708647422
Dentro dos grupos 0,0055 4 0,001374667
Total 0,05126 5
Fonte: Autoria prépria
Tabela 7 - Anova Grupos 1 e 2
RESUMO
Grupo Contagem Soma Média Varidncia
Grupo 3 3 0,383 0,127666667 0,000126333
Grupo 4 3 0,172 0,057333333 0,000374333
ANOVA
Fonte da variacdo sa gl MQ F valor-P F critico
Entre grupos 0,00742 1 0,007420167 29,64114514 0,005527033 7,708647422
Dentro dos grupos 0,001 4 0,000250333
Total 0,00842 5

Fonte: Autoria propria
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Nos dois casos é possivel observar que o valor de F, destacado em vermelho, é muito
maior que o valor de F Critico, destacado em amarelo, 0 que mostra que para um mesmo
tratamento térmico a diregdo de grdo tem grande significancia. O valor de P comprova esta
significAncia uma vez que para os dois casos ele é dez vezes menor em ordem de grandeza do

que o valor de a (0,05).

5.4 ANALISE DA INTERACAO REBITE X CHAPA METALICA

Como descrito no topico anterior uma das propostas do estudo foi analisar a regido de
interacdo, fronteira entre o corpo do rebite e a chapa metalica, buscando verificar a geometria
do gréo nesta regiéo.

O procedimento foi aplicado em dois corpos de prova, retirando uma amostra de cada
CDP. As amostras sdo mostradas nas Figuras 56 e 57, pe¢a 2, condi¢do recozida, e peca 8,
condicdo envelhecida.

A direcéo de grdo é indiferente para esta analise.

Figura 56 - Amostra peca 2 (2024 TO). Em destaque a microestrutura do material na regido da

cravacdo Ampliacdo 50X

Fonte: Laboratério de Ensaios de Materiais Embraer
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Figura 57 - Amostra pecga 8 (2024 T3). Em destaque a microestrutura do material na regido da

cravacdo Ampliacdo 50X

Como o processo de remocao da cabeca do prendedor ndo teve um controle efetivo de
profundidade, verificou-se nas duas amostras que a perfuracdo ultrapassou um pouco a
superficie da chapa metalica. Esta diferenca de altura, mais profunda no corpo do rebite,
correspondem a regido escura e circular das Figuras 56 e 57.

A ampliacdo de 50X da materialografia ndo se mostrou adequada para a evidenciar
claramente a geometria do grdo na regido de interface como foi proposto no experimento,
porém outro fato interessante, e inesperado, pode ser observado.

E apresentado nas Figuras 56 e 57 o resultado da analise materialografica de topo (DL —
DT) na regido em que a cabeca do rebite estava acomodada e, pode ser observado uma
“folga” circunferencial ndo concéntrica com a regido escura correspondente ao rebite.

Também é possivel notar nas fotos das duas amostras que a area circunferencial externa
tangenciou a regido do rebite em um determinado ponto e sua maior projecao ocorreu do lado

oposto a esta tangente.
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Esta “folga” circunferencial corresponde a regido de assentamento da cabeca do
prendedor apds a cravagao.

Ficou claro pelas micrografias que tanto a contra cabeca, quanto a cabeca do prendedor
sofrem deformacdo plastica durante o processo de cravagao.

A deformacdo plastica da cabeca era esperada, porém nao de forma assimétrica.

Como descrito no tépico anterior, Metodologia, a instalacdo dos rebites foi efetuada
com uma ferramenta pneumatica denominada galifon, que mantem alinhado o centro das
ferramentas de conformacdo, estampos superior e inferior, e aplica a carga de forma continua
e controlada, entdo o motivo desta deformacdo assimétrica ndo foi identificado em uma
analise prévia.

Tentando identificar o motivo da deformagdo assimétrica da cabega do prendedor
alguns rebites foram removidos dos CDPs, aleatoriamente, para analise da deformacéo
plastica da contra cabeca.

O rebite foi retirado da chapa através da remocdo a cabeca do prendedor pelo
escalonamento de brocas, de 2,5mm ate 4,1mm de diametro e utilizando um retalho de chapa
e uma morsa como apoio. Da mesma forma como explicado anteriormente.

Na Figura 58 sdo mostradas duas contra cabecas de rebites como exemplo, um retirado

do corpo de prova 4 (TO) e outro do corpo de prova 7 (T3).
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Figura 58 - Contra Cabega dos Corpos de Prova 4 (TO) e 7 (T3)

Fonte: Laboratério de Ensaios de Materiais Embraer

Fica evidente na Figura 59 que a contra cabeca do rebite também se deformou de forma
assimétrica.

O interessante € que a deformacdo da contra cabeca ocorreu no lado oposto da
deformacdo da cabeca do prendedor, sugerindo que o rebite rotacione dentro do furo no

momento da cravagdo, como exemplificado na Figura 59.
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Figura 59 - Rotacdo do Rebite dentro do Furo da Chapa

CDP (Chapa)

Fonte: Autoria prépria

Isto provavelmente tenha ocorrido porque a expessura dos corpos de prova eram
pequenas (1,6 mm), ou seja, havia uma pequena area de contato do furo com o corpo do
rebite.

Possivelmente esta “linha” de contato ndo foi suficiente para impedir a rotagao do rebite
dentro do furo.

A soma das expessuras de todas as pecas juntadas (cravadas) € denominado pacote.
Provavelmente para pacotes maiores, com expessuras relativamente grandes, este efeito seja
atenuado ou até anulado.

A analise do processo de cravacao em si ndo é escopo deste trabalho, mas esta hipotese
levanta mais uma possivel influéncia que contribua para o empenamento global dos painéis e

segmentos dos avides.

5.5 ANALISE DA MICRODUREZA

Com o objetivo de avaliar a influéncia do tratamento térmico na expansao dos corpos de
prova, uma analise de dureza Vickers foi efetuada em 4 amostras.

De acordo com os resultados experimentais, Tabela 8, pode ser observado que a
amostras com tratamento térmico T3, amostras 7 e 8, apresentaram uma dureza muito maior

gue as amostras com tratamento térmico TO, 1 e 2, como ja era esperado.
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Tabela 8 - Anélise de Microdureza das Amostras 1, 2, 7 e 8 (HV)

Amostra 1 (HV) Amostra 2 (HV) Amostra 7 (HV) Amostra 8 (HV)
X Y X Y X Y X Y
59,0 60,8 66,5 65,5 142,2 149,7 137.6 1420
57,7 58,7 61,0 59,5 142,2 1427 138,0 140,5
56,8 56,8 61,2 61,6 1411 1427 1421 141,4
57,7 56,5 60,2 60,3 1427 139,8 139,6 139,8
56,7 56,5 62,9 60,3 140,8 140,32 137.9 137.3
56,5 55,5 58,7 57,8 1411 138,9 140,6 138,6
54,2 53,2 58,8 57,9 139,5 137.8 138,7 140,5
57,7 54,5 58,0 58,4 140,0 139,8 140,32 1381
55,0 53,6 57,4 56,7 139,5 139,8 137.8 1374
52,7 53,6 56,5 56,2 142.,6 139,1 135,2 127.3

Fonte: Autoria propria

A coluna X corresponde a dire¢cdo de grdo no sentido de laminacdo e a coluna Y a
direcdo de laminacgéo ortogonal a direcdo de gréo.

Comparando a media dos valores da coluna X da amostra 1 (TO), com a média da
coluna X da amostra 7 (T3), e a média das colunas Y das mesmas amostras, verifica-se que a
dureza da amostra 7 é cerca de 2,5 vezes maior nos dois sentidos.

Fazendo a mesma comparacdo para as amostras 2 (TO) e 8 (T3) verificou-se que a

dureza da amostra 8 é cerca de 2,3 vezes maior nos dois sentidos.

Tabela 9 - Comparacéo de Dureza entre as Amostras 1 e 7 (HV)

Média Amostra 1 (HV) Média Amostra 7 (HV) Dureza (HV)
Coluna X 56,40 141,17 2,51

Coluna Y 55,97 141,06 2,53

Fonte: Autoria prépria

Tabela 10 - Comparacdo de Dureza entre as Amostras 2 e 8 (HV)

Média Amostra 2 (HV) Média Amostra 8 (HV) Dureza (HV)
Coluna X 60,12 138,78 2,31
Coluna Y 59,42 138,29 2,33

Fonte: Autoria propria
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Este resultado se alinha com os dados de expansdo das amostras. A expanséo dos CDPs
de condigdo TO foi o dobro da condi¢do T3 apds a cravagdo nas duas dire¢des de gréo.

Analisando os graficos das medicdes de dureza para cada amostra, Figuras 60, 61, 62 e
63, nota-se que uma maior dureza na regido mais proxima ao furo, em ambas as direcdes de
gréo. Observou-se uma diminui¢do na dureza a medida que a distancia do furo aumentou.

Provavelmente a maior dureza nas vizinhangas do furo se explica pelo encruamento

ocorrido ap6s a cravacao pela expansdo do corpo do rebite.

Figura 60 - Gréafico Medicdo de Dureza da Amostra 1
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Fonte: Autoria prépria
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Figura 61 - Gréafico Medicdo de Dureza da Amostra 2
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Fonte: Autoria propria

Figura 62 - Grafico Medicdo de Dureza da Amostra 7
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Figura 63 - Grafico Medigdo de Dureza da Amostra 8
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6 CONCLUSAO

O objetivo deste trabalho foi estudar um problema real e recorrente da industria

aeronautica, dando continuidade as analises de deformacdo induzida iniciadas em trabalhos

anteriores.

O estudo apresentado aborda a influéncia da anisotropia no efeito de expansdo do

material em diferentes tratamentos térmicos.

De acordo com os dados experimentais é possivel afirmar que:

a)

b)

d)

A anisotropia exerce uma influéncia significativa no fator expansdo, pois o
aumento das propriedades mecénicas na direcdo longitudinal de laminagdo faz com
que as movimentagbes das discordancias sejam dificultadas nesta direcéo,
consequentemente a expansdo diametral no sentido ortogonal ao de laminacao sera
maior.

A expansdo dos CDPs nas direcOes analisadas, ortogonal a direcdo de grdo e no
sentido da direcdo de grdo, ocorreu de forma constante para os dois tratamentos
térmicos analisados (T3 e TO). A deformacgéo plastica na direcdo DT foi 60%
maior que na direcdo DL (DT+3 1o~ 1.6 DL73,10).

O tratamento térmico do material influencia fortemente a expansdo, pois
comparando as direcdes isoladamente para os dois tratamentos térmicos, nota-se
que a condicdo recozida respondeu de maneira muito mais acentuada ao fator
expansdo em numeros absolutos. A expansao foi o dobro na direcéo transversal do
que na longitudinal, DT1o = 2 DTt3 € DL1o = 2 DL7s.

O fator anisotropia do material, bem como o tratamento de endurecimento a ele
aplicado, devem ser levados em consideracdo na analise do processo produtivo.
Estudos anteriores baseados apenas em dados geométricos nem sempre validaram

os dados experimentalmente.
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7. SUGESTAO DE TRABALHOS FUTUROS

O estudo da tensdo induzida pelo processo de rebitagem ainda é muito recente e, a
maioria da literatura é mais voltada a questao de fadiga do que a variagbes geométricas, entéo
é necessario que novos estudos deem continuidade aos trabalhos atuais para que se conheca o
fendbmeno a fundo e modelos matematicos possam ser desenvolvidos visando eliminar ou
atenuar os retrabalhos decorrentes a este fendmeno.

Os préximos passos sugeridos para a continuidade deste trabalho sdo:

I. Aprofundar na analise da deformacdo assimétrica encontrada na cabeca e corpo
do prendedor. Propor uma metodologia de medicdo da geometria do furo do
corpo de prova buscando encontrar as possiveis assimetrias, furo eliptico, e
propor um CDP com varias linhas de cravacdo com diferentes espacamentos
entre elas, para avaliar como a expansdo assimétrica dos furos de uma linha

poderia interferir sobre a outra.

ii. Visualizar a geometria dos grdos nas vizinhancas entre o corpo do rebite e a
parede do furo da chapa para comparacdo com os dados experimentais. Propor
uma metodologia experimental que possibilite a remocdo da cabeca do
prendedor deixando o corpo do rebite na mesma altura da chapa para que a

micrografia dos gréos do rebite também seja considerada.

iii. Analisar como o efeito da expansdo efetuando o experimento com diferentes

tipos de rebite, rebites de aluminio

iv. Avaliar a influéncia da espessura da chapa no comportamento da expansdo do
CDP, utilizando corpos de prova com o mesmo tratamento térmico e diferentes

espessuras.

V. Propor corpos de prova com dupla curvatura para aproximar a condicdo real da
industria e verificar como o efeito da deformacdo induzida ocorre nestas

condicdes.
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