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RESUMO

SOUZA, J.D. Elaboracao de material didatico-instrucional de processos de fabricacao de
material compdsito de matriz polimérica utilizado na indistria aeronautica. 2018. 88 f.
Projeto de Conclusdo de Curso — Curso de Graduacdo em Engenharia Aeronautica,

Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia, MG.

Os materiais compdsitos vém sendo cada vez mais utilizados no setor industrial,
especialmente na fabricacdo de estruturas de diversas aeronaves modernas. A forte demanda
por materiais com elevadas resisténcia e rigidez, e massa especifica reduzida impulsiona a
busca por novas combinacgdes entre o tipo de matriz € o elemento de refor¢o, na tentativa de
constituir um material compdsito que apresente caracteristicas especificas e inerentes a cada
tipo de aplicacdo, além de exibir propriedades mecanicas superiores a dos materiais
convencionais. O desenvolvimento e a aplicacdo dos materiais compdsitos sao abrangentes e
atingem diversos setores, o que torna necessario o conhecimento de suas caracteristicas e
generalidades. Considerando a importancia da utilizacdo de materiais compositos em
aeronaves, este trabalho visa compilar informagdes a respeito dos compdsitos com matriz
polimérica, utilizados na inddstria aeroespacial internacional, e alguns processos de
fabricacdo. O proposito fundamental do presente trabalho € elaborar um material didatico-
instrucional destinado a estudantes, notadamente de Engenharia Aeroniutica, com
informacdes advindas de pesquisas recentes e aplicacdoes da atualidade, principalmente,
porque a industria aerondutica nacional ainda é bem modesta nas utilizacdes compdsitas para
fins estruturais. Acredita-se que esta mostra de aplicagdes coletadas valha para, além de
consolidar aspectos de ensino-aprendizagem no referido contexto, instigar no alunado o
interesse por pesquisas, uma vez que lhe d4 visibilidade dos avancgos tecnoldgicos e lhe
permite visitar, virtualmente, ambientes de producdo de tecnologias de ponta,
expressivamente robotizadas. Constata-se que, para a industria nacional, a utilizacdo de
materiais compdsitos para fins estruturais aeronduticos se trata de um caminho de sentido
unico, pois estes vém ganhando espago crescente internacional, ao longo dos anos, permitindo
ganhos em leveza e inovagdes geométricas, com curvaturas aerodindmicas mais arrojadas e

eficientes, se comparados com 0s materiais convencionais.

Palavras chave: Materiais compositos, processos de fabricacdo, industria aeroespacial.
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ABSTRACT

SOUZA, J.D. Development of a didactic-instructional material about manufacturing processes
of polymer matrix composites used in the aeronautical industry. 2018. 88 f. Term Paper —

Bachelor of Aeronautical Engineering, Federal University of Uberlandia, Uberlandia, MG.

The use of composite materials are ever more common in the industrial sector, especially in
the construction of several structures of modern aircrafts. The high demand for materials with
elevated strength and stiffness and reduced specific mass, drives the search for new
combinations between matrix and reinforcement elements, aiming to build a composite that
presents not only specific and inherent characteristics for each type of application, but also
superior mechanical properties when compared with other conventional materials. The
development and application of composite material are wide, reaching several sectors, which
makes it necessary to know their characteristics and generalities. Considering the how
important is the use of composite materials in aircrafts, this work aims to compile information
about polymer matrix composites, its types and main manufacturing processes, as well as
applications in the international aeronautical industry. The fundamental purpose of this work
is to compose a didactic-instructional material for students, especially Aeronautical
Engineering graduates, with information originated from researches and current applications,
mainly because the national aeronautical industry is modest when it comes to applications of
composite materials in structural components. We believe that the applications sample
collected will be very useful to, not only consolidate the learning and teaching capabilities of
the referred context, but to instigate in the student the interest for research. It is a “one way
street” because certainly the use of composite material in aircrafts structural components will
grow over the years, allowing gains in lightness and geometric innovations, with more daring

and efficient aerodynamic shapes, when compared with conventional materials.

Keywords: Composite materials, manufacturing process, aerospace industry.



viii

LISTA DE FIGURAS

Figura 1— Percentual de materiais compositos utilizados na fabricagao de estruturas de

aeronaves, de acordo com 0 ano de 1aNCaAMENTO. ............coeereirrreeeeeeeeieiiiiirreeeeeeeeeeeirrreeeeeeeeeeeans 2
Figura 2 — Esquema representativo de um material compOsito tiPiCo......c.eevveerveerieerveeieennnnne. 6
Figura 3 — Representacao esquematica das propriedades geométricas da fase dispersa. ........... 7
Figura 4 — Diferentes formas das fibras..........cccceecueeeiiiieiiieeiiieeeeeeeee e 7
Figura 5 — Padrao de deformagao da matriz SOb tragao. .........ceevveerieerieenieeniieeieeieeeee e 9

Figura 6 — Micrografias eletronicas de varredura da regido interfacial de um compdsito que
contém uma matriz polimérica refor¢cada com fibra de vidro. .......c...ccoeceiiniiiiniiiiniiineennn 10
Figura 7 — Comportamento de uma fratura em um composito ceramico, com ligagado
interfacial fraca () € OIte (D)......cooviiiuririiiiieiieeceee et e e e eeetar e e e e e e eennns 11
Figura 8 — Micrografias eletronicas de varredura de um composito de matriz ceramica: (a)
secdo transversal da fibra; (b) distribuicao da fibra na matriz ceramica; (c) alinhamento e
descolamento da fibra; (d) regido interfacial. .........cocceeiiiiiiiiiiiiiii e 12
Figura 9 — Esquema de classificagdo dos COMPOSIOS. ...ccvuverueeriiiriiienieeiieiie et 13
Figura 10 — Representagdo esquematica dos materiais compositos, segundo a fase dispersa.. 15
Figura 11 — Particula dispersa atuando como um obstaculo ao movimento de discordancias. 17
Figura 12 — Exemplos de compdsitos reforcados com particulas: (a) cermento de cobalto

refor¢cado com carbeto de tungsténio; (b) cermento de tungsténio reforcado com particulas de

diOXI1AO € UFANIO. ...ttt 19
Figura 13 — Diferentes tipos de orientagdo das fibras. ........cccccoeceeriieniiniiininiiinicceeecnee 19
Figura 14 — Formato e area relativa da secdo transversal de algumas fibras............cccccecueneee. 20

Figura 15 — Perfil tensdo-posicdo entre o comprimento da fibra e o comprimento critico. .....23
Figura 16 — Representagdo esquematica dos comp0sitos hibridos. ........ccceeveveeerieeinieennieennne. 26
Figura 17 — Padrao de tecelagem: tecido liso (a) e tecido acetinado (b). ......ccccceveveeveieeninennn. 27
Figura 18 — Representacdo esquematica do empilhamento das camadas em um compdsito

JAMINAAO. ..ttt et ettt e ettt s bt et e et e et e b esbb e saeeesanee 29
Figura 19 — Representagdo da interface em compositos laminados. .........ccccceveeniieiieenicnnncen. 30
Figura 20 — Representagdo esquematica de um painel-sanduiche com niicleo de colmeia...... 31
Figura 21 — Representacdo esquematica de painéis-sanduiche com nticleos sélidos e ocos....32

Figura 22 — Tipos de molde: macho € femea..........cccocueveiiiiiiniiiiiiieeceee e 36



ix

Figura 23 — Exemplos tipicos de pré-formas utilizadas na fabricacido de compositos
ESLTULUTAIS. -.eueteeutieetteet ettt e ettt et e bt e st e e bt e e a bt e bt e e ab e e bt e eab e e bt e sab e e bt e embeebeesabeenbeeeabeenbaesaneans 37
Figura 24 — Representagdo esquematica do processo de laminagdo manual...........ccccceeeeneen. 39

Figura 25 — Representacdo esquematica de uma maquina de colocag@o automatizada de fitas.

.................................................................................................................................................. 40
Figura 26 — Processo de colocag@o automatizada de fitas na fabrica¢do da asa da aeronave
ATIDUS ABS50. <ttt et ettt b e bt e bbb b ens 41
Figura 27 — Representagdo esquematica do processo de colocagao automatica de fibra. ........ 42
Figura 28 — Representagao esquematica da maquina de colocagdo automatica de fibra. ........ 43
Figura 29 — Fabricag¢ao de uma se¢do de fuselagem da A380, através do processo de
colocacdo automAtica de fIDTaS. ......cc.uvviiiiiiii e e e e e 44
Figura 30 — Representagdo esquematica do processo de cura em autoclave. ..........ccccceeeeneene 45
Figura 31 — Principio de cura da autoClave. ...........coccueeviieiiieniieiieiecceee e 46

Figura 32 — Processo de cura em autoclave para a fabricacdo da asa de um Boeing 777X. ....46
Figura 33 — Representacdo esquematica do processo de enrolamento filamentar. .................. 48

Figura 34 — Representagdo esquematica dos padrdes de enrolamento circunferencial,

helicoidal € POLAT. .....oeiiiiiiiie ettt ettt e st e et esaaeesaaeeeas 48
Figura 35 — Representacao esquematica do processo de pultrusdo. ........occeeevveevrieennieenninenne 49
Figura 36 — Pecas compdsitas, barras e hastes, fabricadas pelo processo de pultrusao. .......... 50

Figura 37 — Representagdo esquematica do processo de moldagem por transferéncia de resina.

.................................................................................................................................................. 52
Figura 38 — Anteparo de pressao traseira da Airbus A380 fabricado pelo método infusdo de

filme de resina: (a) pré-forma depositada sobre o molde; (b) produto acabado....................... 53
Figura 39— Porcentagens de materiais utilizados em uma série de aeronaves da Boeing. ....... 56
Figura 40 — Porcentagem de materiais utilizados na fabricacdo da Boeing 787. ..................... 57
Figura 41 — Componentes da Boeing 767 fabricados com compOsitos. .........coceevveeueeneenneene 57
Figura 42 — Componentes da Boeing 757 fabricados com compoOsitos..........coceevveevenueenuennnene 58

Figura 43 — Componentes presentes na Boeing 777 que sdo fabricados com compositos....... 58

Figura 44 — Porcentagens de materiais utilizados em uma série de aeronaves da Airbus........ 59
Figura 45 — Aplicagdes dos materiais compositos em uma série de aeronaves da Airbus....... 59
Figura 46 — Componentes presentes na Airbus A-340 fabricados com compésitos. ............... 61

Figura 47 — Componentes presentes na Airbus A380 fabricados com compdsitos.................. 61



Figura 48 — Componentes presentes na Airbus A-380-800 fabricados com compésitos......... 62
Figura 49 — Componentes presentes na Airbus A350XWB fabricados com compésitos. ....... 63
Figura 50 — Componentes fabricados com materiais compositos no Eurofighter. ................... 64

Figura 51 — Algumas pegas compdsitas tipicas em aeronaves militares, como aletas e

componentes da fUSEIAZEIM. .......oovuiiiiiiiiiie et 65
Figura 52 — Componentes presentes no F/A-18 que sao fabricados com compdsitos. ............ 65
Figura 53 — Componentes presentes no EC 135 fabricados com materiais compositos. ......... 67

Figura 54 — Componentes presentes no Tiger que sdo fabricados com materiais compositos. 67



xi

LISTA DE TABELAS

Tabela 1 — Exemplos de materiais utilizados como fase dispersa e algumas de suas
Propriedades MECANICAS. ...cvuveeiriieeriiieeiieeeitee et ee ettt e et e st e e et e e sbeeesibeeesabeeesabeessnbeesnseessseesanne 8
Tabela 2 — Exemplos de materiais utilizados como matriz e algumas de suas propriedades
INECAIICAS ..ttt et et et ettt et ettt et e e e bt e et e e ea b e e st e e eaeeeabeeesbeeabeesabe e bt e eabe e beesabeenbeeeabeenbeesabeenbeeeane 9
Tabela 3 — Exemplos de materiais compdsitos e algumas de suas propriedades mecanicas.... 13

Tabela 4 — Propriedades mecanicas do nanotubo de carbono em compara¢do com materiais

ACT0ESPACIALS tTAdICIONALS. ..eeeuvieeriiieeriieerieeertee et e et e ettt e et e e st e e sabeeesabeeesabeeesaseessseessseesnnes 16
Tabela 5 — Exemplos mais comuns de materiais fibrosos e suas respectivas propriedades.....21
Tabela 6 — Exemplos de sistemas fibra/matriz para os compositos reforcados com fibras......24

Tabela 7 — Processos de fabricagdo de compositos poliméricos e seus respectivos links para
ACESSO A0S VIACOS. 1.ttt ettt ettt ettt ettt ettt eshe e et e b e st e e ae e e aneenbeesaneens 54
Tabela 8 — Componentes de uma série de aeronaves da Boeing que sdo fabricados com
MALETIAIS COMPOSILOS. 1.veeeutieiiiieiiiiieeit e ettt ettt e ettt e ettt e ettt e ettt e eabteesabeeesabeeessbeesenbeesnbeesaneeesanee 56
Tabela 9 — Componentes presentes em uma série de aeronaves da Airbus que sdo fabricados
COM MALETIAIS COMPOSILOS. ..eerurireriiieeriieerieeerteeerteeesiteeetteeeseeessreessseeessseeessseeessseesnsseesnsseesnnns 60
Tabela 10 — Componentes presentes em alguns avides de caca que sao fabricados com
MALETIALS COMPOSIOS. «..eeueriiuiieriieeiieeiteetee st et e e et et e s et e e e et e esbeesneesreeeaneesseesaneesnneeaneesnnesaneens 64
Tabela 11 — Componentes presentes em alguns helicopteros fabricados com materiais

COMIPOSILOS. «veeeuerieenereeriteeetteestteeatteesteeesateeessseeessseeasseeassseesnsseeasssesssssesssseeessseesnsseesnsseesnsseennses 66



SUMARIO

CAPITUL O 1-INTRODUCAO

CAPITUL O 2-OBJETIVOS

Xii

2.1. Objetivo geral

2.2. Objetivos especificos

CAPITUL O 3-PROCEDIMENTO METODOLOGICO

CAPITUL O 4-REVISAO BIBLIOGRAFICA

4.1. Generalidades sobre Materiais Compdsitos

4.1.1. Definicao dos materiais compositos

4.1.2. Constituintes dos materiais compasitos

e & o

4.1.3. A ligacao interfacial

4.2. Classificacao dos Materiais Compésitos

4.2.1. Classificacao de acordo com o tipo de reforco

4.2.1.1. Compésitos reforcados com particulas

4.2.1.2. Compésitos reforcados com fibras

4.2.1.3. Compositos estruturais

4.2.2. Classificacao de acordo com o tipo de matriz

4.2.2.1. Compésitos poliméricos

4.3. Processos de Fabricacao de Materiais Compésitos

4.3.1. Laminac¢io manual

4.3.2. Colocacio de fitas (automatizado)

4.3.3. Colocacao de fibras

4.3.4. Cura em autoclave

4.3.5. Enrolamento filamentar

4.3.6. Pultrusao

4.3.7. Moldagem lQuida ......ccceervereccercssnrcssnnscssnnscssssssssssssssasssons

CAPITUL O 5-APLICABILIDADES DOS PROCESSOS DE FABRICACAO....

CAPITUL O 6 -RESULTADOS E DISCUSSOES
CAPITUL O 7-CONCLUSOES

CAPITUL O 8- REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS




Capitulo 1

INTRODUCAO

Os materiais compdsitos vém sendo amplamente estudados e investigados, a fim de se
adquirir um produto que apresente propriedades mecanicas adequadas a diversas aplicacdes,
na atualidade. Os compdsitos sdo distinguidos dos seus materiais constituintes pela sua
peculiar rigidez e resisténcia, provenientes de uma combinacdo benéfica das propriedades de
seus componentes, denominados fase dispersa e matriz (CALLISTER, RETHWISCH, 2012;
CAMPBELL, 2006). Assim, o material compdsito apresenta um comportamento mecanico
que possibilita sua diversificada utilizacdo em setores industriais, nos quais seus constituintes

isolados podem nao ser eficientes (CAMPBELL, 2006; VENTURA, 2009; GAY, 2015).

Atualmente, os dominios tecnoldgicos nos quais 0s materiais compdsitos sdo comumente
aplicados incluem os setores de transporte, construcdo civil, naval, aeroespacial,
automobilistico e também alguns departamentos da bioengenharia, medicina, biologia e
engenharia quimica (VENTURA, 2009; SHACKELFORD, 2008). No mercado aeroespacial e
de aeronaves, a demanda por novos materiais compdsitos com determinadas caracteristicas é
crescente e permanente, de modo que diversas pesquisas estdo sendo realizadas em busca de
novas combinagdes entre o tipo de matriz e o elemento de reforco, que sejam capazes de
produzir um compoOsito que contenha as caracteristicas necessarias para atender e suprir as
fortes exigéncias deste setor (CALLISTER, RETHWISCH, 2012; VENTURA, 2009;
CAMPBELL, 2006).

Na industria aeroespacial, os materiais compoésitos sdo frequentemente incorporados na
fabricagdo de estruturas de aeronaves, devido a sua elevada resisténcia e rigidez, baixo
coeficiente de expansdo térmica, bom comportamento em fadiga, resisténcia a temperaturas
extremas, a corrosdo e ao desgaste, além de apresentar massa especifica reduzida, e permitir
contornos mais suaves € com curvatura aerodindmica mais eficiente do que os materiais

convencionais disponiveis no mercado (LEITE, 2014; GAY, 2015; SHACKELFORD, 2008).



Por exemplo, os materiais metilicos presentes em fuselagens, portas de trem de aterrissagem e
portas internas de uma aeronave tém sido substituidos por materiais compdsitos, que
possibilitam uma produ¢do em massa, com custo de fabricacdo mais acessivel, devido a sua
melhor flexibilidade de concep¢ao, integracdo de componentes e custos mais baixos de ciclo
de vida do produto (GAY, 2015; CAMPBELL, 2006; SHACKELFORD, 2008). Registra-se
que o percentual de materiais compositos utilizados na fabrica¢do de estruturas de aeronaves

aumentou ao longo dos anos, como apresentado na Figura 1.

Figura 1- Percentual de materiais compositos utilizados na fabricacdo de estruturas de
aeronaves, de acordo com o ano de lancamento.
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Fonte: REN et al. (2017).

Em plena consonancia com os aspectos relevantes supracitados, o presente trabalho corrobora,
com vistas didatico-pedagogicas especificas as aplicagcdes aeroespaciais, com apresentagao
dos tipos e caracteristicas dos materiais compdsitos, com matriz polimérica, de expressivo uso

na industria aerondutica, seus processos de fabricacdo, vantagens e desvantagens.



Capitulo 2

OBJETIVOS

2.1 Objetivo geral

Este trabalho tem como objetivo realizar uma vasta revisdo bibliografica sobre os materiais

compOsitos, no tocante a suas defini¢cOes, processos de fabricacdo e aplicacdes no setor

aeroespacial, visando, compilar informagdes relevantes, a partir de publicacdes de pesquisas

recentes e com levantamento de praticas de processos de fabricacdo utilizando tecnologia de

ponta, colaborando, primordialmente, com o ensino-aprendizagem neste contexto especifico,

de alunos de graduacdo em Engenharia Aeronautica.

2. 2 Objetivos especificos

Os objetivos especificos incluem:

IL.

I1I.

IV.

VL

VIL

VIIL

Apresentar a definicdo e os constituintes dos diversos tipos de materiais compdsitos.
Abordar a classificacdo deste material, levando-se em consideracdo o elemento de
refor¢o ou o tipo de matriz.

Definir as caracteristicas do material compdsito, levando-se em consideracdo o
elemento de reforco.

Definir as caracteristicas do material compdsito, levando-se em consideragdo o tipo de
matriz escolhida.

Apresentar os principais beneficios da utilizagdo dos materiais compositos.

Elucidar e ilustrar exemplos dos processos de fabricagdo dos compositos.

Comparar as propriedades dos compoésitos com outros materiais, tais como metais,
polimeros e ceramicos.

Demonstrar as diversas aplicagdes dos materiais compdsitos em estruturas de

aecronaves.



Capitulo 3

PROCEDIMENTO METODOLOGICO

O presente trabalho estd fundamentalmente respaldado por pesquisa bibliogrifica com o
maior registro que o aluno pode realizar, ao longo do seu desenvolvimento, valendo-se de
fontes literarias impressas ou digitais, como livros e artigos publicados em periddicos

nacionais e internacionais; bem como videos disponiveis na internet.

A busca primeira dos artigos cientificos foi realizada em periddicos indexados em bases de
dados, tais como Web of Science, ScienceDirect e SciELO. Os descritores utilizados durante a
pesquisa foram: “compdsitos”, “fase dispersa”, ‘“fase matriz”, “fibra”, “compositos

29 ¢¢

poliméricos”, “compoésitos metalicos

29 ¢¢

compositos ceramicos” e “estruturas de aecronaves”. A
consulta foi realizada manualmente seguindo como critérios de inclusdo: livros e artigos
disponibilizados na integra e que foram publicados no periodo de 2000 a 2018, tanto em

lingua inglesa quanto portuguesa.

ApOs a busca inicial na base de dados, realizou-se a selecdo dos artigos cientificos contendo
informacdes relevantes sobre o tema em estudo. Todos os artigos selecionados por meio da
estratégia de busca foram avaliados por meio da andlise dos titulos e resumos; posteriormente
realizou-se a leitura do material, a fim de selecionar os elementos presentes nos textos, e que
merecessem destaque, sendo entdo exibidos na forma de exemplo das aplicacOes dos materiais
compositos. Depois de efetuar a leitura dos livros e artigos selecionados, todas as informagdes
que foram julgadas pertinentes foram reunidas, sistematizadas, esquematizadas e inseridas no
presente manuscrito. A busca por recursos audiovisuais contendo informacdes relevantes aos
processos de fabricacdo de materiais compositos foi realizada através de plataformas de

compartilhamento de videos.



Capitulo 4

REVISAO BIBLIOGRAFICA

Atualmente, os materiais compdsitos tém sido utilizados em diversos dominios tecnoldgicos,
tais como o setor aeroespacial, submarino, transporte e bioengenharia, dentre os quais se
destaca a fabricacdo de estruturas de diversas aeronaves modernas. Na industria aeroespacial,
0 interesse por novos materiais estruturais com determinadas caracteristicas é cada vez maior,
especialmente a busca por compdsitos que sejam rigidos e de massa especifica reduzida, além
de apresentarem maior resisténcia a corrosdo, abrasio e ao impacto (CALLISTER,

RETHWISCH, 2012; VENTURA, 2009; GAY, 2015).
4. 1 Generalidades sobre materiais compdsitos

O desenvolvimento e a aplicacdo dos materiais compdsitos sdo abrangentes e atingem
diversos setores, de modo que se torna necessario o conhecimento de seus principais
constituintes, bem como a sua definicdo e as classificacOes mais utilizadas. As caracteristicas

e generalidades referentes aos materiais compositos serdo abordadas a seguir.
4.1.1. Definicao dos materiais compésitos

O termo compdsito € empregado para designar um determinado material, que € proveniente
da combinacdo de dois ou mais materiais que visa a produ¢ao de um material final com peso
reduzido, menor densidade e um maior desempenho em relagdo aos materiais homogéneos
convencionais (VENTURA, 2009; MEGSON, 2007; CHAWLA, 2012; SHACKELFORD,
2008).

O material compoésito possui uma caracteristica heterogénea, sendo formado por uma fase
dispersa que posteriormente ¢ incorporada por uma fase continua, denominada matriz. Assim,

os materiais compositos sao produzidos a partir da combinagdo sinérgica entre a fase dispersa



e a matriz, sendo o mais utilizado, aquele constituido por um refor¢o de fibra embutido numa

matriz polimérica (CHAWLA, 2012; SHACKELFORD, 2008).

A Figura 2 ilustra um esquema representativo de um material compdsito tipico, no qual fibras
de alta resisténcia estdo inseridas em uma matriz. Em um material compdsito, cada fase exibe
uma caracteristica particular, sendo de suma importancia a presenca de uma interface nitida e
distinta separando estas fases, que devem ser quimicamente diferentes (CALLISTER,

RETHWISCH, 2012).

Figura 2 — Esquema representativo de um material composito tipico.
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Fonte: autoria propria.

4.1.2. Constituintes dos materiais compdsitos

A fase dispersa € composta por fibras ou particulas que sdo denominadas elementos de
refor¢o, enquanto a matriz pode ser de origem ceramica, metalica ou polimérica. A geometria
da fase dispersa compreende o formato, o tamanho, a distribuicao e a orientagdo das fibras ou

particulas, como mostra a Figura 3 (CHAWLA, 2012; CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

As fibras sdo constituidas por vérios filamentos que possuem entre 5 ¢ 15 um de diametro; e
os tipos mais comuns sdo vidro, aramida ou kevlar, carbono, boro e carbeto de silicio. Durante
a fabricacdo do compdsito, as fibras podem ser injetadas no momento da moldagem da peca
(fibra descontinua ou curta) ou ainda cortadas apds a fabricacdo da peca (fibra continua ou
longa), tais como filamentos alongados ou tecidos. As fibras descontinuas ou curtas possuem
comprimentos de alguns centimetros ou fragdes de milimetros como, por exemplo, os feltros,
as mantas e as fibras curtas que sdo usados no processo de fabricacdo de moldagem por

injecdo (CALLISTER, RETHWISCH, 2012).



Figura 3 — Representacio esquematica das propriedades geométricas da fase dispersa.
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Fonte: autoria propria.

A Figura 4 ilustra as diferentes formas e tipos de alinhamento das fibras. De um modo geral,

as fibras conferem ao material compdsito suas caracteristicas mecénicas, tais como rigidez e

resisténcia a ruptura (MEGSON, 2007; GAY, 2015).

Figura 4 — Diferentes formas das fibras.
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Fonte: autoria prépria.



A Tabela 1 ilustra alguns exemplos de materiais comumente utilizados como fase dispersa e
suas respectivas propriedades mecanicas. As fibras podem ser definidas quanto a sua
orientacdo, tendo-se as fibras unidirecionais (orientadas segundo uma mesma direcdo),
bidimensionais (orientadas em duas direcdes ortogonais), tridimensionais (orientadas em trés

dimensdes) ou ainda orientadas aleatoriamente (MEGSON, 2007; GAY, 2015).

Tabela 1 — Exemplos de materiais utilizados como fase dispersa e algumas de suas
propriedades mecanicas.

Alongamento
Grupo Fase E LRT percegntual na
dispersa [MPa (ksi)] [MPa (ksi)]
falha
Vidro-C 69x10° (10x10°) 3.100 (450) 45
Fibra de vidro Vidro-E 72,4x10° (10,5%10°) 3.400 (500) 4.8
Vidro-S 85,5%10° (12,4x10%) 4.800 (700) 5,6
C (grafite) 340-38()><1§)3 2.200-2.400 ]
Fibra de cerimica (49-55x107) (320-350)
SiC 430%x10° (62x10°%) 2.400 (350) -
Whiskers de ceramica AlLO; 430x10° (62x10% 21x10° -
(3.000)
Fibra de polimero kevlar 131x10° (19x10°%) 3.800 (550) 2,8
Filamento metalico Boro 410x10° (60x10%) 3.400 (500) -

Fonte: SHACKELFORD (2008).

A matriz é responsavel por manter o arranjo geométrico das fibras e por transmitir as cargas
entre as fibras, atuantes sobre o componente estrutural em compdsito, impedindo que as fibras
se dobrem por compressdo, por exemplo; além disso, a matriz protege as fibras contra a
abrasio e aumenta a resisténcia ao calor, a umidade e ao cisalhamento interlaminar

(MEGSON, 2007; GAY, 2015; CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

A Tabela 2 ilustra alguns exemplos de materiais comumente utilizados como matriz e suas

propriedades mecanicas.



Tabela 2 — Exemplos de materiais utilizados como matriz e algumas de suas propriedades
mecanicas.

Classe Exemplo E LRT Resisténcia a flexao
[MPa (ksi)] [MPa (ksi)] [MPa (ksi)]
Polimero Ep6xi 6.900 (1.000) 69 (10)
Poliéster 6.900 (1.000) 28 (4)
Al 69x10° (10x10°) 76 (11)
Metal 3 3
Cu 115x10° (17x10°%) 170 (25)
Ceramica ALO; - - 550 (30)
SiC - - 500 (73)

Fonte: SHACKELFORD (2008).

4.1.3. Ligacao interfacial

A ligacdo entre a fibra e a matriz € concebida durante a etapa de fabricagdo do compésito,
conferindo ao material resultante um desempenho mecénico intermediério, ou seja, superior
ao da matriz, e inferior ao das fibras. Isto ocorre devido a formac¢do de uma regido interfacial.
Assim, as propriedades finais do material compdsito dependem das propriedades individuais
de cada um de seus componentes e da geometria da fase dispersa, sendo de suma importancia
a compatibilidade interfacial entre os materiais presentes na mistura (MEGSON, 2007; GAY,
2015). A ligacdo interfacial entre a fibra e a matriz cessa na ponta da fibra, deformando a
matriz naquela regido, como ilustra a Figura 5, ou seja, a matriz ndo € capaz de transmitir a
carga até a extremidade da fibra (CALLISTER, RETHWISCH, 2012). E importante ressaltar
que as propriedades mecanicas do compdsito dependem da direcdo da carga, ou seja, o

composito possui uma caracteristica anisotropica (GAY, 2015).

Figura 5 — Padrio de deformacdo da matriz sob tracao.
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Fonte: autoria propria.




10

Em compositos com matriz polimérica ou metalica € importante que a ligacdo interfacial entre
a fibra e a matriz seja forte, a fim de fortalecer o material e assegurar que a transferéncia de
carga entre a matriz e as fibras seja efetiva (JESSON, WATTS, 2012; SHACKELFORD,
2008).

A Figura 6 ilustra duas micrografias eletronicas de varredura da regido interfacial de um
compdsito que contém uma matriz polimérica reforcada com fibra de vidro, na qual é possivel
observar uma ligacdo interfacial fraca entre a matriz e a fibra (Figura 6a), e uma ligacdo

interfacial forte entre a fibra de vidro e a matriz polimérica (Figura 6b).

Figura 6 — Micrografias eletronicas de varredura da regido interfacial de um compdsito que

contém uma matriz polimérica refor¢cada com fibra de vidro.

(a) ligacdo interfacial fraca (b) ligacao interfacial forte

Fonte: SHACKELFORD (2008).

Se a ligacdo entre a fibra e a matriz deixar de existir, a fibra pode facilmente deslizar para fora
da matriz e, consequentemente, o comportamento do material podera ser inferior a cada um de
seus componentes (CALLISTER, RETHWISCH, 2012). Para garantir uma ligacio aceitavel
entre a matriz e a fibra é necessario controlar a resisténcia interfacial através do tratamento da
superficie, de alteragdes na composi¢cdo quimica e com ajustes de temperatura (JESSON,
WATTS, 2012; SHACKELFORD, 2008). Por exemplo, no caso de um compdsito preparado
com fibras de carbono e resinas epdxi, € realizado um tratamento quimico na superficie do
material, visando maximizar a forca da ligacdo entre a fibra e a matriz, favorecendo a

transferéncia de carga (CAMPBELL, 2006).
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No entanto, se a matriz do compdsito for de origem ceramica, a finalidade é obter uma liga¢ao
interfacial fraca entre a fibra e matriz, pois o objetivo ndo € fortalecer a matriz ceramica, mas
sim endurecé-la, uma vez que este tipo de matriz é extremamente fragil (CHAWLA, 2012;

CAMPBELL, 2006).

Em compdsitos com matriz cerimica, a natureza da ligacdo interfacial é importante para
favorecer os mecanismos de dissipacdo de energia ou tenacificacdo, que sdo responsaveis pelo
aumento da resisténcia mecanica do material. Caso ocorra uma fratura na matriz ceramica,
uma ligagdo interfacial fraca favorece a integridade da fibra, permitindo que o compdsito
mantenha alguma resisténcia em funcdo dos mecanismos de dissipacdo de energia da fratura,
tais como deflexdo da trinca (crack deflection) e descolamento (pull out) da fibra
(FRIEDRICHA, WANG, 2016). No entanto, uma ligacdo interfacial forte torna as fibras
susceptiveis a propagacao das trincas durante a fratura da matriz (CAMPBELL, 2006; GAY,
2015).

A Figura 7 ilustra o comportamento de uma fratura em um compodsito com matriz ceramica.
Inicialmente, tem-se uma trinca na matriz que vai se aproximando de uma fibra. Se a ligacao
matriz-fibra for fraca, a trinca € desviada ao longo da regido interfacial (Figura 7a), mas se a

ligacdo for forte, ocorre a propagacao da trinca (Figura 7b) (FRIEDRICHA, WANG, 2016).

Figura 7 — Comportamento de uma fratura em um compdsito ceramico, com ligacdo

interfacial fraca (a) e forte (b).

- .(a) - =
(b)

Fonte: autoria propria.
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A Figura 8 ilustra uma sequéncia com quatro micrografias eletronicas de varredura, nas quais
€ possivel observar: (a) a secdo transversal da fibra; (b) a distribuicdo da fibra na matriz
cerimica; (c) o alinhamento e descolamento da fibra; (d) a regido interfacial (FRANCHIN et

al., 2018).

Figura 8 — Micrografias eletronicas de varredura de um compoésito de matriz ceramica: (a)
secdo transversal da fibra; (b) distribuicdo da fibra na matriz ceramica; (c) alinhamento e

descolamento da fibra; (d) regido interfacial.

50 pm

Legenda: (1) buracos de ar; (2) fibras de carbono; (3) buracos de ar deixados pelas fibras que foram

arrancadas durante a fratura; (4) extracdo da fibra; (5) regido interfacial entre matriz e a fibra.

Fonte: FRANCHIN et al. (2018).

De acordo com a selecdo do material a ser utilizado, tanto na matriz quanto no elemento de
refor¢o, o composito produzido apresentard propriedades mecanicas especificas. Assim, os
compositos estdo enfrentando demandas novas, pois diversas possibilidades de combinacio
dos materiais estdo sendo testadas em busca de melhor desempenho dos componentes
estruturais e das caracteristicas mecanicas, além de contribuir com a produ¢do em massa a um

custo mais acessivel (MEGSON, 2007; GAY, 2015).

4. 2 Classificacdo dos materiais compdsitos

Os materiais compositos podem ser classificados de acordo com o tipo e a orientacdo do
elemento de refor¢o, como mostra a Figura 9; ou, ainda, com base no tipo de matriz utilizada,
resultando em compdsitos poliméricos, ceramicos ou metdlicos (CALLISTER,
RETHWISCH, 2012; CAMPBELL, 2006). Dentre as trés categorias, ilustradas na Figura 9,
tem-se que os materiais reforcados com fibras representam a classe de compdsitos mais

relevantes e com maior taxa de produgdo, uma vez que a inser¢io das fibras contribui com
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baixa densidade, alta resisténcia mecanica e também com o elevado mddulo de elasticidade

(GAY, 2015; SHACKELFORD, 2008; CHAWLA, 2012).

Figura 9 — Esquema de classificagdo dos compositos.
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Fonte: autoria propria.
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Cabe ressaltar que no setor aeronautico, o processo de selecdo dos materiais compositos

envolve fatores importantes como, por exemplo, temperatura, umidade, tensdo, compressao,

flexdo, fadiga, fluéncia e tor¢do. A Tabela 3 ilustra alguns exemplos de materiais compdsitos

e suas principais propriedades mecanicas (SHACKELFORD, 2008).

Tabela 3 — Exemplos de materiais compdsitos e algumas de suas propriedades mecanicas.

Classe E LRT Resisténcia a
[MPa (ksi)] [MPa (ksi)] | flexdo [MPa (ksi)]

Matriz de polimero

Vidro-E (73,3% vol.) em ep6xi (carregamento 56x10° 1.640 (238) -

paralelo de fibras continuas) (8,1x10%)

Whiskers de Al,0O3 (14% vol.) em ep6xi 41x10° 779 (113) -
(6x10%)

C (67% vol.) em epdxi (carregamento paralelo) 221x10° 1.206 (175) -
(32x10%)

Kevlar (82% vol.) em epdxi (carregamento 86x10° 1.517 (220) -

paralelo) (12x10%)

B (70% vol.) em epéxi (carregamento paralelo | 210-280x10° | 1.400-2.100 -

de filamentos continuos) (30-40x10%) | (200-300)
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Tabela 4 (continuagdo) — Exemplos de materiais compositos e algumas de suas propriedades
mecanicas.

Matriz metalica

ALO; (10% vol.) em aluminio reforcado por | - 330 (48) -

dispersao

W (50% vol.) em cobre (carregamento paralelo 260x10° 1.100 (160) -

de filamentos continuos) (38><103)

Particulas de W (50% vol.) em Cobre 190x10° 380 (55) -
(27x10%)

Matriz ceramica

Whiskers de SiC em Al,O4 - - 800 (116)

Fibras de SiC em SiC - - 750 (109)

Fonte: SHACKELFORD (2008).

4.2.1. Classificacao de acordo com o tipo de reforco

No esquema de classificacdo, que considera o tipo e a orientacdo do elemento de reforco,
existem trés divisdes principais, que sdo denominadas como compositos reforcados com
particulas, compdsitos reforcados com fibras e compdsitos estruturais. Mais especificamente,
tem-se que nos compd@sitos reforcados com particulas a fase dispersa é composta por varias
particulas com dimensdes semelhantes que se encontram espalhadas em quaisquer dire¢oes,

como mostra a Figura 10 (CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

Ja nos compdsitos reforcados com fibra, a fase dispersa exibe a geometria de uma fibra, ou
seja, existe uma razdo elevada entre o comprimento e o didmetro, como ilustra a Figura 10.
No entanto, para os compdsitos estruturais tem-se uma combinacdo de diferentes materiais,
que podem ser do tipo homogéneo e do tipo compdsito, levando a formagao de laminados ou

folhas, como ilustrado na Figura 10 (CALLISTER, RETHWISCH, 2012).
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Figura 10 — Representa¢do esquemaética dos materiais compositos, segundo a fase dispersa.
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Fonte: autoria propria.

Os compositos reforcados com particulas por dispersdo e os compoOsitos reforcados com fibra
curta também podem ser denominados nanocompositos, dependendo das dimensdes dos
elementos de reforco. Em um nanocompésito, o elemento de reforco, que pode ser uma
particula dispersa ou fibra curta, apresenta dimensdes nanométricas que variam de 1 a 100 nm

(JOSHI, CHATTERIEE, 2016; BAUR, SILVERMAN, 2007).

Nos nanocompdsitos, ocorrem interacdes a nivel atdmico ou molecular entre a carga e a
matriz na regido interfacial, o que contribui para o aumento da resisténcia do material. Nos
demais compdsitos o aumento da resisténcia € proveniente da transferéncia de carga parcial da

matriz para a fase dispersa (JOSHI, CHATTERIJEE, 2016; BAUR, SILVERMAN, 2007).

As particulas ou fibras com dimensdes nanométricas fornecem um alto nivel de reforco
controlando as propriedades fisico-mecanicas dos compdsitos formados (BAUR,
SILVERMAN, 2007). O exemplo mais relevante é a nanoparticula de carbono,

disponibilizada na forma de nanotubos de carbono e folhas de grafenos, que apresentam
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elevada resisténcia mecanica e alta propor¢do de aspecto, sendo bastante utilizadas para
controlar as propriedades mecanicas, térmicas e elétricas da matriz polimérica (JOSHI,

CHATTERIEE, 2016; BAUR, SILVERMAN, 2007).

A combinacdo desses nanomateriais com matrizes poliméricas tornou-se uma pratica comum
na pesquisa e desenvolvimento de materiais nanocompositos que possam ser utilizados na
fabricagdo de constituintes aeroespaciais. A Tabela 4 ilustra as propriedades mecanicas do
nanotubo de carbono em comparacdo com materiais aeroespaciais tradicionais, exibindo
interessantes vantagens ao substituir os materiais convencionais (BAUR, SILVERMAN,

2007).

Tabela 5 — Propriedades mecanicas do nanotubo de carbono em comparagdo com materiais
aeroespaciais tradicionais.

Material Densidade | Tensao Moédulo de | Condutividade | Resistividade | Razéio
(g/cm3) suportada | elasticidade | térmica elétrica resisténcia/
(GPa) (GPa) (W/mK) (nQcm) massa
normalizada

Nanotubo 1,4 65 1000 6000 30-100 225

de carbono

Fibra de | 2,2 4 550 70 800 9

carbono

Compésito | 1,6 2,1 152 30 2000 7

de carbono

Titanio 4,5 0,9 103 12 127 1

Aluminio 2,7 0,5 69 180 4,3 1

Fonte: BAUR, SILVERMAN (2007).

4.2.1.1. Compésitos reforcados com particulas

Nos compositos refor¢ados com particulas, a fase dispersa € constituida por particulas com
dimensdes aproximadamente iguais que se encontram espalhadas em quaisquer direcdes e que
podem apresentar uma morfologia regular ou irregular. Os compositos reforcados com
particulas apresentam duas subdivisdes (compdsitos com particulas grandes e compdsitos
reforcados por dispersdo), classificadas de acordo com o mecanismo de reforco ou de

aumento de resisténcia (CALLISTER, RETHWISCH, 2012).
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Os compdsitos refor¢cados com particulas grandes podem ser produzidos utilizando materiais
poliméricos, metélicos ou ceramicos, enquanto que nos refor¢cados por dispersdo, a fase
dispersa que pode ser metalica ou ndo metalica € utilizada para aumentar a resisténcia dos
metais e das ligas metdlicas, além de favorecer o endurecimento do material (CALLISTER,

RETHWISCH, 2012).

Nos compdsitos reforcados com particulas grandes, a fase dispersa (particula) apresenta um
diametro de varios micrometros e corresponde a mais de 25% do volume total do material; e,
na maioria dos casos, essa taxa varia entre 60% e 90% (SHACKELFORD, 2008).
Geralmente, neste tipo de compdsito a particula apresenta maior rigidez e dureza em relagdo a
matriz, de modo que o movimento da matriz na vizinhanca de cada particula é restringido

(CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

Ja nos compdsitos refor¢ados por dispersdo, as particulas sdo menores e apresentam, em geral,
um diametro que varia entre 10 nm e 100 nm e correspondem a menos de 15% do volume
total do material. Estas pequenas particulas, em geral 6xidos, encontram-se espalhadas na
matriz metélica e atuam impedindo ou dificultando o movimento das discordancias. Isso
acontece porque a particula dispersa gera um campo de tensdo na rede cristalina, o que
provoca um obstdculo ao movimento de discordancias, como revela a Figura 11

(SHACKELFORD, 2008).

Figura 11 — Particula dispersa atuando como um obstaculo ao movimento de discordancias.

——

Dire¢do do movimento tentativo da discordancia

Fonte: SHACKELFORD (2008).

Quando surgem obstaculos ao movimento de discordancia, ocorre o endurecimento por

solucdo sdlida das ligas, ou seja, a deformacgao plastica € restringida e a solucdo solida é
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formada. A deformacdo plastica limitada favorece os limites de escoamento e de resisténcia a
tracdo, assim, o endurecimento, ou aumento da resisténcia, ocorre porque a regido elastica é
estendida, produzindo um limite de escoamento maior. Por exemplo, o limite de resisténcia a
tracdo do aluminio aumenta em até quatro vezes se uma dispersao de Al,O3 (10% do volume
total) for incorporada no material (SHACKELFORD, 2008; CALLISTER, RETHWISCH,
2012).

Nos compdsitos reforcados com particulas grandes, o comportamento da interagdo entre a
matriz e a particula pode ser descrito adequadamente utilizando o modelo da mecanica do
continuo e quanto mais forte for esta interagdo, maior serd o grau de reforco ou de melhoria

nas propriedades mecanicas do material (CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

Ja no caso do compdésito refor¢cado por dispersdo, a interagdo entre a matriz e a particula
acontece em nivel atdbmico ou molecular, e ainda contribui para o aumento da resisténcia do
material. Destaca-se que as propriedades mecanicas deste tipo de compoésito também sdo
influenciadas positivamente pelo aumento do teor das particulas, sendo que a relacdo entre o
modulo de elasticidade e a fracdo volumétrica de cada fase € expressa pelas equacdes da regra

da mistura (CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

Um exemplo de composito reforcado com particula grande € o cermento que apresenta uma
matriz metalica e uma fase dispersa composta por materiais ceramicos. A Figura 12(a) ilustra
a fotomicrografia do carbeto cimentado, um cermento muito comum que € composto por
cobalto (matriz) e carbeto de tungsténio (particula). Este material € muito utilizado como
ferramenta de corte e como seus componentes sdo refratarios, este composito pode suportar
elevadas temperaturas inerentes a processos de usinagem. Os elastdmeros e os plasticos
também sdo frequentemente reforcados com particulas (SHACKELFORD, 2008;
CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

Um exemplo de cermento relevante ao setor aeroespacial € mostrado na Figura 12(b), na qual
€ possivel observar a micrografia eletronica de varredura de um compdsito contendo
particulas esféricas de di6xido de uranio espalhadas em uma matriz de tungsténio. Este tipo de
cermento apresenta uma potencial aplicacdo como combustivel nuclear em missdes de

tripulag@o ou carga para o espaco (TUCKER et al., 2015).
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Figura 12 — Exemplos de compdsitos reforcados com particulas: (a) cermento de cobalto
refor¢cado com carbeto de tungsténio; (b) cermento de tungsténio reforcado com particulas de

dioxido de uranio.

(b)
Fonte: (a) CALLISTER, RETHWISCH (2012); (b) TUCKER et al. (2015).

4.2.1.2. Compositos reforcados com fibras
Durante a etapa de fabricacdo de um compdsito reforcado com fibra, ocorre a montagem e o
reforco das fibras que podem assumir as formas unidimensional, bidimensional ou

tridimensional, como ilustra a Figura 13 (GAY, 2015).

Figura 13 — Diferentes tipos de orientacdo das fibras.

fibras unidirecionais fibras bidimensionais fibras tridimensionais
(orientadas em uma mesma (orientadas em duas (orientadas em trés
direcdo) direcoes ortogonais) dimensoes)

Fonte: autoria propria.
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Nesse tipo de compdsito, a fibra pode ser subclassificada em trés categorias, de acordo com o
seu comprimento, assim tém-se os whiskers (ou uisqueres), os arames (fios) e as fibras
propriamente ditas (CALLISTER, RETHWISCH, 2012). A Figura 14 apresenta o formato e a

area relativa da secdo transversal de algumas fibras.

Figura 14 — Formato e area relativa da secdo transversal de algumas fibras.

Uisqueres muito
finos, tipo la, com
diametro de 1 micron
ooao

Substrato do filamento X
o Microquartzo

QO Fios de Taylor
Fios ultrafinos
(feixe estirado)

D Fibras de carbono

O Fibras de nitreto de boro

Fibras depositadas a vapor
(por exemplo, B, B4C, SiC e TiB,)
Didametro = 130 micra

i :Q Uisqueres

Legenda O

[ Fibra continua i 3 e
. . Fibras de vidro e téxteis,
[ Fibra descontinua S :
diametro ~ 10 micra

1 micron

Fios finos (diametro estirado = 25 micra)
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Fonte: SHACKELFORD (2008).

Os whiskers apresentam uma resisténcia elevada, pois sdo materiais monocristalinos
extremamente finos, que apresentam a razdo comprimento-didmetro muito elevada,
constituindo um material livre de defeitos. Os exemplos mais comuns incluem whiskers
fabricados com grafite, carbeto de silicio, nitreto de silicio e 6xido de aluminio

(SHACKELFORD, 2008; CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

Os arames apresentam didmetro relativamente grande e s@o utilizados, por exemplo, nas
carcacas de foguetes que sdo produzidos por enrolamento filamentar. Os exemplos mais
comuns incluem o aco, molibdénio e tungsténio (SHACKELFORD, 2008; CALLISTER,
RETHWISCH, 2012).



21

Ja as fibras apresentam didmetro pequeno e podem ser produzidas com materiais amorfos ou

policristalinos. Os exemplos mais comuns incluem as fibras fabricadas a partir de polimeros

ou ceramica, tais como aramidas poliméricas, vidro, carbono, boro, 6xido de aluminio e

carbeto de silicio (CALLISTER, RETHWISCH, 2012; SHACKELFORD, 2008). A Tabela 5

ilustra os exemplos mais comuns de materiais fibrosos e suas respectivas propriedades.

Tabela 6 — Exemplos mais comuns de materiais fibrosos e suas respectivas propriedades.

Resisténcia Médulo de Médulo
. Massa LRT , . . p
Material especifica [GPa (10°psi)] especifica elasticidade especifico
P P (GPa) [GPa (10°psi)] (GPa)
Whiskers
Grafite 2,2 20 (3) 9,1 700 (100) 318
Nitreto de
3,2 5-7 (0,75-1,0) 1,56-2,2 350-380 (50-55) 109-118
Silicio
700-1500 (100-
ALOs 4,0 10-20 (1-3) 2,5-5,0 175-375
220)
SiC 3,2 20 (3) 6,25 480 (70) 150
Fibras
ALOs 3,95 1,38 (0,2) 0,35 379 (55) 96
Aramida 3,6-4,1(0,525-
1,44 2,5-2,85 131 (19) 91
(kevlar 49) 0,600)
1,5-4,8 (0,22- 228-724 (32-
Carbono 1,78-2,15 0,70-2,70 106-407
0,70) 100)
Vidro-E 2,58 3,45 (0,5) 1,34 72,5 (10,5) 28,1
Boro 2,57 3,6 (0,52) 1,40 400 (60) 156
SiC 3,0 3,9 (0,57) 1,30 400 (60) 133
Arames
metdlicos
Aco de alta
) ) 7,9 2,39 (0,35) 0,30 210 (30) 26,6
resisténcia
Molibdénio 10,2 2,2 (0,32) 0,22 324 (47) 31,8
Tungsténio 19,3 2,89 (0,42) 0,15 407 (59) 21,1

Fonte: CALLISTER, RETHWISCH (2012).
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Antes da formacdo do reforco, as fibras s@o submetidas a um tratamento de superficie ou
dimensionamento para melhorar a adesdo das fibras a matriz e para diminuir a abrasdo das
mesmas (GAY, 2015). Para os compdsitos refor¢cados com fibras, a ligacdo entre a matriz e
fibra deve ser moderada (GAY, 2015). Se a ligacdo for forte, a transferéncia de carga da
matriz para as fibras € eficiente, conferindo uma boa resisténcia mecanica ao composito,
porém este material torna-se fragil, ficando sujeito a propagacdo de fraturas na matriz. Se a
ligacdo interfacial for fraca, a transferéncia de carga da matriz para as fibras é menos
eficiente, conferindo uma baixa resisténcia mecanica ao compdsito, porém em caso de fratura
da matriz, a quantidade de energia absorvida € maior, devida aos mecanismos de dissipacdo
de energia durante o processo de descolamento da fibra (GAY, 2015). Assim, o material
composito resultante da combinagdo da fibra reforcada com a matriz € influenciado pelas

propor¢oes do reforco e da matriz, pela forma do reforco e pelos processos de fabricacdo

(GAY, 2015).

Como mencionado anteriormente, a fibras podem ser classificadas como continuas ou
descontinuas, dependendo do comprimento e, consequentemente os compositos reforcados
com estas fibras também adquirem esta classificacdo. Esta subclassificacdo é importante, pois
a interface entre a fibra e a matriz € de suma importancia para a transferéncia da carga,
principalmente quando € aplicada uma tensdao no conjunto (CHAWLA, 2012; CALLISTER,
RETHWISCH, 2012).

Desta forma, € necessario que a fibra apresente um comprimento minimo (critico) para que
exista um aumento efetivo da resisténcia e um enrijecimento do produto final. A Figura 15
ilustra o perfil tensdo-posicdo quando o comprimento da fibra / €: (a) igual ao comprimento
critico /.; (b) maior que o comprimento critico; e (c) menor que o comprimento critico, para
um compdsito refor¢cado com fibras que esta submetido a uma tensao de tracdo igual ao limite
de resisténcia a tragio da fibra gf. No caso dos compésitos contendo fibra de vidro ou

carbono, esse comprimento critico € da ordem de 1 nm (CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

No setor aeroespacial, a utilizagdo dos materiais compositos refor¢cados com fibras aumenta a
cada dia, devido a sua elevada resisténcia especifica e rigidez, bem como sua capacidade de
moldar e adaptar para produzir configuragdes estruturais aerodinamicamente mais eficientes

quando comparado com os materiais mais convencionais (SOUTIS, 2005). Como o material
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compdsito reforcado com fibra apresenta uma massa especifica reduzida em relagdo aos
materiais tradicionais € comum a reducdo no consumo de combustivel € 0o aumento no
desempenho aerodinamico das aeronaves. Desta forma, materiais compdsitos reforcados com
fibras apresentam diversas aplicacdes desde a fuselagem de aeronaves (militares e civis) até
aplicacdes mais exoticas como em veiculos aéreos nado tripulados (UAVs) e langadores
espaciais e satélites (SOUTIS, 2005). A Tabela 6 ilustra alguns sistemas fibra/matriz para os

compositos refor¢cados com fibras.

Figura 15 — Perfil tensdo-posicao entre o comprimento da fibra e o comprimento critico.
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Fonte: CALLISTER, RETHWISCH (2012).

Assim, tem-se que as caracteristicas mecanicas do composito reforcado com fibras dependem
das propriedades das fibras, bem como da carga aplicada e distribuida pelo material
(CALLISTER, RETHWISCH, 2012; CHAWLA, 2012). Por exemplo, os compoésitos
refor¢cados com fibras descontinuas e alinhadas podem apresentar modulos de elasticidade e
limites de resisténcia a tracdo que sdo aproximadamente e respectivamente 90% e 50%,

quando comparados com compodsitos reforcados com fibras continuas. J4 os compdsitos
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reforcados com fibras descontinuas aleatdrias apresentam propriedades mecanicas mais

isotropicas, e sdo aproximadamente um quinto mais eficientes na transferéncia de carga do

que os compdsitos refor¢cados com fibras continuas (CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

Tabela 7 — Exemplos de sistemas fibra/matriz para os compdsitos reforcados com fibras.

Classe

Fibra/matriz

Matriz polimérica

Para-aramida (kevlar)/ep6xi

Para-aramida (kevlar)/poliéster

C (grafite)/epoxi

C (grafite)/ poliéster

C (grafite)/ poliéter-éter-cetona (PEEK)

C (grafite)/ sulfeto de polifenileno (PPS)

Matriz metalica

B/Al

C/Al

Al,O3/Al

A1203/ Mg

SiC/Al

SiC/Ti (ligas)

Matriz ceramica

Nb/MoSi,

C/C

C/SiC

SiC/ALO3

SiC/SiC

SiC/Si3Ny4

SiC/Li-Al-silicato (vidroceramica)

Fonte: SHACKELFORD (2008).

Como o principal papel das fibras é fornecer resisténcia e rigidez ao compdsito, deve-se ter

um equilibrio de propriedades mecanicas, pois as fibras de alta resisténcia sdo frageis e

possuem um comportamento linear em relagdo a tensdo-deformagdo e baixa tensdo de ruptura.

A fibra de carbono contém a melhor combinacdo de propriedades, mas também € a mais

onerosa quando comparada com a fibra de vidro ou aramida. Assim, devido a relagdo
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custo/beneficio, as fibras de vidro sdo o reforco mais utilizado, pois exibem um bom
equilibrio de propriedades mecanicas e possuem baixo custo, resultando em um material com

alta densidade, baixo moddulo, boa resisténcia a corrosio e de facil manuseio (CAMPBELL,

2006).

A fibra de vidro "estrutural" (ou S-2) foi desenvolvida para suprir a necessidade de uma fibra
de maior resisténcia para a fabrica¢do de vasos de pressao enrolados em filamentos e carcacas
de motor de foguete. Este tipo de fibra tem densidade, desempenho e custo intermedidrios

entre o vidro convencional e o carbono (CAMPBELL, 2006).

A fibra de carbono € estruturalmente eficiente e exibe excelente resisténcia a fadiga, baixa
densidade, baixo coeficiente de expansio térmica, baixa resisténcia ao impacto, além de ser
fragil. Como esta fibra se encontra disponivel em uma ampla gama de forg¢a e rigidez, sendo
que as forcas variam de 300 a 1000 ksi e os mddulos alternam entre 30 e 145 ksi, torna-se
necessario classifica-las como fibras de alta resisténcia com modulo intermediario ou modulo
alto (CAMPBELL, 2006). A fibra de aramida (por exemplo, Kevlar) é uma fibra orgéanica que
tem baixa densidade e € extremamente resistente, exibindo excelente tolerancia a danos, mas

tem um desempenho ruim a compressao (CAMPBELL, 2006).

Os materiais reforcados com dois ou mais tipos de fibras sdo denominados compoOsitos
hibridos. A utiliza¢do de dois tipos de fibra visa aproveitar as propriedades ou recursos de
cada tipo de reforco, resultando em um design mais flexivel. Os exemplos mais comuns sao
fibras de vidro/carbono, vidro/aramida e aramida/carbono. Hibridos podem estar presentes em
uma unica camada, em duas camadas alternadas ou em éreas selecionadas. O processo de
hibridizacdo em é&reas selecionadas é geralmente feito para fortalecer ou endurecer uma

determinada parte do material (SAFRI et al., 2017; CAMPBELL, 2006).

Os compositos hibridos podem ser classificados em trés categorias dependendo da
distribuicdo (continua ou descontinua) de cada fibra presente no sistema. A Figura 16 ilustra
estas trés categorias que sdo denominadas: (a) hibridos interlaminares, na qual a hibridacdo é
alcancada pelo empilhamento de diferentes camadas em um laminado; (b) hibridos

intralaminares, onde diferentes fios sdo paralelamente misturados ou costurados dentro das
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camadas; (c) hibridos misturados, onde os diferentes tipos de fibras estdo intimamente

misturados (YU et al., 2015).

Figura 16 — Representacio esquematica dos compositos hibridos.
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Fonte: YU et al. (2015).

A maioria das fibras é comercialmente disponibilizada na forma de tecido mas, em alguns
casos, € muito dificil tecer as fibras com alto médulo de rigidez, devido a sua fragilidade. A
fabricagdo do tecido apresenta algumas vantagens, como por exemplo, a capacidade de atingir

altos volumes de fibra, drapeabilidade do tecido e eficiéncia estrutural (CAMPBELL, 2006).

Ja uma desvantagem deste tipo de fabricacdo € o surgimento das pregas que introduzem uma
deformacao no abastecimento da fibra durante a tecelagem. Para minimizar os danos causados
na fibra, geralmente adiciona-se um acabamento que seja compativel com a selecdo da matriz,
com o intuito de auxiliar no processo de tecelagem. Normalmente, os tecidos sdo mais
maledveis do que os materiais costurados, no entanto, um padrao de tecelagem especifico
afetard a capacidade de manuseio, as propriedades estruturais e a sua drapeabilidade, ou seja,

capacidade de adquirir dobras e ondulacdes de entrelacamento entre as fibras (CAMPBELL,
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2006). Existem muitos padrdes de tecelagem e a Figura 17 ilustra os dois exemplos mais

comuns.

Figura 17 — Padrao de tecelagem: tecido liso (a) e tecido acetinado (b).
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Fonte: CAMPBELL (2006).

O tecido liso apresenta boa estabilidade e resisténcia a distor¢do, enquanto os tecidos
acetinados apresentam maior drapeabilidade e possuem propriedades mecanicas maiores,
devido a menor crimpagem da fibra, ou seja, a capacidade da fibra adquirir € manter o

formato (enrugado) ap6s a compressao (CAMPBELL, 2006).

Um material costurado consiste de fibras unidirecionais orientadas em uma direcdo especifica
que posteriormente sdo costuradas formando um tecido (ou uma malha) multidirecional. As
vantagens de um design costurado incluem segundo Campbell (2006):

e capacidade de incorporar orientagdes fora do eixo a medida que o tecido é removido
do rolo, ou seja, ndo € necessario realizar o corte fora do eixo reduzindo, assim, as
taxas de descarte;

e custos de mao de obra reduzidos, pois serd necessaria uma menor quantidade de folhas
a serem cortadas e manuseadas;

e a orientacdo da camada permanece intacta durante o manuseio, pelo fato dos fios de

costura estarem orientados segundo o €ixo Zz.

Uma desvantagem ¢é a dificuldade com relacdo a disponibilidade, uma vez que conjuntos
especificos de camadas costuradas sd@o adaptados a selecdo de fibra, ao volume de fibra e aos

requisitos de costura, que sao solicitados por cada cliente (CAMPBELL, 2006).
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4.2.1.3. Compésitos estruturais

Os compdsitos estruturais sao constituidos por combinagdes de diferentes materiais, sendo
que seus constituintes podem ser do tipo homogéneo e do tipo compositos, de modo que as
propriedades do compdsito estrutural dependem intrinsecamente das propriedades dos seus
constituintes € do arranjo geométrico dos seus elementos estruturais. Os exemplos mais
comuns de compdsitos estruturais s@o os laminados e os painéis-sanduiche (CALLISTER,

RETHWISCH, 2012).

Os compositos laminados sdo constituidos por laminas ou painéis bidimensionais que
possuem uma direcdo preferencial com elevada resisténcia (CALLISTER, RETHWISCH,
2012). Os comp6sitos reforcados com fibras continuas frequentemente aparecem na forma de
laminados, pois cada lamina € constituida pelo empilhamento de varias camadas ort6étropas
unidirecionais, lembrando que os compdsitos refor¢cados com fibras continuas sdo ortotropos

ao longo da dire¢do das fibras (BRUYNEEL, 2008; KREJA, 2011).

Se o empilhamento das 1aminas ocorrer em uma tnica dire¢do, serd produzido um laminado
unidirecional, extremamente resistente na direco de alinhamento da fibra, mas muito fraco na
direcdo de 90° em relacdo ao alinhamento da fibra, uma vez que a carga transportada pela
matriz polimérica é muito mais fraca. Devido a estas caracteristicas, o laminado unidirecional
€ considerado instavel (KREJA, 2011; CAMPBELL, 2006). No entanto, o empilhamento das
laminas pode ser realizado em diferentes dire¢cdes com o intuito de melhorar a resisténcia nas

demais direcdes (KREJA, 2011; CAMPBELL, 2006).

Como a orientagdo das fibras impacta diretamente as propriedades mecanicas, parece 10gico
orientar o maior nimero possivel de camadas na direcdo do carregamento, mas na maioria das
vezes € necessario equilibrar a capacidade de transporte de carga em diferentes direcoes,
sendo a combinacdo em camadas com orientacdo de fibras a 0, +45, —45 e 90 graus a mais

utilizada para aumentar o suporte da carga (CAMPBELL, 2006).

A Figura 18 ilustra a representacdo esquemditica de um laminado unidirecional e de um
laminado multidirecional, no qual as camadas sdao empilhadas, de forma que a direcdo de

elevada resisténcia varie de 0, +45, —45 e 90 graus, na medida em que as camadas sucessivas
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vao sendo depositadas. Em seguida estas camadas sdo unidas umas as outras, produzindo um
material com resisténcia relativamente elevada na direcdo de alinhamento da fibra

(CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

Figura 18 — Representacdo esquematica do empilhamento das camadas em um compdsito
laminado.
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Fonte: autoria propria.

Nos laminados, as interfaces sdo distintas entre si, como mostra a Figura 19, sendo possivel
conservar as propriedades quimicas e fisicas da matriz e da fibra (CALLISTER,

RETHWISCH, 2012).

Nos compdsitos laminados, uma boa regido de interface (Figura 19) € aquela na qual toda a
extensdo superficial da fibra é efetivamente impregnada pela matriz, garantindo um melhor

desempenho mecanico do produto acabado (RATNA, 2009).
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Figura 19 — Representagdo da interface em compdsitos laminados.
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Fonte: RATNA (2009).

Os compdsitos laminados sdo usualmente fabricados a partir de fibras com elevado valor de
modulo de rigidez, tais como fibras de grafite, vidro ou boro que sdo incorporadas em uma
matriz polimérica, geralmente epdxi ou poliamida (KOIDE et al., 2013). A fabricagdo de um
laminado envolve um grande nimero de parametros, tais como a orienta¢do das fibras, a
espessura das camadas e a sequéncia de empilhamento. Além disso, a densidade do material

também esta relacionada com a topologia das estruturas compdsitas (KOIDE et al., 2013).

As caracteristicas desejaveis em um projeto de otimizacdo de compdsito laminado incluem:
peso estrutural, rigidez, forca absorvida pela camada, frequéncia natural e tolerancia a danos.
Se necessério outro elemento de refor¢co pode ser adicionado, na tentativa de se obterem as
propriedades desejadas, de forma que o compdsito formado serd um laminado hibrido
(CALLISTER, RETHWISCH, 2012). Por exemplo, as nanoparticulas podem ser adicionadas
aos materiais compdsitos poliméricos reforcados com fibra, a fim de melhorar o desempenho
do material, tendo como caracteristica o0 aumento de resisténcia ao cisalhamento interlaminar,

a tenacidade a fratura e a energia da fratura (CICCO et al., 2017).

Os painéis-sanduiche sdo materiais compOsitos estruturais constituidos por duas laminas
finas, localizadas nas partes externas do material que posteriormente sdo unidas ao ntcleo, ou

material de enchimento interior, através de um adesivo, como ilustra a Figura 20.



31

Figura 20 — Representacdo esquemaética de um painel-sanduiche com nicleo de colmeia.
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Fonte: CALLISTER, RETHWISCH (2012).

Este material foi desenvolvido para apresentar resisténcia e rigidez melhoradas, bem como
densidade especifica reduzida, bom isolamento térmico, durabilidade em ambientes
agressivos, e multiplas possibilidades de escolha de constituintes (CALLISTER,
RETHWISCH, 2012; ALMEIDA et al., 2011). As laminas externas sdo responsaveis por
conferir elevada rigidez e resisténcia, contribuindo para aumentar as resisténcias a tensoes de
tracdo e de compressdo. As laminas externas sdo preparadas a partir de materiais rigidos e
resistentes, enquanto o nicleo, que pode ser homogéneo ou nao é fabricado com material com
baixos valores de densidade, resisténcia e rigidez (CALLISTER, RETHWISCH, 2012;
ALMEIDA et al., 2011).

Os materiais tipicamente utilizados no nicleo podem ser divididos em trés categorias:
espumas poliméricas rigidas, madeira balsa e colmeias. A Figura 21 ilustra a representacdo
esquematica de painéis-sanduiche com nucleos sdlidos e ocos. O nucleo € responsavel por
fornecer suporte continuo para as faces externas e deve apresentar espessura e resisténcia
adequadas para conferir elevada rigidez ao cisalhamento e para suportar as tensdes de
cisalhamento transversais, respectivamente (CALLISTER, RETHWISCH, 2012; ALMEIDA
etal.,2011).



32

7

O nucleo de colmeia € composto por folhas finas que apresentam o formato de células
hexagonais interligadas, no qual os eixos estdo perpendicularmente orientados em relacdo ao
plano das faces. Nos painéis-sanduiche com nucleos em colmeia, a resisténcia e a rigidez do
composito dependem do tamanho da célula, da espessura das paredes da célula e do material
com o qual o nicleo é fabricado. No setor aeroespacial, os painéis-sanduiche sdo vastamente
utilizados na fabricacio das asas, fuselagem e revestimento vertical da aeronave

(CALLISTER, RETHWISCH, 2012; ALTENBACH et al., 2018).

Figura 21 — Representa¢cdo esquemadtica de painéis-sanduiche com nicleos sélidos e ocos.
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Fonte: ALTENBACH et al. (2018).

4.2.2. Classificacao de acordo com o tipo de matriz

Os materiais compdsitos também podem ser classificados de acordo com o tipo de matriz
utilizada em sua fabricacdo. Assim t€m-se os compdsitos poliméricos, os compdsitos
ceramicos e os compdsitos metalicos (CALLISTER, RETHWISCH, 2012; CAMPBELL,
2000).
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4.2.2.1. Compositos poliméricos

Os compdsitos poliméricos sdo materiais nos quais a matriz selecionada é um polimero que
pode ser do tipo termorrigido ou termopldstico. As matrizes poliméricas apresentam
propriedades mecanicas vantajosas relativas a temperatura ambiente, baixo peso, facilidade no
processo de fabricacdo e custo reduzido, além disso, este tipo de matriz é facilmente

processado a baixa temperatura, evitando problemas associados com a degradacio do refor¢o

(CALLISTER, RETHWISCH, 2012; CAMPBELL, 2006).

Uma matriz polimérica tipica normalmente apresenta resisténcia a tracdo de 5-10 ksi,
enquanto uma fibra de alta resisténcia exibe valores iguais ou superiores a 500 ksi. A tensdo
longitudinal e as cargas de compressdo sdo transportadas pelas fibras, enquanto a matriz
distribui as cargas entre as fibras promovendo a estabilidade e impedindo a dobra das mesmas
durante a compressdo. A matriz é também a principal transportadora de carga para o
cisalhamento interlaminar e a tensdo transversal. Na busca de melhorar a capacidade de
transferéncia de carga da fibra para a matriz é conveniente impregnar a fibra com uma resina,
que devido a sua baixa viscosidade aumenta a aderéncia fibra/resina promovendo ligacdes
quimicas e/ou mecanicas que facilitam o transporte das cargas entre a fibra e a matriz

(CAMPBELL, 2006).

As resinas mais usadas sdo poliésteres, ésteres de vinila, epoxis, bismaleimidas, poliimidas e
fendlicos. As resinas termorrigidas consistem na associacdo de uma resina e um agente de
cura compativel, que quando misturados formam um liquido de baixa viscosidade que
provoca a cura, devido ao calor gerado internamente (exotérmicos) ou ao calor aplicado

externamente (CAMPBELL, 2006).

As resinas termorrigidas sdo resistentes a solventes e produtos quimicos, sendo amplamente
utilizadas na fabricacdo de compositos de alto desempenho. Por outro lado, as resinas
termoplasticas apresentam elevada viscosidade e ndo reticulam durante o aquecimento. No
inicio do processo essas resinas ja reagiram totalmente, mas ao aquecer a uma determinada
temperatura elas amaciam ou derretem, podendo ser reprocessadas diversas vezes. Vale
ressaltar que, ao selecionar um sistema de resina, € necessario atentar a temperatura de servigo

para producdo da peca e a temperatura de transi¢do vitrea (7,) da matriz polimérica, pois
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resinas diferentes absorvem a umidade em taxas diferentes, e os niveis de saturagdo podem

variar (CAMPBELL, 2006).

H4 uma grande diversidade de materiais que podem ser usados para a fabricacdo de
compdsitos. As fibras podem ser continuas ou descontinuas. Elas podem ser orientadas ou
desorientadas (arranjo aleatério). Elas podem também ser fornecidas como fibras secas ou
pré-impregnadas com resina polimérica (prepreg). Os materiais pré-impregnados
termorrigidos continuos estdo disponiveis no mercado em muitas combinagdes de fibras e
matrizes. Um prepreg é uma forma de fibra que tem uma quantidade pré-determinada de
resina ndo curada impregnada na fibra. Este material é fabricado através da colimagdo de
varias mechas de fibras continuas que sdo depositadas entre as folhas do papel de suporte e do
papel desmoldante, previamente revestido com resina. Posteriormente, as mechas sdo
prensadas, com o auxilio de rolos aquecidos e a resina € espalhada uniformemente formando
um filme. Em seguida, o prepreg produzido € embalado e comercializado na forma de bobinas

(CALLISTER, RETHWISCH, 2012; CAMPBELL, 2006).

Fios pré-impregnados sdo geralmente utilizados em processos automatizados, como
enrolamento filamentar e colocagdo automaética de fita, enquanto fita unidirecional e tecidos
prepreg sao usados em processos de laminacdo manual (CALLISTER, RETHWISCH, 2012;
CAMPBELL, 2006).

As fitas pré-impregnadas unidirecionais oferecem melhor desempenho do que os tecidos pré-
impregnados, devido a auséncia de crimpagem e a habilidade de se adaptar facilmente as
formas, mas os tecidos pré-impregnados oferecem drapeabilidade. Os pré-impregnados sao
fornecidos com uma resina liquida (conteido de resina pré-impregnada aproximadamente
igual ao teor final de resina) ou excesso de resina (contetido de resina pré-impregnada maior
que o teor final de resina). Dependendo da matriz, a resina em excesso flui através das
camadas, removendo o ar aprisionado sendo, posteriormente removida pelas camadas de
sangramento, que determinam o teor final da resina. Ja no caso da resina liquida, nenhuma
remog¢ao € necessaria, uma vez que os volumes de fibra e resina sdo facilmente controlados

(CAMPBELL, 2006).
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Existem diversos tipos de processos utilizados para a fabricacdo de compositos, sendo que os
materiais e a técnica envolvida em cada processo correspondem ao tipo de matriz e a fase
dispersa selecionada. Embora a selecdo de fibras geralmente domine as propriedades
mecanicas dos compositos, a selecdo da matriz também pode influenciar na performance do
material composito. A sele¢do do tipo de fibra (ou particula) e matriz a serem utilizadas,
depende, fundamentalmente, da aplicagdo final do compdsito, ou seja, das caracteristicas
mecanicas desejadas para o produto acabado. Assim, os processos de fabricagdo sdo inimeros
e dependem das dimensdes, forma, qualidade e taxa de producdo do material desejado. A
seguir serdo abordados alguns processos de fabricacdo utilizados para compdsitos contendo

matriz polimérica (CAMPBELL, 2006).

4. 3 Processos de fabricacio de materiais compdsitos

O processo de fabricacdo a ser utilizado na producdo de um material compdsito pode ser
manual ou automatizado, sendo que a escolha do método mais adequado € determinada pelo
tipo de matriz. Existem diversos tipos de processos para a fabricacdo de compOsitos
poliméricos, sendo que os mais utilizados para a fabricagdo de compositos de alto
desempenho no setor aeroespacial sdo: por corte automatizado das camadas; por agrupamento
ou laminacdo manual das camadas; e por cura em autoclave. Outros processos incluem a
colocagdo automadtica de fitas, enrolamento filamentar, colocacdo de fibras, moldagem liquida

e pultrusdao (CAMPBELL, 2006).

Alguns processos de fabricacdo tém em comum a utilizacdo de uma ferramenta de cura,
denominada molde, que pode ser fabricado com metal, polimero, madeira ou até mesmo com
gesso (GAY, 2015). O molde tem como objetivo transferir o calor e a pressdao da autoclave,
no decorrer da etapa de cura, produzindo uma peca com dimensdes altamente precisas. Esta
ferramenta tem elevado custo e deve ser projetada e fabricada corretamente, com base em

conhecimentos prévios, a fim de se evitarem modificacdes ou a sua substituicao (GAY, 2015).

A escolha do material adequado para a producdo do molde deve ser feita de acordo com a
configuragdo (ou complexidade) e a quantidade de pecas a serem fabricadas, garantindo uma
maior durabilidade do molde (GAY, 2015). Em geral, os moldes fabricados com polimeros

reforcados podem ser usados para temperaturas baixas a intermedidrias; os fabricados com
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metais sdo empregados para temperaturas baixas a altas, e os que utilizam grafites ou

ceramicas sdo ideais para temperaturas muito altas (CAMPBELL, 2006).

Para a cura em autoclave, os moldes sdo geralmente feitos de aco ou aluminio, mas outros
materiais como carbono/epdxi, carbono/bismaleimida e ligas de ferro-niquel (comercialmente
conhecidas como invar e Nilo) também podem ser utilizadas. Como o aluminio e o ago
expandem com taxas maiores do que carbono/epoxi, durante a etapa de cura € necessario
corrigir o seu tamanho, ou compensar as diferengas da expansdo térmica, evitando problemas,
como por exemplo, tamanho incorreto da peca, laminados rachados e danificados

(CAMPBELL, 2006).

Uma vez definidas as superficies interna e externa do molde (Figura 22) tem-se que a
superficie externa da linha de molde produz uma pega com um acabamento superficial
extremamente suave e com maior facilidade de agrupamento das camadas, enquanto a
superficie interna da linha de molde fornece um melhor ajuste com redugdo das lacunas e

reparos (CAMPBELL, 2006).

Figura 22 — Tipos de molde: macho e fémea.

molde macho molde fémea

Fonte: CAMPBELL (2006).

Em alguns processos de fabricacio, destaca-se o emprego de uma pré-forma (Figura 23), que
consiste de um reforco fibroso (fibra seca, continua e orientada) ndo impregnado e pré-
moldado, que estd pronto para uso. A pré-forma € produzida em um modelo de forma, um
mandril ou em uma ferramenta, antes de ser colocada no molde da peca composita; além
disso, a pré-forma € normalmente utilizada com uma geometria pré-definida e adequada ao
processamento da peca compdsita. O formato da pré-forma € muito semelhante a
configuragdo final da peca e sua utilizacdo reduz significativamente os custos de mao de obra

e a quantidade de material de descarte (CAMPBELL, 2006).
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A pré-forma pode ser produzida a partir de fios, fitas unidirecionais, processos de tecelagem e
ainda por tecidos que foram cortados ou costurados. A utiliza¢do das pré-formas possibilita
ainda, como vantagem, a reducdo de desgaste na fibra, melhor tolerancia a danos, e permite
que as orientacdes das fibras sejam fixadas em locais desejados. As desvantagens incluem
altos custos para a producdo da pré-forma, flexibilidade limitada, maiores cuidados com a
compatibilidade do aglutinante com a matriz e preocupagdes com a molhabilidade e a
aderéncia da fibra para pecas mais complexas (CAMPBELL, 2006; PARDINI, 2000). A
Figura 23 ilustra alguns exemplos de pré-formas utilizadas na fabricacdo de compositos

estruturais.

Figura 23 — Exemplos tipicos de pré-formas utilizadas na fabricacdo de compdsitos
estruturais.
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Fonte: PARDINI (2000).

4.3.1. Laminacio manual

O processo de laminacdo manual (do inglés, hand lay up) é realizado em molde aberto, que
pode ser macho ou fémea, onde sdo colocadas as camadas de fibras impregnadas com resina e
acelerador. Antes de iniciar a laminacdo, o molde deve ser limpo e revestido com um agente
liquido desmoldante ou coberto com um filme de liberacao, para facilitar a desmoldagem da
peca. Em seguida, o gel coat pigmentado ou transparente pode ser aplicado na superficie do

molde, contribuindo para o bom acabamento da peca. Em geral, a lamina¢do ou agrupamento
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manual de camadas € realizado usando uma fita pré-impregnada com 24 polegadas de largura

(GAY, 2015; CAMPBELL, 2006).

Inicialmente, as camadas sdo pré-cortadas utilizando processos manuais ou automatizados,
dependendo do nimero de pecas a ser fabricado e, posteriormente, essas camadas sdo
aglomeradas em pacote. Atualmente, os cortes automatizados produzem materiais com 48 a
60 polegadas de largura e sdo ripidos e vantajosos, pois produzem cortes de alta qualidade e
podem ser programados off-line, maximizando o uso do material. Os processos de corte das
camadas sdo normalmente acompanhados pelo sistema automatizado de rotulacdo, que sdo
responsaveis por inserir no papel de liberagdo do prepreg uma etiqueta contendo o nimero da
peca e o numero de identificacdo das camadas, facilitando as etapas de classificacdo e

montagem destas (GAY, 2015; CAMPBELL, 2006).

Ap06s o revestimento do molde, o papel de liberacdo da camada é removido e em seguida as
camadas sdo posicionadas e coladas no molde, respeitando-se o local e a orientacdo
especificados pelo projeto. As camadas sdo sucessivamente aplicadas até atingir a espessura
necesséria, sendo recomendado ndo ultrapassar a aplicacdo de trés camadas consecutivas de
manta, devido ao risco de empenamento da peca, queima do gel coat e esbranquicamento da

fibra (GAY, 2015; CAMPBELL, 20006).

A etapa de compacta¢do das camadas € feita usando um rolo ou pincel que expulsa as bolhas
de ar. A etapa de endurecimento por resina depende da quantidade de acelerador utilizado e
da temperatura, e pode durar de alguns minutos a algumas horas. A Figura 24 ilustra a
representacao esquematica do processo de laminacao manual. Este processo demanda mao de
obra volumosa e qualificada, mas pode ser o método mais econdmico, se as pecas forem
pequenas e em quantidades limitadas, uma vez que as etapas de corte e de dobra manual

representam 40-60% do custo total da peca (GAY, 2015; CAMPBELL, 2006).

No setor aeroespacial, a utilizagdo de materiais compdsitos de alto desempenho para a
fabricagdo de asas, longarinas e fuselagens em aeronaves como a Boeing 787 e a Airbus A350
(com viaos superiores a 30 m) exigem uma taxa de producdo que seja significativamente

superior aquela obtida na laminacdo manual. Para melhorar a taxa de producdo nessas
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aplicacdes, foram desenvolvidos processos automatizados, como por exemplo, a colocacao

automatizada de fitas e a colocacdo automatica de fibras (MCILHAGGER et al., 2015).

Figura 24 — Representacdo esquemética do processo de lamina¢do manual.
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Fonte: VADIVELVIVEK (2013).

4.3.2. Colocacao de fitas (processo automatizado)

A colocacgdo automatica de fitas (do inglés, automated tape laying) é um processo utilizado
para a producdo de grandes superficies, tais como asas, longarinas e fuselagens em aeronaves
(MCILHAGGER et al., 2015). Geralmente, as camadas de fitas impregnadas sdo
unidirecionais com 3, 6 ou 12 polegadas, dependendo se a aplicacdo € para estrutura plana ou
estrutura levemente contornada. Neste processo, as camadas de fitas impregnadas com resina
sdo depositadas no molde ou superficie por uma méquina que controla a orientacdo, a
quantidade e a pressdo com a qual o material é aplicado na peca (MCILHAGGER et al.,
2015; CAMPBELL, 2006). A Figura 25 ilustra uma miquina de colocacido automatizada de

fitas com dez eixos de movimento.
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Figura 25 — Representacdo esquematica de uma méquina de colocagdo automatizada de fitas.
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Fonte: CAMPBELL (2006).

No processo de colocacdo automatizada de fitas, a cabeca de deposicao € responsavel por
conduzir e depositar as camadas de fitas impregnadas, de forma que a largura e a aderéncia do
material sdo rigorosamente controladas. Para superficies planas utilizam-se fitas com 6 ou 12
polegadas de largura, para maximizar as taxas de deposicdo. J4 em superficies levemente
contornadas, nas quais o angulo de aplicacdo corresponde a cerca de 15%, as fitas com 3 ou 6

polegadas de largura s3o empregadas para minimizar as folgas e as sobreposicoes

(CAMPBELL, 2006).

As fitas sdo comercializadas em carretéis de grande didmetro e possuem um papel para apoio,
que deve ser removido durante o processo de colocagdo. O carretel € posicionado na maquina
e as fitas fluem através das guias, enquanto o papel de suporte € removido em um rolo de
coleta. O rolo de compactacdo presente no cabegote da maquina é segmentado e quando entra

em contato com a superficie da peca, a fita € depositada e uniformemente compactada

(CAMPBELL, 2006).

A mdéquina € programada para depositar a fita no comprimento e angulo pré-definidos, e
quando uma camada é concluida, a cabeca de deposi¢do levanta, retrai para a posi¢ao inicial e
comeca a colocar a proxima camada. As maquinas mais modernas sdo programadas off-line e

contém um sistema para pré-aquecer a fita, melhorando sua aderéncia, além de possuirem
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valvulas que controlam a temperatura de acordo com a velocidade, evitando o
superaquecimento do material (CAMPBELL, 2006). A Figura 26 exibe a méaquina de

colocacao automatizada de fitas durante a fabricagdo da asa da aeronave Airbus A350.

Figura 26 — Processo de colocagdo automatizada de fitas na fabricacdo da asa da aeronave
Airbus A350.

Fonte: GARDINER (2011).

4.3.3. Colocacio de fibras (processo hibrido)

O processo de colocagdo automética de fibras (do inglés, fiber placement) foi desenvolvido
especialmente para a inddstria aeroespacial. Este processo é denominado hibrido, pois
combina a capacidade de deposicdo diferencial do enrolamento filamentar com as qualidades
da compactagdo com a deposicdo automadtica de fitas. Neste processo, a fibra totalmente
impregnada € distribuida no molde com o auxilio de uma maquina que garante o
posicionamento das camadas e a compactacdo necessiria para a lamina¢do, como ilustra a

Figura 27 (CAMPBELL, 2006; BERSEE, 2010; MCILHAGGER et al., 2015).
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A Figura 28 ilustra a representacdo esquemética da maquina de colocacdo automatica de fibra,
na qual os rolos individuais de prepreg sdo alimentados pela cabeca de deposi¢do e
pressionados contra a superficie. Em geral, 12, 24 ou 32 rolos podem ser individualmente
cortados e aplicados com velocidades distintas, de forma que cada rolo se adapte

independentemente a superficie, atendendo as metas especificadas pelo projeto.

Figura 27 — Representagcdo esquematica do processo de colocag¢do automaética de fibra.
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Fonte: MCILHAGGER et al. (2015).

Geralmente, a largura do cabo varia de 0,125 a 0,182 polegadas e a tensdo varia de 0 a 2
libras. Como a tensdao é ajustavel, os reboques podem ser posicionados em contornos
concavos, que sao limitados apenas pelo didmetro do rolo de compactacdo. Desta forma, esse
processo pode ser utilizado para fabricar pecas com superficies curvas mais complexas,
semelhantes aquelas obtidas na laminagdo manual (MCILHAGGER et al., 2015;
CAMPBELL, 2006).

A cabeca de deposicao é responsavel por cortar, depositar e compactar o material com um
rolo de compactacdo que aplica uma pressao na faixa de 0,068 a 2,757 MPa. Quando a
camada € concluida, a cabe¢a de deposicao reinicia o processo colocando a proxima camada
até atingir o final do percurso, onde os reboques restantes sdo cortados para coincidir com a

forma limite da camada (CAMPBELL, 2006).
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Figura 28 — Representagao esquematica da maquina de colocacdo automatica de fibra.
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Fonte: CAMPBELL (2006).

No caso de compdsitos termofixos, 0 molde e o laminado sdo embalados a vacuo e colocados
em autoclave para cura. Como os reboques sdo adicionados e retirados de acordo com a
necessidade, a taxa de material desperdicado € baixa, variando de 2% a 5%. A cabeca de
deposicdo contém recursos para aquecimento e resfriamento do ar, sendo que o aquecimento €
usado para melhorar a aderéncia e a compactacdo das fibras, enquanto o resfriamento diminui

a aderéncia durante o corte, a fixagdo e o reinicio (CAMPBELL, 2006).

As méquinas de colocagdo de fibras possuem softwares extremamente complexos e podem ter
instalacdes muito grandes e onerosas, além disso, as taxas de deposicdo sdo lentas quando
comparadas com o enrolamento filamentar. As maquinas maiores contém sete eixos de
movimento e sao capazes de manusear pecas de até 6,096 metros de diametro e 21,336 metros

de comprimento, com mandris de até 551,58 MPa.

O processo supracitado € utilizado na fabricacdo de secdo de fuselagem traseira do A380;
secOes de fuselagem do Boeing 787 e dos jatos executivos da Raytheon; fuselagem traseira,
painéis laterais da fuselagem, portas do trem de pouso principal do Bell/Boeing V-22 Osprey

VSTOL,; painéis de fuselagem, revestimentos e tampas de dutos de entrada do Boeing
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F/A18E/F Super hornet (BERSEE, 2010; CAMPBELL, 2006). A Figura 29 ilustra a maquina

de colocacdo de fibras durante a fabricacdo de uma secdo de fuselagem da aeronave A380.

Figura 29 — Fabricacdo de uma secdo de fuselagem da A380, através do processo de
colocacdo automatica de fibras.

Fonte: BAUSSSET (2004).

4.3.4. Cura em autoclave

O processo de cura em autoclave (do inglés, autoclave curing) permite produzir materiais
compositos através da aplicacdo simultanea de altas temperaturas, vicuo e pressdo elevada
durante a consolidacdo das reacdes de reticulacio da resina, convertendo-a em um

termorrigido. Este processo € amplamente utilizado no setor aeroespacial para produzir

laminados com alto desempenho, livres de vazamentos e mais densos.

O material pré-impregnado é depositado e colado no molde até atingir a camada com a
espessura desejada, em seguida uma folha de plastico macio é usada para selar o laminado. O
perimetro ao redor do molde € entdo colado com massa de vedagdo e o vicuo € aplicado sob a
folha de plastico. A peca sofre compactacao devida a acdo da pressdo atmosférica e as bolhas
de ar sdo eliminadas e todo o conjunto € levado para a autoclave, onde é aquecido sob pressao
até a efetivacdo da cura da peca. A Figura 30 ilustra a representacdo esquematica do processo

de cura em autoclave.
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Figura 30 — Representacdo esquematica do processo de cura em autoclave.
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Fonte: CAMPBELL (2006).

Durante o ciclo de aquecimento, ocorrem mudancas no estado fisico da resina e a etapa de
compactagdo sob pressdo deve ser aplicada antes que o material atinja a regido viscoelastica.
Este processo de cura em autoclave pode levar horas e ainda exige um trabalhador altamente
qualificado, pois a maioria das etapas € feita manualmente; e como a qualidade final da peca
(espessura por camada, grau de reticulagcdo e contetido de vazios e porosidade) € determinada
pelo tempo de cura, ocorre um aumento no custo para a fabricacdo do compésito. Para a
utilizacdo deste processo € necessario um grande investimento inicial para efetuar a compra e

a instalacao da autoclave (CAMPBELL, 2006).

A autoclave funciona segundo o principio da pressdo diferencial do gas (Figura 31) e
geralmente opera com pressao entre 0,344 e 0,689 MPa, além disso, a atmosfera de gés inerte
€ normalmente utilizada para reduzir o risco de incéndio dentro da autoclave durante o ciclo

de cura (BALASUBRAMANIAN et al., 2018; CAMPBELL, 2006).
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Figura 31 — Principio de cura da autoclave.
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Fonte: CAMPBELL (2006).

A autoclave pode acomodar uma tnica pega composita de larga escala, como por exemplo, a
asa de uma aeronave, ou entdo varias pecas menores, que serdo curadas simultaneamente; no
entanto o tamanho da autoclave pode limitar a utilizacdo deste processo. A Figura 32 ilustra a

asa de um Boeing 777X durante o processo de cura em autoclave (GATES, 2016).

Figura 32 — Processo de cura em autoclave para a fabrica¢do da asa de um Boeing 777X.

Fonte: GATES (2016).

As desvantagens deste processo incluem alteracdes no fluxo de gas, que podem ser causadas

quando uma peca grande impede o fluxo em uma peca menor que estd sendo curada ao
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mesmo tempo, ou entdo pela turbuléncia no fluxo de gis na regido proéxima a porta,
impedindo a distribui¢do uniforme do calor que acaba provocando uma taxa de aquecimento
mais alta nas pecas posicionadas nessa regido, no entanto, os campos de fluxo dependem do

projeto real da autoclave e de suas caracteristicas de fluxo de gas (CAMPBELL, 2006).

A etapa de cura também pode ser realizada em prensas ou fornos, uma vez que a prensa opera
em pressdes que variam 500-1000 psi, reduzindo a formacdo de bolhas de ar durante o
endurecimento das camadas. Ja nos fornos, a pressao é proporcionada apenas por uma bolsa
de vacuo, assim a presenca de bolhas de ar nas pecgas curadas varia entre 5 e 10%, enquanto
nas pecas curadas em autoclave a presenca de bolhas de ar € inferior a 1% (CAMPBELL,

2000).

4.3.5. Enrolamento filamentar

O processo de enrolamento filamentar (do inglés, filament winding) € utilizado para a
fabricagdo de pecas ocas, em geral cilindricas, tais como tubos de longo comprimento. Neste
processo, as fibras (continuas) sdo precisamente e continuamente posicionadas em um padrao
predeterminado, gerando a peca composita oca. As fibras podem ser aplicadas no formato de
fios ou mechas, que inicialmente s@o inseridos em um banho de resina. Em seguida, as fibras
sdo continuamente e precisamente enroladas ao redor do mandril, até atingir o ndmero
desejado de camadas. A Figura 33 ilustra a representacdo esquemética do processo de

enrolamento filamentar (GAY, 2015; CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

Quando a aplicacao da fibra € realizada por métodos automatizados, o enrolamento filamentar
se torna um processo economicamente atrativo. O compdsito é curado a temperatura ambiente
ou em um forno, e posteriormente o mandril é removido. As pecas obtidas por enrolamento
filamentar apresentam uma fracdo de volume de fibra elevada (até 85%), e dependem da
uniformidade e da orientacdo do enrolamento para alcancar as caracteristicas mecanicas

desejadas (GAY, 2015; CALLISTER, RETHWISCH, 2012).
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Figura 33 — Representacdo esquematica do processo de enrolamento filamentar.
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Fonte: PANDITA et al. (2012).

A Figura 34 ilustra a representacio esquemadtica dos padroes de enrolamento circunferencial,
helicoidal e polar. A taxa de produgdo de pecas ocas utilizando o enrolamento filamentar pode
atingir até 500 kg de compoésito por dia. Este processo pode ser usado para fabricar varios
tipos de pecas ocas, por exemplo, tubos para transportar petroleo, conchas cilindricas para
misseis, carcacas de motores de foguetes, tanques de armazenamento e tubulagdes, vasos de
pressao, torpedos, contéineres, pas de helicopteros, e componentes com alta pressdo interna,
como reservatdrios e bicos de propulsdo. Para pecas de revolucdo curvadas, o enrolamento
filamentar pode ser feito em mandris de revolucdo com geometrias adaptadas (GAY, 2015;

CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

Figura 34 — Representacdo esquematica dos padrdes de enrolamento circunferencial,
helicoidal e polar.

=

5% TN A YTV
-~/ & )(_X{D o ) D] /UD JIJ]“'LI/I;JJ/U ‘wh:/

@ Enrolamento circunferencial

Enrolamento helicoidal

Enrolamento polar
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4.3.6. Pultrusao

O processo de pultrusio (do inglés, pultrusion) utiliza um refor¢co fibroso continuo e
impregnado com resina para produzir componentes com comprimentos continuos e com se¢ao
transversal constante, como por exemplo, tubos, vigas e barras. Neste processo 0s materiais
compositos sdo feitos puxando, reunindo e imergindo as fibras continuas em um banho de
resina liquida, onde as fibras sdo impregnadas. Ao emergir do banho, as fibras impregnadas
sao direcionadas para a matriz pré-formada que alinha as mechas moldando a pe¢a de acordo
com o formato desejado, além de estabelecer a razado resina/fibra. Logo apds isso, o material é
transferido para um molde aquecido, onde ocorre a etapa de cura, ou seja, o material € usinado
com precisdo e a forma final da peca é determinada. A peca emerge da matriz totalmente
curada e resfria enquanto um dispositivo de extracdo € responsavel por puxar e estirar a peca,
evitando danos as fibras através destas acOes. E, finalmente, a peca é cortada com uma serra
de corte adquirindo o comprimento desejado. A Figura 35 ilustra o processo de pultrusdao

(CALLISTER, RETHWISCH, 2012).

Figura 35 — Representacdo esquematica do processo de pultrusdo.
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O formato das pecas compositas € determinado pela forma da cruz da matriz, sendo as mais
comuns: forma de H ou I, quadrada, retangular e circular. A Figura 36 ilustra algumas pecas
compdsitas, barras e hastes, fabricadas pelo processo de pultrusdo. Os compositos feitos a
partir deste processo apresentam as mais variadas formas de sec@o transversal, incluindo
secoes ocas quando um mandril interno € usado, além disso, essas pegas possuem elevado
volume de fibra que confere alta resisténcia ao material, destacando-se que o comprimento da

peca ndo tem limites (CALLISTER, RETHWISCH, 2012).
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Figura 36 — Pecas compositas, barras e hastes, fabricadas pelo processo de pultrusdo.

Fonte: CAMPBELL (2006).

As fibras continuas sdo utilizadas na forma de mechas ou rolos de tecido, e devido a sua
fragilidade sdo guiadas por ilh6s ceramicos para reduzir seu desgaste durante o processo,
sendo os exemplos mais comuns: fibras de vidro, carbono e aramida. Normalmente, é
utilizada uma resina termofixa, mas os fendlicos sdo mais baratos e resistem a altas
temperaturas; poliéster, éster vinilico e epoxi também sdo utilizados, no entanto, o epdxi leva

mais tempo para curar.

No setor aeroespacial as vigas de carbono/epéxi representam uma potencial aplicagdo para
pisos de aeronaves. Por ser um processo de natureza continua, essa técnica apresenta alta
produtividade, alto grau de automacdo, quantidades reduzidas de residuos e baixos custos de
producdo e matéria-prima. No entanto, o processo € limitado a formas de secdo cruzada
constantes e as desvantagens incluem o fato das pecas ocas exibirem espacos vazios com

didmetro mais alto do que o permitido para algumas aplicagdes estruturais

(BALASUBRAMANIAN et al., 2018).

4.3.7. Moldagem liquida

A moldagem liquida (do inglés, liguid molding) é um termo genérico para uma familia de
processos capazes de produzir pecas dimensionalmente complexas e precisas, com alta
qualidade e 6timo desempenho. Tais processos apresentam diversos graus de automatizagao,
resultando em maiores taxas de produ¢do com menos refugo. Estes processos sdo baseados na

colocacdo de uma pré-forma sobre o molde, acompanhados pela injecdo de resina sob a
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combinacdo de pressdo e/ou vacuo, seguido pela etapa de cura que geralmente possui ciclos
rapidos. Dentro desta familia, citam-se os processos de moldagem por transferéncia de resina
(do inglés, resin transfer molding - RTM), moldagem por transferéncia de resina assistida a
vacuo (do inglés, vacuum assisted resin transfer molding - VARTM) e infusdo de filme de
resina (do inglés, resin film infusion - RFI), entre outros (CAMPBELL, 2006; BERSEE,
2010; BALASUBRAMANIAN et al., 2018).

A moldagem por transferéncia de resina é o processo mais utilizado, no qual sdo fabricadas
estruturas tridimensionais complexas com area de superficie grande e excelentes acabamentos
em ambos os lados. Esse processo pode produzir até 30 pecgas por dia, dependendo de sua
complexidade no estagio de laminacdo. No processo de moldagem por transferéncia de resina
a pré-forma de fibra seca é fabricada e posicionada no fundo do molde. O molde é fechado e a
pré-forma é comprimida até obter a fracdo volumétrica de fibras desejada. Em seguida, a
matriz, geralmente uma resina liquida de baixa viscosidade, € injetada sob pressdo dentro da
cavidade do molde até que todas as fibras sejam impregnadas e o molde totalmente
preenchido com resina. O molde pode ser aquecido para encurtar o tempo de cura e, nesses
casos, os moldes de aco sdo mais adequados. A pressdo dentro do molde é aumentada para
garantir a elimina¢do das bolhas de ar presentes no interior do molde. A etapa de cura da peca
¢ realizada em temperaturas elevadas e, finalmente, o molde é aberto e a peca é
removida (CAMPBELL, 2006; BERSEE, 2010; BALASUBRAMANIAN et al., 2018). A
Figura 37 ilustra a representagdo esquematica do processo de moldagem por transferéncia de

resina.

No processo de infusdo de filme de resina, os filmes de resina curada sdo posicionados na
parte superior e/ou inferior da pré-forma. Na autoclave, uma combinagdo de calor e pressao é
aplicada para conduzir a resina através da pré-forma. J4 o processo de moldagem por
transferéncia de resina assistida a vacuo, tem-se a utilizacdo de um sistema de vicuo para
conduzir a resina através da pré-forma. O molde é fechado utilizando uma bolsa de vécuo,
sendo assim utilizado um molde de lado a lado (CAMPBELL, 2006; BERSEE, 2010;
BALASUBRAMANIAN et al., 2018).
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Figura 37 — Representacdo esquemdtica do processo de moldagem por transferéncia de
resina.
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Fonte: CAMPBELL (2006).

Os moldes utilizados no processo de moldagem por transferéncia de resina devem possuir
pelo menos uma entrada, para realizar a injecdo da resina, e uma saida, para o escape do ar
existente no interior do molde, sendo comum a presenca de mais orificios na fabricacdao de
pecas maiores. Os materiais usados para a fabricacdo do molde incluem: aco, aluminio,
niquel, resina epoxi e laminados epoxi/poliéster, sendo os plasticos os materiais mais

utilizados (CAMPBELL, 2006; BERSEE, 2010; BALASUBRAMANIAN et al., 2018).

As resinas utilizadas no processo moldagem por transferéncia de resina devem apresentar
baixa viscosidade, baixa volatilidade, longa capacidade de armazenamento, boa
compatibilidade e adesdo com as fibras, além de boa resisténcia a umidade e a solventes. As

resinas mais comuns sdo bismalimidas, epdxis, fendlicas, poliésteres e ésteres vinilicas.

As pré-formas sdo constituidas basicamente por fibras, e a selecdo da fibra depende dos
valores adequados de resisténcia mecanica e rigidez, da boa interacdo fibra/matriz, da
permeabilidade, conformabilidade e durabilidade. As fibras comumente utilizadas sdo fibras
de vidro, de carbono, Kevlar e até compdsitos hibridos (CAMPBELL, 2006; BERSEE, 2010;
BALASUBRAMANIAN et al., 2018).
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As vantagens do processo de moldagem liquida incluem os custos reduzidos de montagem e
fabricacdo; pecas com boa tolerancia dimensional e boa qualidade de superficie em ambos os
lados (RTM); pecas grandes podem ser produzidas por VARTM e RFI, pois ndo é necessaria
autoclave ou pressdao de fechamento, e maiores fracdes de volume de até 65% podem ser

alcangcadas (CAMPBELL, 2006).

As principais desvantagens s@o os custos elevados para fabricagdo do molde e o contramolde,
bem como o tamanho limitado das pecas (RTM). No processo VARTM ¢ necessaria uma
resina de baixa viscosidade, o que limita os materiais disponiveis (CAMPBELL, 2006;

BERSEE, 2010; BALASUBRAMANIAN et al., 2018).

O processo de infusdo de filme de resina € utilizado para a producdo do anteparo de pressdao
traseira da Airbus A380, e o processo de moldagem por transferéncia de resina é usado na
fabricacdo de pecas de fixacdo da cauda vertical das A330, A340 e A380. A Figura 38 mostra
o anteparo de pressdo traseira a Airbus A380 fabricado pelo método de infusdo de filme de

resina (CAMPBELL, 2006; BERSEE, 2010; BALASUBRAMANIAN et al., 2018).

Figura 38 — Anteparo de pressdo traseira da Airbus A380 fabricado pelo método infusdo de
filme de resina: (a) pré-forma depositada sobre o molde; (b) produto acabado.

Fonte: LONG (2005).
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Com o intuito de efetuar um levantamento de dados envolvendo os materiais compoésitos, o
autor deste trabalho compilou diversos arquivos multimidia referentes aos processos de
fabricagdo desses materiais, com foco na industria aeroespacial. A Tabela 7 elenca os
processos de fabricacdo de compdsitos poliméricos e seus respectivos links de acesso aos

arquivos multimidia.

Tabela 8 — Processos de fabricagdo de compositos poliméricos e seus respectivos links para
acesso aos videos.

Processos de fabricacao Links de acesso aos videos
Laminacao manual https://www.youtube.com/watch?v=pi5rxhHBx90
Colocacao automatica de fitas https://www.youtube.com/watch?v=aGBIv_kbD4U

https://www.youtube.com/watch?v=P8 1 EkSe53N8

https://www.youtube.com/watch?v=pipl-bNCuyY

Colocacao automatica de fibras https://www.youtube.com/watch?v=hZt5PrXbr6k
https://www.youtube.com/watch?v=M9mrro-WA5s

https://www.youtube.com/watch?v=ulv50nbap5k

Cura em autoclave https://www.youtube.com/watch?v=3Wy8L6PHAkU
https://www.youtube.com/watch?v=H2kUosgZmxU

https://www.youtube.com/watch?v=pi5rxhHBx90

Enrolamento filamentar https://www.youtube.com/watch?v=UUcCPNapxag
https://www.youtube.com/watch?v=wcdBTq2TpPc
https://www.youtube.com/watch?v=0sET6cQcciM

https://www.youtube.com/watch?v=pkrlOMh9KIA

Pultrusao https://www.youtube.com/watch?v=hkkXUqyUGGA
https://www.youtube.com/watch?v=2gykikMrNOY

https://www.youtube.com/watch?v=sxWtzlitqlA

Moldagem liquida https://www.youtube.com/watch?v=NzpHCjL_AnE
https://www.youtube.com/watch?v=GOLNSjSZ0Ic

https://www.youtube.com/watch?v=1u-2GvhghQA
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Capitulo 5

APLICABILIDADES DOS PROCESSOS DE FABRICACAO

No setor aeroespacial, os materiais compositos tém sido alvo de interesse crescente por varios
especialistas durante as dltimas décadas. O aumento do uso de materiais compdsitos neste
setor industrial é proveniente da forte demanda e do constante desafio que este enfrenta para a
obten¢do de novos componentes que oferecam maiores valores de resisténcia mecénica e de
rigidez especifica, quando comparados com os materiais disponiveis no mercado, e, além
disso, com diferenciadas propriedades de fadiga e resisténcia a corrosdao (VENTURA, 2009;

CAMPBELL, 2006; NAYAK, 2014).

A principal for¢a-motriz para o desenvolvimento de novos componentes para aeronaves € a
reduc¢do de custos de operagdo através da reducdo do peso e do aumento da vida ttil das pecas
ou estruturas fabricadas com novos materiais. Por exemplo, a substituicio do aluminio por
compositos poliméricos estruturais provoca uma reducdo de 25% no custo final e ainda
contribui com a diminui¢do de 20 a 30% no peso do material, que acaba aumentando a
eficiéncia do combustivel, a carga ttil e o alcance de voo, reduzindo diretamente o custo
operacional da aeronave. Desta forma, pode-se concluir que a utilizagdo dos materiais
compoOsitos oferece inumeras vantagens quando comparados com as ligas metalicas
convencionais (CAMPBELL, 2006; NAYAK, 2014; CANDIDO, ALMEIDA, 2000;
BERSEE, 2010). A seguir serdao abordadas algumas aplicagdes comerciais dos compdsitos no

setor aeroespacial.

O desenvolvimento de novos materiais visando a aplicagdo no setor aerondutico pode ser
observado na Figura 39, que ilustra as porcentagens de materiais utilizados em uma série de
aeronaves da Boeing (corporacdo multinacional norte-americana de desenvolvimento
aeroespacial e de defesa). Nesta Figura pode-se observar que, inicialmente, as ligas a base de
aluminio ocupavam uma posi¢cdo dominante na producdo das aeronaves, no entanto, esta
situac@o sofreu grandes alteracdes nos ultimos anos, e o uso dos materiais compoésitos tem

experimentado um rapido aumento nos modelos mais recentes da Boeing (ZHANG et al.,
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2018). A Tabela 8 ilustra os componentes presentes em uma série de aeronaves da Boeing que

sdo fabricados com materiais compdsitos.

Figura 39— Porcentagens de materiais utilizados em uma série de aeronaves da Boeing.
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Tabela 9 — Componentes de uma série de aeronaves da Boeing que sdo fabricados com
materiais compositos.

Tipo de aeronave

Componente fabricado com compésito

Boeing 737-200

Boeing 737-300
Boeing 737-400

Spoilers, estabilizador horizontal e carenagem dos trilhos dos
flaps.
Aileron, profundor, leme, naceles.

Aileron, profundor, leme, naceles.

Boeing 747-400

Winglets, assoalho e nacelles

Boeing 757 Aileron, profundor, leme, spoilers, flaps, carenagem e naceles.

Boeing 767 Ailerons, profundor, leme, spoilers, portas dos trens de pouso,
carenagem e naceles.

Boeing 777 Ailerons, profundor, lemer, spoilers, flaps, vigas do assoalho,

portas dos trens de pouso, carenagem e naceles.

Fonte: NPTEL (2018).
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Registra-se que a aeronave Boeing 787 foi produzida com 50% de material compoésito, como

ilustrado pela Figura 40 (ROESELER et al., 2007).

Figura 40 — Porcentagem de materiais utilizados na fabricacdo da Boeing 787.
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Os projetos das aeronaves 757 e 767 expandiram o uso de compdsitos para aproximadamente

3% do peso estrutural da aeronave (principalmente devido aos componentes de controle de

voo em sanduiche de carbono). Com a introducdo adicional da estrutura primaria compdsita,

como as vigas de empenagem e de piso, a por¢cdo do peso estrutural subiu para 11%. As

Figuras 41 e 42 ilustram os componentes fabricados com materiais compositos, presentes nas

aeronaves Boeing 767 e 757-200, respectivamente (ROESELER et al., 2007).

Figura 41 — Componentes da Boeing 767 fabricados com comp0sitos.
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Figura 42 — Componentes da Boeing 757 fabricados com compdsitos.
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Na Boeing 777 cerca de 20% do total de materiais corresponde a compositos, e estdo

presentes no bordo de ataque da asa, nos painéis do bordo de fuga, flaps e flaperons, spoilers

e aileron, como mostra a Figura 43. Também sdo usados para as vigas do piso, a carenagem

asa-fuselagem e as portas do trem de pouso (ROESELER et al., 2007).

Figura 43 — Componentes presentes na Boeing 777 que sdo fabricados com compdsitos.

Fonte: HARRIS et al. (2001).
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Compositos avancados desempenham um papel fundamental na inovagdo aeroespacial. A
Airbus (empresa com sede em Toulouse, Franga) foi pioneira no uso de compdsitos e outros
materiais avang¢ados no projeto e fabricagdo de aeronaves, resultando em uma linha de
produtos de jatos econdmicos e ecologicamente corretos - desde a familia A320 até a do
A380. A crescente utilizacdo de materiais compdsitos no setor aerondutico também pode ser
observada em uma série de aeronaves da Airbus, sendo que as Figuras 44 e 45 ilustram a

porcentagem de compdsitos e suas aplicacdes, respectivamente (MRAZOVA, 2013).

Figura 44 — Porcentagens de materiais utilizados em uma série de aeronaves da Airbus.
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Figura 45 — AplicacOes dos materiais compdsitos em uma série de aeronaves da Airbus.
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A Tabela 9 ilustra os componentes presentes em uma série de aeronaves da Airbus que sdo

fabricados com materiais compositos.

Tabela 10 — Componentes presentes em uma série de aeronaves da Airbus que sao fabricados
com materiais compositos.

Tipo de aeronave

Componentes fabricados com compdsitos

Airbus A300B2/B4

Radome, interior de cabine, interior de compartimento de carga,
carenagen dos pilones, painéis traseiros da fuselagem, painéis dos

bordos de ataque e fuga da asa

Airbus A310-300

Leme, profundor, estabilizador vertical, spoilers, reversor de fluxo,

portas dos trens de pouso, naceles, carenagem dos trilhos do flap

Airbus A320/A319 e
A321

Aileron, estabilizadores verticais e horizontais, profundor, leme,
spoilers, flaps, nacele, radome, portas dos trens de pouso, assoalho,
painéis da asa (bordos de ataque e fuga), carenagem dos trilhos do

flap e caixa da asa

Airbus A330 Ailerons, leme, flaps, spoilers, profundor, estabilizadores verticais e
horizontais, painéis da asa (bordos de ataque e fuga), portas dos
trens de pouso, naceles, carenagem dos trilhos do flap e caixa da asa

Airbus A340 Ailerons, leme, flaps, spoilers, profundor, estabilizadores verticais e

horizontais, painéis da asa (bordos de ataque e fuga), portas dos

trens de pouso, naceles, carenagem dos trilhos do flap e caixa da asa

Fonte: NPTEL (2018).

Os compositos correspondem a cerca de 15% da estrutura da aeronave Airbus A320. Embora

o peso total das estruturas compdsitas seja muito maior nas aeronaves Airbus A330/A340, a

porcentagem de peso em relacdo ao peso total das aeronaves é de quase 12%. O uso de

compdsitos em aeronaves A340 é mostrado na Figura 46 (MRAZOVA, 2013).




Figura 46 — Componentes presentes na Airbus A-340 fabricados com comp0sitos.
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Fonte: NPTEL (2018).
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Atualmente as aeronaves Airbus A380 e A350 apresentam, respectivamente, cerca de 25 e

52% de material compdsito em suas estruturas. As Figuras 47 e 48 ilustram os componentes

fabricados com materiais compdsitos das aeronaves Airbus A380 e A380-800 (MRAZOVA,

2013).

Figura 47 — Componentes presentes na Airbus A380 fabricados com compdsitos.
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Fonte: THEVENIN (2007).
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A aeronave A380, que tem 61% do menor percentual de aluminio em peso de todos os
modelos da Airbus, tem 20 ligas e misturas diferentes frente aos seis utilizados nas aeronaves
A320/330. A A380 é a primeira aeronave ja equipada com uma caixa de asa central
constituida de material compésito do tipo CFRP (Plastico Refor¢cado com Fibra de Carbono),
representando uma economia de peso de até uma tonelada e meia em comparacdo com as
ligas de aluminio mais avangadas. As vigas do piso do andar superior e 0 anteparo de pressao
traseira sdo feitas de CFRP. Para este dltimo componente, diferentes tecnologias foram
aplicadas, como Infusao de Filmes de Resina e Colocagao Automatica de Fibra (MRAZOVA,
2013).

Figura 48 — Componentes presentes na Airbus A-380-800 fabricados com compdsitos.
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Fonte: FLIGHT INTERNATIONAL (2005).

A Figura 49 ilustra os componentes presentes no Airbus A350XWB que sdo fabricados com
compositos. O modelo de aeronave A350XWB consiste em 53% de compositos, 19% de
AL/AL-Li, 14% de Titanio e 6% de aco. Seus painéis de fuselagem, estruturas, janelas, clipes
e portas sdo feitos de Plastico Refor¢cado com Fibra de Carbono (CFRP), com uma estrutura

de porta hibrida composta por este material e Titanio (MRAZOVA, 2013).

Ao aplicar compdsitos no A350XWB, a Airbus aumentou os intervalos de manutengdo da
aeronave de seis para 12 anos, o que reduz significativamente os custos de manutencio para

os clientes. A alta porcentagem de compodsitos também reduz a necessidade de inspecdes
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relacionadas a fadiga quando comparada com o tradicional aluminio aerondutico e diminui a

necessidade de verificacdes de manutencao relacionadas a corrosao (MRAZOVA, 2013).

Figura 49 — Componentes presentes na Airbus A350XWB fabricados com compdsitos.
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Para reduzir o peso, 30% da estrutura da A400M ¢ feita de compositos. Estas partes incluem a
maior parcela da asa, pela primeira vez na historia. Além disso, quase toda a cauda (os
estabilizadores horizontais e verticais e as superficies de controle), a porta de carga traseira e
as pas das hélices (com casca de Kevlar) sdo feitas com material compdsito. Os painéis de
19m/62 pés das asas sdo os maiores ja produzidos. O uso extensivo de material compdsito
permite que a A400M seja muito mais leve, possibilitando melhorar seu desempenho em

termos de alcance e carga util (MRAZOVA, 2013).

Avides de caca geralmente requerem novas tecnologias por causa de suas exigéncias
especiais. Por exemplo, estruturas leves sdo necessarias para melhorar a carga util, agilidade
aprimorada e recursos curtos de decolagem e aterrissagem. Portanto, ndo é de surpreender que
muitos dos primeiros programas de tecnologia de material compoésito na década de 1970
tivessem feito parte de projetos de desenvolvimento de aeronaves de caca, como o F15,
Alphajet, Tornado e Mirage. A Tabela 10 ilustra os componentes presentes em alguns avides

de caca que sdo fabricados com materiais compdsitos (EADS, 2004).
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Tabela 11 — Componentes presentes em alguns avides de caga que sdao fabricados com
materiais compasitos.

Tipo de aeronave Componente fabricado com compédsito

F-14 Porta, carenagem e empenagem horizontal

F-15 Leme, empenagem vertical, empenagem horizontal e spoilers

F-16 Empenagem vertical e horizontal

F-18 Porta, empenagem vertical, empenagem horizontal, caixa da asa,

carenagem e spoilers

B-1 Porta, empenagem vertical, empenagem horizontal, flaps and slats

AV-9B Porta, leme, empenagem vertical e horizontal, aileron, flaps, caixa da

asa, carenagem e fuselagem

Typhoon Asa, aleta, leme, aileron e fuselagem

Ligth combat aircraft | Asa, aleta, superficies de controle, radome

Fonte: NPTEL (2018).

O Eurofighter tem 70% (érea superficial) fabricada com materiais compdsitos, como ilustra a
Figura 50. A Figura 51 lista algumas pecas compostas tipicas em aeronaves militares,

incluindo aletas e componentes da fuselagem (QUILTER, 2001; EADS, 2004).

Figura 50 — Componentes fabricados com materiais compositos no Eurofighter.

CFRP

Aluminium

Titanium
GFRP

Aluminium-casting
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Figura 51 — Algumas pecas compositas tipicas em aeronaves militares, como aletas e
componentes da fuselagem.
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A Figura 52 ilustra os componentes presentes no F/A-18 que sdo fabricados com compdsitos.

Figura 52 — Componentes presentes no F/A-18 que sdo fabricados com compdsitos.
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A industria de helicopteros também faz uso extensivo de compdsitos como materiais
estruturais para células de passageiros. A Tabela 11 ilustra os componentes presentes em

alguns avides de caca que sdo fabricados com materiais compoésitos (EADS, 2004).

Tabela 12 — Componentes presentes em alguns helicopteros fabricados com materiais

compdsitos.

Tipo de helicoptero Componente fabricado com compésito

MBB BK 117 Pas do rotor principal, pas do rotor de cauda, estabilizadores
verticais e horizontais

Bell 206L Estabilizador vertical

Bell 402 Pés do rotor principal e estabilizador vertical

Dauphin Pés do rotor principal e boom de cauda

McDonnell Douglas Pés do rotor principal, se¢des de fuselagem, boom de cauda,

MD 900 elementos estruturais, fuselagem interna, estabilizadores
verticais e horizontais

Advanced Ligth Helicopter Pés dos rotores, nariz, portas, boom de cauda e carenagens

Fonte: NPTEL (2018).

Atualmente, quase todos os helicOpteros militares e civis usam materiais compdsitos para a
célula de passageiros. Dois exemplos, o EC135 e o Tiger, sdo mostrados nas Figuras 53 e 54,
respectivamente. Devido a exigéncia especifica para estruturas leves em aplicagOes de

helicopteros, o uso extensivo também € feito de estruturas em sanduiche (EADS, 2004).




Figura 53 — Componentes presentes no EC 135 fabricados com materiais compdsitos.

Fonte: EADS (2004).

Figura 54 — Componentes presentes no Tiger que sdo fabricados com materiais compositos.
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Fonte: EADS (2004).
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Capitulo 6

RESULTADOS E DISCUSSOES

Cabe registrar que o autor deste Projeto de Conclusdo de Curso (PCC), no inicio do curso do
componente curricular optativo denominado “Projeto Estrutural em Materiais Compositos”, a
proposito, de responsabilidade pela mesma professora orientadora deste trabalho, deslumbrou
com a mesma a ideia de se conceber esse material didatico-instrucional, resultado logrado

com a realizacido deste PCC.

A partir de uma atividade proposta na primeira semana de curso da referida disciplina, o aluno
se sentiu extremamente interessado na investigacdo e compilacdo de informacdes adicionais,
para seu préprio conhecimento, pois a busca que fizera, como proposi¢do avaliativa pela
professora, na ocasido (inicio do presente semestre letivo), o permitiu o conhecimento de

aplicacdes de materiais compoOsitos deveras interessantes, na industria aeroespacial.

Assim, ambos, aluno e orientadora, conceberam a ideia de se coletar, a partir de investigacdes
aprofundadas, divulgacdes atualizadas e de interesse a demais estudantes, principalmente do
mesmo curso, ou seja, graduandos em Engenharia Aeronautica, a que pudessem contar com
um rico material para estudo a partir do conhecimento do que se aplica no ambito aerondutico,
em todo o mundo e, também, que lhes oportunizasse o mesmo despertar, com interesse pela
nobreza da aplicacdo dos materiais compdsitos em estruturas de aeronaves, acrescentando
aspectos importantes em sua formagdo académica e deslumbrando possibilidades de pesquisas

em nivel de pds-graduacao, por exemplo.

A partir do vasto levantamento bibliografico realizado resgatou-se aprofundadamente, sobre
conteddos de materiais comp@sitos e seus processos produtivos, o que permitiu a elaboracao
deste manuscrito que agrega conteudos depreendidos ao longo do curso, mas com maior
completude, no contexto aeroespacial, com as diversas aplicacdes préticas e, inclusive, com o
elenco de diversos videos, disponiveis na internet, com mostras reais das tecnologias de ponta

utilizadas pelas grandes industrias afins ao propdsito deste trabalho, em todo o mundo.
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Com o estudo realizado, constatou-se que a indudstria nacional ainda ndo utiliza materiais
compdsitos nas partes estruturais de aeronaves. Todavia, acredita-se, apOs a elaboragdo deste
trabalho, que esta realidade mude, em consonancia com o que se assiste internacionalmente,
pois estd evidente e comprovada a eficiéncia dos materiais compdsitos a fins estruturais, e na

medida em que as pesquisas e tecnologia avancam seu emprego aumenta.

Acrescenta-se que no decurso da realiza¢do deste trabalho, ocorreram consultas a estudantes
do Curso de Graduagdo em Engenharia Aerondutica, bem como a professores, e também foi
feito contato com alunos que fizeram ou fazem intercambio e tiveram informacdes atualizadas
sobre a utilizacdo de compodsitos no setor aeroespacial. A propdsito, com estes contatos, hi
que se registrar que a EMBRAER utiliza os materiais estruturais convencionais isotropicos,
de grande e consagrado conhecimento, principalmente, por ocasido do seu know how
adquirido ao longo de varios anos, que lhe confere maior seguranca em seus projetos.
Inclusive, acredita-se que essa empresa nacional se resguarda contra o risco, por exemplo, de
um modelo de aeronave nao lograr €xito, com aplicacdes compodsitas em seus componentes
estruturais e a empresa correr franco risco de sucumbir, com o vultoso gasto ou, melhor, o
grande prejuizo que isso corresponderia, ndo tendo as mesmas condicdes de se manter apos

um insucesso de largas proporgoes.

Com o presente estudo, o estudante, em fase conclusiva de sua formacdo académica,
consolidou seus conhecimentos adquiridos ao longo dos anos e em muito acrescentou,
especificamente quando a utilizacdo dos materiais compdsitos e ao que se tem de avanco

tecnoldgico neste sentido, em todo o mundo.

Destaca-se que este material serd disseminado aos alunos que se graduam na UFU,
especialmente do curso em alusdo, e também servird como material didatico-instrucional para
a primeira parte tedrica do curso da disciplina optativa aqui comentada, e serd de uso
obrigatorio a todos os alunos que a cursarem, como instrumento eficaz para o ensino-
aprendizagem dos conteddos tedricos intervenientes com a relevante mostra de aplicacdes

bastante atualizadas.
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Finalmente, ressalta-se que, com a realizagdo deste Projeto de Fim de Curso, cumpriu-se o
que se espera com o desenvolvimento deste componente pedagdgico obrigatério a formacao
académica dos alunos de Gradua¢do do Curso de Engenharia Aerondutica da UFU, adquirindo
competéncias importantes a formacdo académica do autor, conforme prescrito no Projeto
Pedag6gico do mesmo: “O aluno do curso de Engenharia Aerondutica terd, como atividade
obrigatoria, a realizacdo em um Projeto de Conclusdo de Curso, cujo principal objetivo é a
complementagcdo de sua formacdo através da execugcdo de trabalhos que permitam a

consolidagdo dos conhecimentos adquiridos ao longo do curso.”
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Capitulo 7

CONCLUSAO

Conclui-se que tanto os objetivos contidos no Projeto Pedagdgico, para o cumprimento do
Projeto de Conclusdo de Curso, como os objetivos tracados para a realizacdo deste trabalho

foram satisfatoriamente alcangados.

Com o rico apanhado de informacdes e videos compilados, espera-se que este trabalho
contribua efetivamente com o processo ensino-aprendizagem de estudantes com interesse
pelas aplicacOes compdsitas no setor aeroespacial, conferindo-lhes ampla visibilidade das
realizacOes mais recentes, no tocante ao emprego e a processos de fabricacdo especificamente

aeroespaciais.

A expressiva e crescente utilizacdo dos materiais compositos pela industria aeroespacial
internacional pressupde que a industria nacional, aos poucos va seguindo esta tendéncia, em
seus projetos estruturais aeronduticos, pois as vantagens do emprego dos materiais comp9sitos
sdo evidentes e novas tecnologias vém surgindo, tornando cada vez mais competitiva essa

alternativa em substituicdo aos materiais estruturais convencionais.
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