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ELEMENTOS PRE-TEXTUAIS

A fim de apresentar melhor o conteldo do presente trabalho, optou-se

por dividi-lo em 4 capitulos, descritos a seguir:

O capitulo | apresenta uma breve introducéo ao tema.

O capitulo Il aponta uma descricdo da histérica da aviacéo,
passando pelos primeiros estudos e conceitos sobre o assunto,
pela historia dos pioneiros na area, bem como alguns modelos de
experimentos e de aeronaves, suas caracteristicas, entre outros
aspectos.

O terceiro capitulo apresenta, de maneira resumida, os principais
materiais disponiveis para a fabricacdo aeronautica, o
contraplacado aeronautico, o estudo de desenvolvimento de um
mecanismo capaz de produzir um laminado composito de fibra de
vidro e resina epOxi para uso em recobrimento de fuselagem
aeronautica e também testes aplicados as amostras de material.
Por dltimo, temos o quarto capitulo, que é, na realidade, uma

breve conclusao sobre os assuntos abordados.



RESUMO

O foco deste trabalho é o estudo dos primérdios do desenvolvimento da
aviacdo, seus principais incentivadores e estudiosos, com vistas a obter
referéncias para o desenvolvimento de um processo de fabricagcédo de laminado
plano de material composto polimérico de fibra de vidro, para substituicdo de
outro — o contraplacado aeronautico — na construcdo de fuselagem
aeronautica. Propde-se uma metodologia para a producdo desses laminados,
baseada no processo de infusdo de resina por meio da técnica de RTM (Resin

Transfer Moulding).



ABSTRACT

The work focus is the presentation of firsts aircraft development,
pioneers, first rousers and diligents, and create a factoring process to produce
a material polymeric — fiber glass composite laminate plane, to replace the
plywood, in fuselage body airplanes construction. We will proposes a
methodology to produce this materials, by RTM (Resin Transfer Moulding)
technique.
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CAPITULO 1
1.1 Introducéo

Em época de centenario do primeiro voo autopropelido tripulado, feito
pelo 14 Bis, de Santos Dumont, um estudo sobre o tema “aviagao” torna-se
ainda mais prazeroso, pois demonstra a grandeza desse brasileiro, famoso no

mundo inteiro por suas facanhas tecnoldgicas e por sua genialidade.

A ideia da humanidade de ser capaz de voar remonta a Antiguidade,
uma vez que a mitologia grega ja revelava o empenho do homem para chegar
aos céus. Segundo Lima (2006), presos num labirinto, Dédalo e seu filho, icaro,
tentaram uma fuga pelo ar. O pai projetou, entdo, asas para o filho, juntando
penas de aves de varios tamanhos. As penas foram amarradas com fios e
fixadas com cera. Icaro se viu suspenso no ar quando agitou as asas. Dédalo
fez apenas uma orientacdo ao filho: ndo voar tdo préximo ao Sol para que a
cera ndo derretesse. icaro, porém, deslumbrou-se com a imagem do sol e voou
em sua direcdo. Por causa do calor, a cera derreteu, as asas se soltaram e

fcaro caiu no Mar Egeu.

Figura 01: Icarus and Daedalus, 6leo sobre tela, do pintor Charles Paul Landon, tela de 1799,
retratando icones da mitologia.

Fonte: Musée des Beaux-Arts et de la Dentelle, Alengon

13



Este trabalho aborda os elementos da historia da aviagcéao, apresentando
alguns modelos de aeronaves e 0s pioneiros no assunto, e revela o estudo e o
desenvolvimento realizados sobre os laminados planos de fibra de vidro e
resina epoxi pelo processo de infusdo de resina denominado RTM (Resin
Transfer Moulding).

Todo e qualquer desenvolvimento na area aeronautica ndo seria
possivel se ndo fosse pelos esforcos dos antigos pesquisadores e estudiosos
do assunto, que possibilitaram a invencdo e o aprimoramento das maquinas

voadoras.

Além desses pontos, ndo poderiamos deixar de enfatizar a importancia
de Alberto Santos Dumont, brasileiro, pai da aviagdo, reconhecido
mundialmente como tal — exceto pela maioria dos livros, documentéarios e
artigos norte-americanos, que apresentam os Irmaos Wright como pioneiros.
N&o é papel deste trabalho comprovar ou néo a veracidade dos fatos ocorridos
nos primordios da Aeronautica (no inicio do século passado), mas é importante
ressaltar que a histéria dos pioneiros nessa area de atuacdo é tema de
discussédo por estudiosos em todo o mundo. Por isso, inclusive, a maioria das

fontes citadas neste estudo enfatizam a grandeza de nosso herdi nacional.
1.2 Objetivo

O objetivo principal deste trabalho € planejar a fabricacdo de um
mecanismo capaz de produzir um laminado de material compdsito plano de
fibra de vidro e resina epoxi, conseguido através do processo de transferéncia

de resina, denominado RTM, para uso em aeronaves leves ou experimentais.

Os objetivos secundarios sdo apresentar elementos histéricos da
aviacdo, passando pelos primeiros avangos tecnoldgicos, citando personagens
e colaboradores de seu desenvolvimento e, em seguida, apresentar 0s
principais materiais disponiveis para a fabricacdo de equipamentos na

Aeronautica.
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CAPITULO 2
2.1 Histéria da aviacao

Conforme descrito por Barbour (1962 citado por MEIRA, 1978), entre as
inUmeras maquinas utilizadas pelo homem, a aeronave esta entre aquelas que,
neste seculo, teve um desenvolvimento tecnolégico e um crescimento no seu
emprego dos mais acentuados. O transporte aéreo, inexistente no comeco do
século, hoje em dia é utilizado diariamente por milhdes de pessoas, pois foi s6
em 1906 que o brasileiro Alberto Santos Dumont realizou em Paris, Franga, o

primeiro Voo com uma aeronave mais pesada que o ar.

Além dos famosos aviadores do inicio do século passado, um sem-
ndamero de engenheiros, inventores e aventureiros se atiravam alucinados na
aventura do voo, e com eles, interessados em um futuro mercado que se abria,
muitos magnatas, mecenas, financiadores, exércitos e governos de varias

nacoes.

Ainda Nogueira (2004) afirma que muito dinheiro foi investido, e nédo era
para menos, uma vez que todos, naqueles ultimos anos do século XIX e
primeiros anos do século seguinte, sabiam que o voo dirigido teria o papel de
transformar as politicas e as economias de todo o mundo. Sem ainda saberem,
estavam iniciando um periodo que acabou recebendo a alcunha de

globalizacéo.

O avido é uma das maiores invengfes que o homem criou. Sua principal
vantagem é tornar possivel o deslocamento de varias pessoas de um local do
hemisfério norte para o hemisfério sul, do ocidente ao oriente, em pouco tempo

de viagem.

Ao voo de Santos Dumont, seguiu-se um periodo de competicdo entre
paises da Europa e os Estados Unidos, na conquista de recordes de
velocidade e distdncia. Com a | Guerra Mundial, a aviagdo tomou consideravel
impulso, em virtude do uso dos avides como arma de grande poder ofensivo,

mas seria na década de 1920/30 que esse avango se consolidaria.
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Com as mudancas de habitos da sociedade atual, devido as tecnologias
de transporte conquistadas no século passado, 0 homem se viu em um novo
contexto: transportar-se rapidamente. O avido tornou-se, entdo, uma

ferramenta de transporte importante, tanto no meio militar, quanto no meio civil.

A histéria moderna da aviagdo € complexa. Projetistas de aeronaves
esforcaram-se para melhorar continuamente suas capacidades e
caracteristicas, tais como alcance, velocidade, capacidade de carga, facilidade
de manobra e dirigibilidade, seguranca, custos operacionais, entre outros. Por
ISSO, as aeronaves passaram a ser feitas de materiais cada vez menos densos
e mais resistentes. Anteriormente eram feitas de madeira, mas, nos dias atuais,
a maioria das aeronaves usa aluminio, fibras de carbono e outros materiais
compoésitos como principais matérias-primas. Recentemente, o0 uso de
computadores tem contribuido significativamente para o desenvolvimento de
novas aeronaves, segundo a redagdo da revista “Inovacdo Tecnoldgica”. Em
2006, os Estados Unidos da América apresentaram ao mundo uma aeronave
nao tripulada, totalmente desenvolvida através dos recursos de CAD
(Computer Aided Design), por meio de prototipagem rapida, conforme esta

representado na figura abaixo.

s—

P,
Figura 02: Aeronave Lockheed P-175 “polecat”.
Fonte: Revista Inovacéo Tecnolégica 03/08/2006
Ainda de acordo com a publicacdo, a prototipagem rapida ja é
largamente utilizada na industria, gerando modelos de produtos que saem
diretamente dos desenhos CAD dos computadores para uma maquina capaz
de fabricar os modelos. O sistema pode ser exemplificado como semelhante a
uma impressora computacional caseira, que utiliza polimeros ao invés de tinta.

Os modelos sao construidos camada por camada, ja que o polimero endurece
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rapidamente. Agora, a empresa de aviacdo Lockheed Martin, dos Estados
Unidos, levou o conceito um pouco adiante, utilizando-o como uma técnica de
fabricacdo rapida: em apenas 18 meses, seus engenheiros projetaram e
construiram o P-175, um avido nao tripulado que foi quase inteiramente

construido nessas "impressoras” especiais.

O P-175 pesa 4 toneladas e mede 28 metros de ponta a ponta de suas
asas. Segundo a empresa, 90% do avido sao constituidos de compdsitos e a
maioria de suas pecas foi fabricada utilizando-se a técnica de prototipagem
rapida 3-D.

Além da rapidez do desenvolvimento e da producdo, um avido
"impresso” tem o potencial de custar muito mais barato do que os avifes
tradicionais, mesmo o0s nao tripulados atuais, cujas pecas sdo construidas

individualmente, utilizando indmeras maquinas diferentes.

Tem-se abaixo alguns dos principais pesquisadores, incentivadores e

inventores da area da aviacao:

e Leonardo Da Vinci;

e Padre Bartolomeu de Gusméo;

e George Cayley (1773 - 1857);

e Otto Lilienthal 1848 - 1896);

e Wilhelm Kress (1836 - 1913);

e Samuel Pierpoint Langley (1834 - 1906);
e Octave Chanute (1832 - 1910);

e Hiram Stevens Maxim (1840 - 1916);

e Alexander Graham Bell (1847 - 1922);

o Arthur Boltzmann (1881 - 1952);

e Wilbour Wright (1867 - 1912) e Orville Wright (1871 - 1948);
e Santos Dumont (1873 - 1932).

2.2 Designacao das aeronaves

No ambito oficial, para fins de circulacéo e trafego aéreo, as aeronaves

sdo designadas pelo cédigo ICAO (International Civil Aviation Organization) ou
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OACI em portugués — Organizacdo de Aviacao Civil Internacional, tal como

descrito abaixo:

A classificacéo oficial da ICAO segue esta ordem:
- Fabricante da aeronave.
- Modelo da aeronave.
- Indicativo ICAO correspondente para esta aeronave.
- Descricao da aeronave no formato (XdY), em que:
X: indicativo do tipo geral da aeronave;
d: nimero de motores;
Y: tipo de motor (Jato, Pistdo, Turbo hélice) .
- Esteira de turbuléncia correspondente de acordo com o0 peso maximo de
decolagem, assim especificada:
L: Leve: 7 000 kg (15 500 Ib) ou menos;
M: Média: de 7 000 kg até 136 000 kg (15 500 Ib e 300 000 Ib);
H: Pesada: 136 000 kg (300 000 Ib) ou mais.

EXx: BOEING 737-700 B737 L2J M
Fabricante Boeing, modelo 737-700, possui indicativo IAO B737, aeronave

terrestre com 2 motores a jato e esteira de turbuléncia média.

Tabela 1 - Indicativo de tipo geral de aeronave

Indicativo de Tipo Geral de Aeronave

L landplane (aeronave terrestre)
Seaplane (aeronave maritima)
Amphibian (aeronave anfibia)
Helicopter (helicopteros)

Gyrocopter (girocopteros)

- @ I > n

Tilt wing (asa basculante)

A seguir, apresentamos alguns tipos de aeronaves, designadas por seu

uso, OuU por seu projeto/engenharia.
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2.2.1 - Aviacao militar:

Fazem parte deste grupo as aeronaves projetadas com fim de combate,
espionagem e destinadas a protecdo de territérios e nacdes. Grande parte do
desenvolvimento tecnolégico aeronautico se deu em funcdo das grandes
guerras, pela necessidade de superar limites, sobretudo de velocidade e

manobra.
Entre elas destacamos:

a) P51 — Mustang: caca norte-americano de combate, concebido na 2.2
grande Guerra Mundial, teve papel fundamental na vitéria dos

aliados.

Figura 3 - P51 Mustang

Fonte: aviation-history.com

b) B-2: bombardeiro norte-americano, concebido na era da Guerra Fria,

era imperceptivel aos radares russos da época.

Figura 4 - Bombardeiro B2

Fonte: www.45enord.ca

Embraer Super Tucano A/AT 29: aeronave brasileira conhecida pela
manobrabilidade, presente como avido de treinamento em varios paises do
mundo.

19



Figura 5 - Embraer Super Tucano a/at29

Fonte: defesa.br.com

2.2.2 - Aviacao civil e de carga:

Este grupo esta composto por avides concebidos para transportar
pessoas e cargas. Correspondem a 95% de todas as aeronaves fabricadas no

mundo.

Exemplificamos com o Douglas DC-3, um avido bimotor que
revolucionou o transporte de passageiros nas décadas de 1930 e 1940, de
acordo com Medeiros (2009). Um caso bem conhecido de tal andlise historica
se refere a ascensdo do modelo Douglas DC-3, na década de 30, que trouxe
muita inovacdo ao mercado de aviagdo comercial, abrindo espaco para um
novo paradigma na industria aeronautica. O DC-3 mudou os rumos da
evolucdo dos projetos, o que pode ser comprovado pela transicdo entre as

caracteristicas dos modelos concebidos antes e depois de tal aeronave.

Figura6 - Douglas DC3

Fonte: Chuck Ross, disponivel em airlines.net
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Concorde: Aeronave supersonica anglo-francesa, concebida na década
de 70, que chocou o mundo em seu langamento. Era responsavel pela rota
Paris-Nova York e fazia o trajeto em cerca de 60% do tempo comparado as
aeronaves tradicionais. De acordo com Lebkuchen (2012), a aviacao civil
apresenta uma tendéncia a utilizar avides asa-fuselagem (BWB, do inglés
Blended Wing Body) misturadas, substituindo a configuracdo atual de tubo com
asa e cauda. Essa modificacdo objetiva a economia de combustivel e o
aumento na velocidade. Um projeto de grande visibilidade foi o Concorde,
sendo o aviao civil pioneiro na utilizacdo da geometria em forma de delta e alto
angulo de sweep. Ap6s mais de 30 anos de servi¢os prestados, a aeronave foi
“aposentada”, pois ja apresentava sinais do desgaste temporal, corroborado

por alguns acidentes.

Figura 7 - Concorde

Fonte: concordesst.com

O Airbus Beluga, fabricado na década de 90, € uma aeronave de carga,
capaz de transportar partes inteiras de outra aeronave dentro de sua prépria
fuselagem. E fabricado no sul da Franca, na cidade de Toulouse. Segundo
Kaufmann (2009), para o transporte de pecas e partes entre suas varias
plantas produtivas, Boeing e Airbus desenvolveram aeronaves baseadas em
suas plataformas ja existentes. A Airbus usou a plataforma do A300 para criar o
A300 600 ST (Super Transporter) Beluga, e a Boeing usou a plataforma do 747
para o 747 LCT (Large Cargo Freighter) Dreamlifter.
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Figura 8 - Airbus Beluga

Fonte: Avistar.com

2.2.3 - Aeronaves de asas rotativas — helicdpteros e girocépteros

Os primeiros estudos de Da Vinci sugeriram uma maquina semelhante a
um helicoptero. A diferenca principal em relacdo ao avido se da em funcdo das
pas mobveis na hélice, o que proporciona ao aparelho a possibilidade de

levantar voo sem a necessidade de pista.

Em seguida, apresentamos a foto de um helicOptero marca Helibras
Esquilo AS350V3e, vendido em todo o mundo. De acordo com o site da
empresa, é fruto de um acordo de fabricacdo com a empresa francesa
Aerospatiale e o governo brasileiro, formado nos anos 70, que perdura até os
dias de hoje, mesmo com a criacdo da Eurocopter, empresa detentora dos

projetos das aeronaves.

Figura 9 - Helibras Esquilo AS350B3e

Fonte: Helibras
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2.2.4 - Aviacao Experimental

Compdem este grupo as aeronaves projetadas com a intencao de algum
experimento. S&o aeronaves muito comuns nos meios académicos e também
entre os admiradores da aviacdo. Podem ser fabricadas de maneira artesanal

através da compra de kits ou de plantas para montagem e fabricacéo.

De acordo com De Paula (2008), alguns autores consideram os avides
experimentais (inclusive planadores e baldes) pertencentes a categoria de
aviacdo geral, que refere-se a frota brasileira pela sigla “AG”, e que
normalmente tém a sua estrutura em aluminio, com revestimento em

contraplacado aeronautico ou compasito de fibra de vidro e resina epoxi.

Figura 10 - Aeronave experimental AC 19 Papion em constru¢ao

Fonte: www.altaircoelho.com.br

Segue, abaixo, imagem da aeronave Curumim, projetada e construida
pelo CEA (Centro de Estudos Aeronauticos da UFMG). Conforme Barros et al
(2000), a Curumim € uma aeronave experimental construida com estrutura de

madeira (freij6), revestida em contraplacado de pinho e fibra de vidro.

Figura 11 - Aeronave experimental CEA 308

Fonte: Demec, UFMG, CEA
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Nesse grupo de aeronaves, incluem-se os planadores,

traiques (trikes) e similares.

Figura 12 - Planadores em campo de avia¢ao

Fonte: infoaviacao.com

ultraleves,
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CAPITULO 3
3.1 Materiais disponiveis para aviagcao
3.1.1 Ligas de aluminio

De acordo com Viana et al (2005), as ligas de aluminio, em geral, sdo
aplicadas em cerca de 70% dos componentes estruturais dos avifes
comerciais. A principal razdo disso se da ao fato de o material ter baixo peso
especifico, com boa resisténcia a fadiga e tenacidade a fratura.

A indastria aerondutica € a grande responsavel pelo desenvolvimento
das ligas de aluminio e a sua utilizacdo em aplicacbes militares, o que
comecou na Primeira Guerra Mundial, segundo afirma Moraes (2000).

Tal informacdo € complementada por Barbosa (2005), quando torna
evidente que o aluminio é obtido a partir da bauxita. Vale salientar, portanto,
gue algo em torno de 108 milhfes de toneladas desse minério foram extraidas
em 1992, sendo principais produtores Australia (36%), Guiné Francesa (17%),
Jamaica (10%) e Brasil (9%).

Apesar da notodria participacdo do aluminio no desenvolvimento das
aeronaves, ndo estudamos esse material e suas ligas profundamente, ja que o

foco deste trabalho € a aplicacdo de materiais compdsitos na aviacdo

experimental, assunto da préxima sec¢éo do estudo.

3.1.2 Compaositos

De acordo com Daniel e Ishai (1994), existem referéncias biblicas que
nos informam que ja os egipcios usavam um compa@sito em sua vida cotidiana,
uma vez que utilizavam palha misturada ao barro na fabricacdo de tijolos para
as constru¢bes, o que pode ser comprovado em uma passagem biblica

(especificamente em Exodos 5:7).

Na atualidade, temos o concreto armado como um composto utilizado na
construcdo civil e que teve o comeco de seu desenvolvimento no século 19,
quando foram usados pequenos pedagos de barras de aco misturados a

argamassa para as constru¢cbes daquela época. As resinas fendlicas,
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misturadas com pedacos de asbesto, outro tipo de compdsito, comecaram a

ser usadas pelo homem em diversos projetos no inicio do século XX.

A sequir, apresentamos alguns dos desenvolvimentos em compdsitos no
século XX.

Conforme Oliveira (2007), o primeiro casco de barco fabricado de
material composto foi projetado e desenvolvido em 1942. A trancagem dos
filamentos foi inventada em 1946 e aplicada a tecnologia de misseis em 1950.
O planador FS-24 Phoenix, construido em Stuttgart em 1957, foi a primeira
aeronave construida em fibra de vidro. A primeira fibra de boro e as fibras de
carbono de alta resisténcia foram usadas pela primeira vez no inicio de 1960,
com aplicacdes avancadas na indlstria aerondutica em 1968. Matrizes
metalicas, tipo boro-aluminio, foram introduzidas na constru¢cdo de aeronaves

em 1970. A empresa Dupont desenvolveu o Kevlar (ou aramida) em 1973.

Figura -13 - Planador FS-24 Phoenix

Fonte: www.psu.edu

Segundo Oliveira, ainda,

0s compostos se difundiram completamente na década de 70, nas indastrias
aeroespaciais, automobilisticas, de equipamentos esportivos e aplicacdes
biomédicas. Os anos da década de 1980 marcam o grande incremento da
utilizagdo das fibras de alto médulo. Atualmente, a énfase estd no
desenvolvimento dos novos sistemas metal/matriz e cerdmica/matriz, bem
como nos sistemas carbono/carbono para as aplicacbes em altas
temperaturas. (OLIVEIRA, 2007)

Conforme descrito por Callister,

de uma maneira geral, pode-se considerar um material compésito como sendo
qualquer material multifdsico que exiba proporcdo significativas das
propriedades de ambas as fases que o constituem, de tal modo, que é obtida
uma melhor combinacdo de propriedades. De acordo com esse principio de
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acdo combinada, melhores combinacfes de propriedades sdo criadas através
da combinacado judiciosa de dois ou mais materiais distintos. Também s&o
feitos intercAmbios de propriedades para muitos materiais compositos.
(CALLISTER, 2006)

Pebly (1987) acrescenta a informagcdo que os compadsitos poliméricos
podem ser entendidos como sendo a combinacdo de dois ou mais materiais,
quais sejam: elementos de reforco e/ou cargas unidos por uma matriz
polimérica, diferindo em forma e/ou composicdo. Esses componentes retém
suas identidades individuais, podendo ser fisicamente identificados,
apresentando, porém, uma interface entre eles, o que lhes confere uma

atuacdo em conjunto na aplicacédo final do compésito.
Os compositos podem ser divididos em:

a) Compositos reforcados por particulas (grandes ou por disperséo).
b) Compositos reforcados por fibras (de maneira continua, de maneira

descontinua alinhada, ou de maneira descontinua ordenada

aleatoriamente).

c) Compositos estruturais, que podem ser laminados ou painéis em
sanduiche, este ultimo usado em grande escala na aviacgao civil e militar,

e em outras areas de engenharia.

Callister (2006) afirma que, tecnologicamente, os compdsitos mais
importantes sdo aqueles em que a fase dispersa encontra-se na forma de uma
fibra. Os objetivos de projeto dos compdsitos reforcados com fibras incluem,
com frequéncia, resisténcia ou rigidez alta em relacdo a seu peso, ou seja,
suportam melhor as forcas externas, em relagdo a outros materiais néo

“fibrosos”.

Conforme Flaminio (2006), ha uma extensa variedade de métodos de
processamento disponiveis para se produzir compositos de matriz polimérica,
que podem ser classificados em processos de molde aberto (e.x. moldagem
manual, moldagem por spray), processos de molde fechado (e.x. moldagem
por injecdo, moldagem por compresséo, moldagem por transferéncia de resina)
e processos continuos (e.x. pultruséo, producao de laminados).

A figura a seguir apresenta um panorama da distribuicdo percentual dos

processos de fabricacdo de compdsitos no Brasil, no ano de 2006.
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Figura 14 - Distribuicdo percentual dos processos de fabrica¢do de compdsitos no Brasil
Fonte: Abmaco - Associagao Brasileira de Materiais Compadsitos.

3.1.2.1 Materiais compa0sitos na industria aeronautica

Conforme descrito por Oliveira (2007), a construcdo aeronautica
tradicional consiste na fabricacdo da estrutura da aeronave em madeira ou
aluminio e, posteriormente, o seu recobrimento com placas ou chapas de
madeira ou aluminio. Esse tipo de construcdo recebe duas designacdes:
estrutura monocoque e estrutura semimonocoque.

A Figura 15 apresenta esses dois tipos construtivos. Etimologicamente,
a monocoque vem do Francés e quer dizer corpo Unico, ou seja, uma estrutura
em forma de casca, capaz de suportar todas as cargas a ela imposta. Essa
concepcdao é utilizada na construcado aeronautica desde a década de 1930. A
estrutura semimonocoque difere da monocoque, porque, neste tipo, aparece

um terceiro elemento que séo os tensores longitudinais.
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Figura 15 - Tipos de estruturas de fuselagem de aviGes
Fonte: www.47ft.com.

O maior desenvolvimento dos materiais de revestimento de estruturas de
aeronaves ocorreu durante a Segunda Grande Guerra Mundial. Nessa época ja
se usavam, em grande escala, as ligas leves de aluminio em forma de chapas
finas.

Conforme nos informa Barbosa (2012), ainda na Segunda Grande
Guerra Mundial, uma empresa inglesa desenvolveu o projeto e construiu um
caca bombardeiro, denominado DH98 Mosquito, do qual toda a estrutura e os
revestimentos eram em madeira. Naquela época, o consumo de aluminio na
industria bélica estava acima da capacidade de producdo das industrias
metallrgicas, 0 que tornou imperativo o desenvolvimento de materiais
alternativos para a construcdo de avides. Um material conhecido como Gordon
Aerolite, fabricado com fibras néo retorcidas de linho e resina fendlica, foi
desenvolvido no final da década de 1930 pelo Dr. Norman de Bruyne, no
Centro de Pesquisa de Cambridge na Inglaterra, para aplicacdo aeronautica.
Esse material foi utilizado no revestimento da fuselagem do caca de combate
Spitfire, sendo o seu peso igual ao da fuselagem revestida com aluminio e com

resisténcia semelhante.
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Figura 16 Aeronave Spitfire Mk. VI, vistas

Fonte: www.raf.mod.uk

3.1.2.2 Substituicdo do aluminio por materiais compostos ha
industria aeroespacial

Segundo a EADS (European Aeronautic Defense and Space) (2004), os
materiais compostos sdo, ao lado do aluminio, os materiais mais importantes
para a construcdo aeronautica na atualidade. Nos ultimos 40 anos, os materiais
compostos passaram a representar 15% de reducdo de peso estrutural nos
avibes comerciais, e 50% de reducdo de peso nos helicopteros e avides
militares.

No periodo de 2002 a 2003, varias instituicbes europeias (EADS,
SICOMP, Universidades, etc.) organizaram o evento Composit Thematic
Network, segundo nos informa Franco (2011). Esse evento foi constituido de
dez workshops, que tiveram como objetivo detectar os problemas de utilizacao
dos materiais compostos em varios ramos de transportes, entre eles o ramo

aeroespacial.

As conclusdes desses workshops foram, dentre outras:

e Diminuicdo de custos. Desenvolver processos de fabricagcéo
automaticos de materiais compostos, isto €, desenvolvimento e
aplicacao de tecnologias de conformacao de tecidos, em conjunto
com sistemas de resina que permitam a impregnacao do tecido, e

a sua cura, sem a utilizacao de autoclave.
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e Desenvolvimento de metodologias de projeto e ferramentas
analiticas que permitam a simulacdo do material composto e do
processo de fabricacdo (especialmente comportamento nédo linear
e comportamento de longo prazo).

e Desenvolvimento de sistemas de materiais (fibras, sistemas de
resinas, binders), com relacdo a custo, métodos de fabricacéo e
desempenho. Por exemplo, desenvolver a nanotecnologia
aplicada a materiais compostos.

e Desenvolvimento de técnicas avangadas de unido de pecas ou
partes (colagem, ou unides aparafusadas), para aumentar o

desempenho destes conjuntos e diminuir custos de fabricacéo.

3.1.2.3 Aplicacdes dos materiais compoésitos na industria

aeroespacial

De acordo com a EADS (2003, citado por FRANCO, 2011), devido a alta
resisténcia especifica, a alta rigidez especifica, a alta resisténcia a fadiga, a
alta resisténcia a corrosdo e a alta capacidade de absorver energia, os
materiais compostos se tornaram materiais com emprego crescente no ramo
aeroespacial.

A Figura 17 apresenta a comparacdo de desempenho mecanica dos
materiais compostos em relacdo ao aco, ao aluminio e ao titdnio, que sao

materiais tradicionalmente utilizados na industria aeroespacial.
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Figura 17 -. Comparativo de desempenho dos materiais compostos em relagcéo aos

materiais tradicionalmente utilizados na industria aeroespacial

Fonte: EADS

Oliveira afirma:

Um dos impedimentos de utilizacdo deste tipo de material na industria
aeronautica, é que, principalmente na aviacao civil, por questdes de seguranca,
eles tém que ser submetidos a processos de qualificacdo, e homologacao

muito rigorosos que consomem muitos recursos e tempo. (OLIVEIRA, 2007)

3.1.2.4 O estado da arte de aplicacdo dos materiais compdsitos na

aviacao civil

Na Europa, a Airbus, e, nos EUA, a Boeing sao os fabricantes de avides

que lideram o desenvolvimento da tecnologia que permite a substituicdo dos

materiais tradicionais pelos materiais compostos.
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Figura 18 - Evolucdo da substituicdo de componentes por materiais compostos
Fonte: DRL Braunschweig

A Figura 19 apresenta o estado da arte de aplicacdo de materiais
compostos na area da aviagao civil. Nela, observa-se que, além da quantidade
de pecas fabricadas de material composto ter crescido substancialmente, a

importancia estrutural dessas pecas também cresceu.
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Aplicagé@o de materiais compostos no aviao Boeing 777
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Aplicagdo de materiais compostos no avido Airbus A 380

empenagem vertical

vigas do piso superior

secdo 19 da
flap do bordo de fuselagem
ataque Q
estabilizador horizontal

secdo central da asa tampa trazeira do sistema
de pressurizacdo

Figura 19 - O estado da arte na utilizacdo de materiais compostos na aviacao civil

Fonte: FRANCO, V. Compésitos, fratura e dano.
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De acordo com Franco (2011), a aeronave Boeing 787 Dreamliner é
considerada uma revolugdo na aplicacdo desse tipo de material em sua
estrutura. Enquanto compasitos representam 50% do peso (80% do volume) da
estrutura do Dreamliner, outros materiais também s&do usado, por exemplo,
Aluminio: 20%, Titanio: 15% (este avido foi o primeiro modelo de dimensdes
grandes, comercial, a usar a tecnologia de materiais de Titadnio em sua
construgéo), Aco: 10% e outros materiais: 5%.

Na aviacao militar, a aplicacdo dos materiais compadsitos esta em estagio

mais avancado do que na aviacao civil, como € apresentado na figura 20.

B Mat. comp. fibra de carbono

B Aluminio

I Titanio

Il Mat. comp. fibra de vidro
Alurmirnicr Turrdico

% de mas=za estrutural
em material composto

F22
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Figura 20 - Percentual de material composto usado na aviagdo militar
Fonte: EADS

Segundo a EADS (2003, citado por FRANCO, 2011), os motivos que
provocam a utilizagdo mais intensiva de material composto na aviagdo militar
do que na aviagao civil sdo os seguintes:

¢ Requerimentos de seguranca menos rigidos quanto a utilizacao

de novos materiais.
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e Maior quantidade de verbas para pesquisa e desenvolvimento na
area militar, visto que os governos dao suporte aos centros de
pesquisa.

e Pecas de menor tamanho.

3.1.2.5 Compositos Estruturais

A combinagdo de baixa massa especifica com valores elevados de
resisténcia e rigidez que os compadsitos poliméricos avancados proporcionam
permite que essa classe de materiais seja empregada nas industrias
aeronautica e espacial em substituicdo aos materiais metalicos tradicionais,

conforme nos informa Malek (1992).

Com base em Rezende (2007), desde o advento das fibras de vidro,
aramida e carbono, a industria aeronautica tem se utilizado dessa tecnologia na
fabricacdo de pecas para aeronaves, ilustrada pelo uso de materiais
compositos, em substituicAo aos materiais metalicos, das aeronaves Boeing
777, Airbus A-380 e do Embraer 170. Com a evolucao tecnoldgica, os materiais
poliméricos de alta resisténcia estrutural foram ganhando espaco nesse
segmento, podendo ser observado um crescimento desses materiais na
fabricacdo das aeronaves, tendo-se hoje projetos de novas aeronaves com a
previsdo de uso de 50% em peso em materiais compositos. A figura a seguir

ilustra o uso de materiais compdsitos na aeronave EMB 170.
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Material compdsito no EMB 170
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Figura 21 - Vista explodida da aeronave Embraer 170 mostrando os componentes fabricados

compasitos poliméricos avangados

Fonte: Fmhraer

De acordo com Nogueira et al (1999), quando a combinacéo do refor¢co e da
matriz polimérica confere ao compdsito obtido menores valores de massa
especifica e maiores valores de resisténcia mecanica e rigidez, esses materiais
sdo denominados compdsitos poliméricos avancados. Essas caracteristicas,
somadas aos maiores valores de resisténcia a fadiga e a corrosdo, tém
permitido uma grande utilizacdo desse tipo de compdésito na industria

aeronautica, atendendo as crescentes exigéncias em servico das aeronaves.

O universo das possiveis aplicacdes dos compdsitos poliméricos
avancados ndo se restringe somente ao setor aeronautico, podendo-se
mencionar aplicagbes nas areas espacial, automobilistica, nautica e biomédica.
Como exemplos, podem ser citados: estruturas de satélites e de veiculos
lancadores de satélites, protetores de carter, suportes de assentos, cascos de

embarcacdes, pecas de acabamentos, proteses ortopédicas, entre outros.
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Os materiais compoésitos de matriz polimérica surgiram, na sua vertente
estrutural, em meados do século XX. O desafio permanente que esses
materiais colocam a imaginacdo levou a esforcos que se traduziram em
aplicacdes cada vez mais exigentes. Assim, como o desempenho ja foi testado
e aprovado (sendo mesmo superior ao de estruturas metalicas convencionais),
e as normas industriais relativas a tais materiais estdo cada vez mais
estabelecidas, aplicacdes usando materiais compdsitos de matriz polimérica
continuardo a aumentar. As elevadas resisténcia e rigidez especificas
continuam a ser a combinacdo que lanca os materiais compdsitos para novas
areas. No entanto, a grande capacidade de amortecimento e o0 baixo
coeficiente de expansao térmica séo caracteristicas que podem ser adaptadas
para aplicacdes especificas. Os compdsitos avancados reduzem os problemas
de fadiga e ddo uma maior flexibilidade de concepcéo e fabricacdo, o que pode
reduzir significativamente o0 numero de pecas necessarias. Outra das
vantagens dos materiais compdsitos é a resisténcia a temperaturas extremas,
corrosdo e desgaste, especialmente em aplicacbes industriais. Essas
caracteristicas podem conduzir a custos mais baixos de ciclo de vida do
produto. Apesar de ndo serem classificados como compdésitos avangados, 0s
betdes poliméricos surgem como materiais compdsitos com um potencial de

crescimento muito elevado nos proximos anos, de acordo com Bodig (1993).

Bodig complementa, informando que

a fase polimérica é geralmente composta por uma resina termofixa do tipo
poliéster insaturada (ortoftalica, tereftalica, isoftélica ou bisfendlica), dissolvida
em solvente relativo como estireno, ou ainda uma resina éster vinilica ou epoxi.
Resinas especiais como as fendlicas, de poliuretano e de silicone séo utilizadas
em aplicacBes especiais. Na moldagem destas duas fases, ocorre um
crosslinking polimérico através de um processo de cura, que acopla as duas
fases, proporcionando ao material final propriedades especiais que definem
sua moderna e ampla aplicabilidade. (BODIG, 1993)

Prevé-se que esses materiais, além de continuarem a ter uma aplicacao
privilegiada em mercados avancados (militar, espacial e aeronautico),
substituem e/ou complementam, de forma crescente, os materiais tradicionais
em aplicacdes gerais de engenharia (como a construcédo civil - pontes, reforgo

e reabilitacdo de pontes e os transportes — automaoveis, onibus, trens, etc.).
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3.1.2.6 Prepregs ou pré-impregnados

De acordo com Baker et al (2002), o termo pré-impregnado € aplicado a
todo produto intermediario, pronto para moldagem, e pode ser definido como
sendo uma composicdo de fibras de reforco com um determinado polimero,

termorrigido formulado ou termoplastico, em uma particular fracdo em massa.

Esses materiais oferecem uma combinacdo de consisténcia e
processabilidade de produto, devido a quantidade controlada de resina, porém
requerem a aplicacao de vacuo e presséo durante o processo de cura. As duas
matérias-primas basicas para a producdo de pré-impregnados sdo a matriz
polimérica e as fibras de reforco na forma de tecido ou fitas unidirecionais. A
fibora de carbono é um dos reforcos que possui maior moédulo e resisténcia
disponivel para aplicacdo estrutural. J& a resina epdxi termorrigida utilizada no
pré-impregnado apresenta-se parcialmente polimerizada, estagio de cura
conhecido como estagio B, exigindo o seu armazenamento a -18° C para a
desaceleracdo do processo de polimerizacdo. Historicamente, na producéo da
indUstria aeronautica, a maioria dos componentes € fabricada pelo método
convencional de corte e laminacdo manual das camadas do material pré-
impregnado, sobre um molde devidamente preparado com agente

desmoldante, seguido da cura em autoclave, complementa Costa et al (2005).

Conforme Hergenrother (2000), apesar das vantagens que 0s materiais
compdsitos apresentam e que motivam a sua utilizacdo na industria
aeroespacial, essa classe de materiais tem como desvantagem, em
comparacao aos metais, a susceptibilidade aos danos, perdendo muito de sua
integridade estrutural quando isso ocorre. Os danos podem ocorrer durante o
processamento da matéria-prima, ou durante a fabricacdo da peca, seu

manuseio, seu transporte, sua armazenagem, manutengéo ouem servi(;o.

Costa et al (2005), concluem, ainda, que a cura de uma matriz
polimérica é considerada como sendo a chave para a fabricacdo de compadsitos
poliméricos avancados a partir de sistemas pré-impregnados, durante a qual a

matriz encontra-se em um estagio intermediario de cura. A qualidade final do
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produto obtido pode ser controlada pelo estudo do ciclo de cura empregado,
associado aos parametros de processo, tais como: tempo, temperatura,

pressao, assim como a sequéncia na qual essas variaveis sdo combinadas.

De acordo com Paiva (2006), nos ultimos anos, na industria aeronautica
tornou-se comum a utilizacdo de pré-impregnados para a moldagem ou
laminacdo dos compdsitos poliméricos estruturais. O pré-impregnado consiste
na combinacdo de uma matriz de resina polimérica com reforcos de fibras (na
forma de fitas unidirecionais ou tecidos) em um estdgio semiacabado, podendo
ser utilizado no processo da manufatura de componentes com diferentes

geometrias.

A utilizagcdo de pré-impregnados facilita a laminagdo dos compadsitos de
uso aeronautico, pois esses sao colocados esquematicamente sobre moldes
metalicos, reduzindo-se o tempo de moldagem e podendo-se controlar a
relacdo fibra/resina, nimero de camadas, orientacdo do reforco, etc. Portanto,
a utilizacdo de pré-impregnados facilita muito a realizacdo de reparos em

aeronaves.

Figura 22 - Fotografia da empresa Argos na preparacdo de compdsitos pré-impregnados

Fonte: Argos International

A tecnologia de fabricacdo de pré-impregnados é controlada por poucas
empresas fornecedoras da industria aeronautica, devido as formulagbes dos
sistemas de resina visar a atender necessidades especificas em termos de
propriedades mecénicas do compdsito final (produto acabado). O acesso as
informacdes sobre os sistemas de resina (formulagdes, aditivos, condi¢des de
preparacdo) e, consequentemente, as variacdes nas condi¢cdes de processo,
que possibilitem uma otimizacdo do programa de tratamento térmico do pré-
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impregnado, sdo limitadas, sendo abordadas com relacédo a sistemas de resina

muito especificos, complementa Oliveira (2007).

3.1.2.7 Contraplacado Aeronautico

Desde a década de 90, com a abertura de mercado e a entrada de
capital estrangeiro investido na fabricacéo de aeronaves, houve uma juncao de

tecnologias, especificamente no conhecimento de polimeros e compaositos.

ApOs décadas de uso restrito em alguns setores da indUstria, devido ao seu custo de
obtengdo, os compodsitos poliméricos estruturais, também denominados avancados, tém
ampliado a sua utilizacéo em diferentes setores da industria moderna, com um crescimento de
uso de 5% ao ano. (REZENDE e BOTELHO, 2000)

No entanto, no inicio da mesma década, encerrou-se no Brasil a
producdo do contraplacado aeronautico pelo IPT — material este colocado em
producdo durante a Segunda Grande Guerra, em meados de 1940 — deixando
0S construtores nacionais dependentes de material importado, e nem sempre
de boa qualidade. A figura 23 apresenta a restauracao do lendario avido inglés

DH98 Mosquito. Note que todo o recobrimento é feito em madeira.

'”“ u‘//mﬂf ?

————

Figura 23 - Imagem da restauracdo de aeronave DH98 Mosquito, com fuselagem em madeira

(contraplacado).

Fonte: Cavok
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Conforme Brotero (1941), as folhas de madeira para a fabricagdo do
contraplacado aerondutico sdo obtidas pelo descascamento de uma tora
(normalmente o pinho), que € fixada entre os cabecotes de um torno especial,
e a medida que a tora gira, uma faca afiada avanca gradualmente, comandada
por um conjunto de engrenagens, dando a folha a espessura desejada. A folha,
no ponto onde € cortada pela faca, € convenientemente comprimida contra a
tora, por meio da contrafaca. As folhas que possuem umidades entre 7% e
12%, depois de cortadas em tamanho certo para colagem, sdo secas em
estufas para evitar a formacdo de vapor durante o processo de colagem, na
prensagem a quente. A cola empregada é o baquelite em filme, ou tego film
(resina fendlica), que é termopléstica estavel. A pressdo de colagem € da
ordem de 20 kgf/cm?, com temperatura de 140° C durante um tempo variavel
em funcdo da espessura do contraplacado. Posteriormente, tais folhas de
madeira sdo superpostas e coladas com as fibras cruzadas em angulo reto, e

sempre em ndmero impatr.

Figura 24 - Torno para descascar madeira na fabricagcdo do contraplacado aeronautico (IPT —
SP)

Fonte:IPT SP

Segundo a revista EAA'S AeroCrafter, especializada em construcao de
avides esportivos leves, citada por Resende & Botelho (2004), de 475 modelos
de projetos disponiveis, 198 modelos sao de avides construidos de madeira, ou

seja, cerca de 42%, e issoO mostra a importancia desse material neste campo.
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4 Metodologia

4.1 Moldagem por Transferéncia de Resina (resin transfer molding)
RTM

Conforme descrito por Hemais (2004), a industria de polimeros
(plasticos, borrachas e fibras) €, talvez, o segmento da industria petroguimica
que mais cresce no Brasil. A razdo desse crescimento é devido a progressiva
substituicdo de outros materiais, tais como vidro, madeira, papel e metal, por
produtos feitos a partir desses materiais sintéticos. Essa indlstria €
caracterizada como sendo science based, isto €, tem abordagem de base
cientifica, por ser dependente de constantes inovacdes tecnoldgicas para que
suas empresas possam se manter competitivas. Assim, a capacidade de criar
tecnologia € vital para o processo de sobrevivéncia de tal segmento industrial

no mercado.

Atualmente, sdo conhecidos diversos processos de impregnacao de

tecido ou manta pela resina, dentre os mais comuns destacam-se:

1- Impregnacdo Hand-Lay-Up: processo manual de impregnacdo do

tecido. Pode ser executado com ou sem moldes.

2- Impregnacédo Spray-Up: processo semiautomatico de impregnacéo do
tecido, utilizado para pecas de grandes dimensdes. Consiste, basicamente, em

jatear um fluxo de resina e fibras sobre um molde.

3- Impregnacao por injecdo de resina (Resin Transfer Moulding - RTM):
processo semiautomatico de impregnacdo de resina, utilizado em pecas de
qualquer dimensao, planas e nao planas. Nesse processo, 0 tecido é
previamente montado em um molde fechado e a resina € injetada sob pressao

no interior do molde.

7

4- Impregnacdo Pré-peg: processo no qual o tecido utilizado ja é
fabricado impregnado por uma resina que ndo sofre 0 processo de cura a
pressdo e temperatura ambiente. Nesse processo, € necessario 0 uso de

autoclaves para elevar a presséo e a temperatura da peca as condi¢des ideais
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de cura da resina. Nesse trabalho, serdo apresentadas consideracdes

relevantes apenas para o processo de impregnacao por injecao de resina RTM.

De acordo com Amorin Junior et al (2006), as elevadas propriedades
mecanicas especificas dos materiais compadsitos tém propiciado uma crescente
demanda de seu uso. A capacidade de producdo em massa a um custo mais
acessivel se tornou indispensavel. A Moldagem por Transferéncia de Resina ou
RTM (Resin Transfer Molding) constitui um promissor processo de fabricacao
de materiais compoésitos. Nesse processo, uma pré-forma seca de fibra é
colocada em um molde, a resina € injetada sob alguma combinacdo de pressao

e/ou vacuo e, depois da cura, a peca pode ser retirada.

O processo de injecdo de resina RTM permite a moldagem de
componentes com forma complexa e area de superficie grande, com um bom
acabamento de superficie em ambos os lados. E adequado para pecas de
pequeno e médio porte, e € empregado em muitas aplicacdes de transporte

diferentes, como cabines de caminh&o, por exemplo.

O reforco é colocado na parte inferior do molde "macho-e-fémea".
Depois que o molde € fechado, injeta-se resina, sob pressdo, dentro da
cavidade do molde. A resina molha o reforco e cura-se, formando a parte de
composito. Esse processo consiste em preencher a cavidade de um molde,
rigido e fechado, injetando uma resina por um ou varios pontos dependendo do
tamanho do componente. Os reforcos sé&o colocados no interior do molde

previamente, antes de fechar e trava-lo firmemente.

Normalmente, resinas de poliéster, epoxi, fendlicos e acrilicos séo
usados e podem ser preenchidos se preciso. Tipos diferentes de modelos
podem ser usados dependendo da quantidade de producéao esperada. O calor
pode ser aplicado ao molde para encurtar o tempo de cura e, em tais casos, 0
uso de moldes de aco pode ser necessario. Podem ser usadas resinas de
baixa retracdo com esses moldes para melhorar o acabamento de superficie e
a aparéncia. Alternativamente, o RTM de baixa pressao permite reduzir custos

do processo, ja que dispensa o0 uso de bomba.
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Existem alguns produtos disponiveis para este processo, por exemplo,
as mantas de filamentos continuos, que sdo encontradas no continente Asiatico

(sudeste), na Europa e na América do Norte.

4.1.2. Fabricacdo de Composto de Fibra de Vidro e Resina via RTM

Espera-se que o desenvolvimento das laminas via RTM possa substituir
0 contraplacado ja citado na construcdo de aeronaves esporte leves e
experimentais, tornando possivel dar aos construtores aeronauticos de aviagcao
experimental brasileiros outra op¢do de material de forma a melhorar o
desempenho das aeronaves, fazendo com que a aviacdo experimental
aproxime-se um pouco mais das tecnologias empregadas na aviacao civil e

militar no campo dos compdsitos.

4.1.3 Metodologia de Fabricagéo

A metodologia de fabricacdo de placas para retirada de corpos de prova
e ensaios mecanicos e fisicos usada neste trabalho estd baseada no
documento Material Qualification and Equivalency for Polymer Matrix
Composite Material Systems — DOT/FAA-00/47 — U.S. Department of

Transportation Federal Aviation Administration April 2001

Esse documento fornece informacdes, procedimentos detalhados e
praticas de engenharia que ajudam no controle de repetibilidade de
propriedades e processos de fabricacdo desses materiais compostos que serao

utilizados na construcdo de estruturas primarias e secundarias de avioes.

A metodologia apresentada aplica-se ao material composto de resina
epoxi e fibra de vidro, ou resina epoxi e fibra de carbono. Adicionalmente,
estabelece métodos de ensaio e controle de processo, necessarios para
certificar o material que pode ser usado na fabricacdo de componentes
estruturais de aeronaves que satisfagca o requerimento 14 Code of Federal
Regulations (CFR) Part 23. U.S.

Especificamente neste trabalho, o documento em questdo foi seguido

em parte, visto que ele € generalizado e aplicavel a qualquer tipo de material
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composto, bem como apresenta procedimentos de ensaios e controles que

ultrapassam o interesse do presente trabalho.

As figuras a seguir apresentam detalhes sobre o processo de fabricagao.

Cilindro de injecao

Molde com
resistencias o
|

elétricas m
- = = = -

L ° Bomba de

vacuo

Controle de
temperatura

Figura 25 - Diagrama do equipamento RTM operando na sua variagdo assistida por uma bomba

de vacuo, comumente denominada, VARTM.

Fonte: Acervo do autor

Figura 26 - Equipamentos desenvolvidos e instalados na oficina do CEA (Centro de Estudos
Aeronauticos de EEUFMG), onde foram fabricadas as placas de material composto.

Fonte: Acervo do autor
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O processo RTM foi escolhido para a fabricacdo das placas por
apresentar as caracteristicas apresentadas na Tabela a seguir, de acordo com
Beckwith (1998).

Tabela 2 Vantagens e Desvantagens do Processo de fabricacdo RTM.

VANTAGENS

As pecas sdo produzidas com dtima tolerancia dimensional.

Acabamento superficial de 6tima qualidade das pecas.

Ciclo de produgao curto.

Equipamento com baixa pressdo de operagao.

Matrizes de baixo custo.

Emissdo de elemntos volateis da resina controlada no molde.

Quantidade de mdo de obra baixa e sem grande qualificagdo.

Grande flexibilidade no projeto das pecas reforgadores, mistura
de materiais diferentes.

Prosperidade mecanicas do material produzido comparavel aos
produzidos em autoclaves (quantidade de vazios < 1%).

Bom acabamento em ambas as faces.

O processo permite a fabricacdo de pecas grandes e com alta
complexidade.

Producdo de pegas com baixa fragdo de matriz

DESVANTAGENS

Os softwares de simulagdo do preenchimento dos moldes ainda
estdo em fase de desenvolvimento.

O processo requer moldes a prova de vazamentos.

O processo ¢é aplicavel a produgdo de 100 a 5.000 pecas.

O alinhamento do tecido dentro do molde requer cuidados
adicionais.
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4.1.4 Especificagdo de Materiais
4.1.4.1 Especificacdo do Tecido de Fibra de Vidro

Tecido tipo Plain Weave, 145g/m?. Abaixo segue imagem da amostra.

PP ele T e ela-e s e "
..o
-

Figura 27 - Imagem do tecido usado no experimento (fotografia)

Fonte: Acervo do autor

O tecido utilizado na fabricacdo das placas foi fornecido pela empresa
Fibertex Louveira Produtos Téxteis Ltda. e possui a especificacdo técnica

conforme o Anexo A.

A Figura 28 apresenta uma foto ampliada 50 vezes do tecido utilizado na
fabricacdo das placas, e pode-se observar que o tipo de tecelagem é o
simétrico (plain weave). Nesta figura, € apresentada a diferenga entre fio e

filamento.

Figura 28 - Imagem do tecido usado no experimento aumentado 50 vezes no microscépio 6tico.
Fonte: Acervo do autor
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Em conformidade com Oliveira (2007), para iniciar o processo de
infusdo, primeiro, ndo serdo admitidos cortes de tecidos que tenham
previamente qualquer tipo de contaminagéo, tais como resina, 0leo, poeira, etc.
O tecido devera ser estocado e cortado em uma sala com o piso limpo, a mesa
de corte limpa, livre de poeira e agente contaminante tipo desmoldante,
materiais que contenham silicones, 6leos ou agua. Nessa sala, ndo devem
existir equipamentos que produzam poeira, por exemplo, lixadeiras manuais ou
de mesa, serras, ou qualguer outro equipamento que produza material

particulado.
4.1.4.2 Especificagao do molde
Utilizamos, neste trabalho, molde metalico, confeccionado em aluminio,
do tipo “macho-fémea”, com dimensdes de 50 cm x 70 cm. Na fabricacéo,

observamos a planicidade constante das chapas, a fim de garantir placas de

compdsito com espessura constante.

/Barreira metalica Barreira flexivel

Z Contra-placa

I~~— Placa de
base

Vista de cima

conra-placa

barrsira flexivel
tecido matslasse
// filme plastico
/ 1 selador
placa des base

barreira metdlica

Figura 29 - Desenho esquematico do molde

Fonte: Acervo do autor
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4.1.4.3 Especificagdo e cuidados com a resina

Os parametros a seguir ajudam a definir a resina:
Especificagéo da resina e do endurecedor.

Proporcéo da mistura resina/endurecedor.

Os cuidados observados foram:

Data de validade da resina e do endurecedor.

Acondicionamento da resina e do endurecedor em embalagem
apropriada.

Estocagem das embalagens em ambiente apropriado.

Neste trabalho, foi utilizada a resina LY1316 em conjunto com

endurecedor HY1208, ambos fabricados pela empresa Huntsman Advanced

Materials Quimica Brasil Ltda.

pelo

4.1.5 Sequéncia de fabricacdo de uma placa

Durante o processo de fabricacdo de uma placa de material compdsito

processo RTM, alguns parametros externos foram previamente

controlados.

Os seguintes parametros sao externos e prioritarios ao inicio do

processo RTM propriamente dito:

Controle de temperatura do ambiente.

Controle de umidade do ambiente.

Controle da limpeza das superficies dos moldes.

Controle de temperatura das chapas dos moldes.

Controle da limpeza dos recipientes de mistura da resina.

Controle de limpeza da superficie de manipulacdo e corte das laminas
de tecido.

Controle de defeitos de tecelagem dos tecidos.

O controle de umidade do ambiente no processo de fabricagdo das

placas é importante, por causa da resina, que é um material altamente
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higroscopico, e a absorcao de agua, antes do processo de cura, ira modificar a
sua resisténcia mecéanica apos a cura. O controle de temperatura é importante
também por causa da resina, que ira influenciar no tempo de inicio de reacao
com o endurecedor e também na viscosidade inicial da mistura
resina/endurecedor dentro do molde.

O gréfico da figura 30 apresenta o envelope de controle ambiental
temperatura/umidade, dentro do qual o processo pode ser realizado sem

problemas para a resina epoxi.

70
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Temperatura °C

Figura 30 - Envelope de temperatura; umidade de uma sala limpa para o experimento
Fonte: DOT/FAA/AR-00/47 - U.S. Department of Transportation Federal Aviation Administration

O controle da superficie do molde consiste em verificar a planicidade da
chapa de aluminio da base do molde, o acabamento superficial, a
contaminacdo da superficie com material estranho (Oleo, poeira, material
adesivo). Caso seja necessdria a remocao de qualquer material aderido a
superficie da chapa, devera ser utilizado um pano embebido em thinner, ou
alcool.

O aquecimento da chapa do molde é obtido por meio de um conjunto de
resisténcias elétricas de aquecimento montadas por baixo da superficie de
moldagem, sendo que cada molde possui 4 resisténcias, cada uma com
poténcia de 750 watts. A tensdo de alimentacdo é de 120 V. O controle de
temperatura na superficie das chapas dos moldes é obtido por um controlador
de temperatura e um termopar tipo J montado em um dos moldes. A Figura 31

apresenta esses equipamentos.
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Figura 31 - Sensores de presséo e temperatura e controlador de temperatura

Fonte: Acervo do autor

Os recipientes de mistura da resina devem ser completamente limpos,
sem qualquer vestigio de elementos de contaminacdo. N&o poderdo ser
usados copos de plastico do tipo descartavel, tendo em vista que esses
recipientes sao fabricados com plastico poliestireno, que sofre ataque da
resina.

Os recipientes para pesagem da resina e do endurecedor devem ser de
vidro e em hipotese alguma devem conter restos de resina ou de endurecedor,
ou mesmo de resina ja curada no seu interior.

A superficie de corte do tecido devera ser plana e limpa, ndo devendo
conter qualquer vestigio de poeira, Oleo, silicone, agua, etc. De preferéncia, a
mesa de trabalho deverd estar no interior de uma sala com controle de
umidade, temperatura e poeira, com pressao positiva. As partes cortadas do
rolo de tecido de fibra de vidro devem ter a borda o mais uniforme possivel
(evitar fiapos), devem ser identificadas com relacdo ao angulo de orientagédo
das fibras (0°, 45°, 60°, 90°, etc.) e devem ser acondicionadas em envelopes
de papel ou plastico. A identificacdo dos pedacos deve ser feita na embalagem.

As partes de tecido cortadas que irdo formar o laminado deveréo ter a

tecelagem uniforme e sem defeitos na orientacdo e entrelacamento dos fios.
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Terminada a fase de preparacdo dos materiais que serdo utilizados na
composicdo do laminado, inicia-se a preparagcdo dos moldes de RTM. Nessa
etapa, devem ser observadas as seguintes questdes:

e Preparacao do molde.

e Temperatura inicial das chapas do molde.

Condicbes de limpeza e desobstrucdo dos orificios de injecdo da
resina.
e Preparacao do cilindro de inje¢éo da resina.
e Montagem dos tecidos sobre o molde.
e Fechamento do molde e vedac¢éo do vacuo.
e Pesagem da resina e do endurecedor.
e Mistura da resina e do endurecedor (desgaseificacao).
e Injecdo daresina e ligagdo da bomba de véacuo.
e Ciclo de aquecimento e resfriamento da placa do molde.

A preparacdo do molde consiste em verificar a limpeza da superficie de
algum vestigio de sujeira, poeira ou mesmo de resina curada, impregnacao das
superficies com cera desmoldante e, depois, de liquido desmoldante.

A temperatura inicial da chapa do molde devera ser de, no maximo, 34°
C, tendo em vista que uma temperatura mais elevada ira acelerar o processo
de cura da resina.

Deve-se dar especial atencdo as condicfes de desobstrucdo e limpeza
dos orificios de injecdo da resina, de maneira que nao sejam introduzidos
dentro do molde impurezas ou pedacos de resina ja curada que estejam
aderidas a parede do bocal de injecdo. A inspecédo visual € suficiente neste
caso.

O cilindro de injecéo da resina devera ser testado manualmente quanto
ao deslocamento livre do émbolo, visualmente verificada a sua correta
montagem, com relacdo ao aperto correto das porcas dos tirantes, vedacdes
dos cabecotes, correto posicionamento da conexdo em relacdo ao suporte da
maquina de injecao.

A Figura 32 apresenta o cilindro de injecao utilizado nesta montagem.
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Figura 32 - Cilindro de injecéo da resina
Fonte: Acervo do autor

A montagem dos cortes de tecido sobre o molde devera ser conferida
com relacdo a sequéncia de montagem que, por sua vez, devera obedecer as
orientacdes corretas das fibras.

Também se deve observar o correto posicionamento dos tecidos peel-
ply sempre nas faces externas da montagem dos tecidos. Depois de conferida
a montagem, fechar o sistema com o saco plastico, conforme apresenta a

figura a seguir, e verificar o vacuo.

Figura 33 - Revestimento do molde com saco plastico e teste do vacuo

Fonte: Acervo do autor

A pesagem da resina e do endurecedor deverd ser realizada em
recipientes de material adequado, limpos e sem umidade.

A propor¢do de endurecedor devera ser de 13% em peso, em relacdo a
quantidade de resina conforme especificagédo do fabricante.

54



A quantidade total de resina e endurecedor deverao ser iguais ao peso
do tecido para que a fracdo em peso de matriz seja igual a fracdo em peso de
fibra.

A mistura dos dois componentes devera ser realizada com a ajuda de
uma espatula ou outro dispositivo de mistura, e devera ser executada até fique
homogénea.

O recipiente que contém a mistura devera sofrer um processo de
desgaseificacdo de forma a serem eliminadas todas as bolhas de ar que,
porventura, existam na superficie ou no seio da mistura.

O processo de desgaseificacao consiste em fechar o recipiente onde se
encontra a mistura com uma tampa e, por meio de uma conexdo central
montada na tampa, ligar um tubo com a bomba de vacuo.

O tempo do processo de retirada do ar devera durar até quando
visualmente nao existirem mais bolhas de ar na superficie, ou no meio do
liquido.

ApoOs esse preparo, o liquido devera ser colocado dentro do cilindro de
injecdo de resina, que, por sua vez, sera ligado as conexdes de injecdo no
molde, e sera injetada a mistura (resina + endurecedor) no molde. Logo apés o
término da injecdo, a bomba de vacuo devera ser ligada. Depois de ligada a
bomba de vacuo, o controle de temperatura devera ser ajustado de acordo com
a curva de cura da resina, apresentada na Figura 34.

Apo6s o tempo de cura da resina, o molde podera ser aberto e a placa

retirada.
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Figura 34 - Grafico temperatura x tempo para a cura da resina
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A Figura 35 apresenta o resultado do teste de infusdo de uma placa,
utilizando somente o peso da coluna de resina. Observar o formato circular da
frente de molhamento do tecido, tendo em vista a simetria de tecelagem desse

mesmo tecido.

Figura 35 - Teste de infuséo de resina no tecido
Fonte: Acervo do autor

A Figura 36 apresenta o resultado de fabricagcdo de uma placa pelo processo
RTM.

Figura 36 - Placa numero 2 fabricada pelo processo RTM

Fonte: Acervo do autor
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4.2 Resultados dos Ensaios de Tragéo/Cisalhamento

Os ensaios de tracdo e de cisalhamento dos corpos de prova retirados
das placas foram realizados segundo a norma ASTM D3039/D3039M-00[24] e
ASTM D5379-93[25]. A maquina de tracdo universal € da marca Instron,
modelo 8802, com capacidade de carga de 250kN, equipada com sistema de
controle de teste Instron Fast Track 8800 e software Merlin Instron versao 4.05.

Antes do rompimento dos corpos na maquina de tracdo, foram
realizadas medidas de largura e espessura ao longo do comprimento desses
corpos, com a respectiva marcagdo dessas medidas. A finalidade desse
procedimento foi a de determinar a posi¢do do ponto de rompimento e posterior
calculo da area resistente nessa posi¢ao. A Figura 37 apresenta o ensaio de

tracdo nos corpos de prova com a maquina Instron.

Figura 37 - Maquina universal Instron

Fonte: Acervo do autor

A imagem a seguir apresenta fotografia dos corpos de prova rompidos

ap0s ensaio no equipamento.
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Figura 38 - Corpos de prova rompidos

Fonte: Acervo do autor

A tabela a seguir mostra os resultados dos ensaios de tracéo.

Tabela 3 Resultados dos ensaios de tracdo dos corpos de prova

ENSAIOS INSTRON - TRAGAO

Area
Subplaca 1.1 | Carga (N) | Deformagdo (mm) | Deformacgao Secao | Tensdo | E (Mpa)
Unitaria (mm?) (Mpa)
CP1 15991 7,04 0,028 48,45 330,04 11720
CP2 16142 7,06 0,028 49,58 325,54 | 11527,62
CP3 15450 6,24 0,024 49,83 310,04 | 12421,39
Area
Subplaca 1.2 | Carga (N) | Deformagdo (mm) | Deformacgao Secdao | Tensdo | E (Mpa)
Unitaria (mm?) (Mpa)
CP1 27183 8,4 0,033 82,16 330,86 | 9839,43
CpP2 24608 7,94 0,031 84,25 292,08 | 9188,24
Area
Subplaca 2.1 | Carga (N) | Deformagdo (mm) | Deformacgao Secao | Tensdo | E (Mpa)
Unitaria (mm?) (Mpa)
CP1 24164 6,67 0,026 66,02 365,97 | 13717,2
CP2 2413,4 7,16 0,028 65,72 368,39 | 12862,8
cp3 23784,4 6,71 0,026 65,37 363,79 | 13553,95
Area
Subplaca 2.2 | Carga (N) | Deformagdo (mm) | Deformacao Secdo | Tensdo | E (Mpa)
Unitaria (mm?) (Mpa)
CP1 23206,8 5,66 0,022 66,4 349,46 | 15435,52
Ccp2 23227,5 5,67 0,022 66,04 351,67 | 15505,72
cp3 24303,5 6,75 0,027 65,53 370,85 | 13735,3
Area
Subplaca 3.1 | Carga (N) | Deformagdo (mm) | Deformacao Secao | Tensdo | E (Mpa)
Unitaria (mm?) (Mpa)
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CP1 23132,56 6,83 0,027 66,16 349,6 | 12792,29
CP2 2321,24 5,83 0,023 65,08 356,64 | 15280,29
CpP3 23399,23 9,01 0,036 65,41 357,7 9914,12
Area
Subplaca 3.2 | Carga (N) | Deformagdo (mm) | Deformacao Secdo | Tensdo | E (Mpa)
Unitaria (mm?) (Mpa)
CP1 22146,49 7,09 0,028 66,76 331,7 11688,2
CP2 23979,4 7,91 0,031 64,04 374,39 | 11830,33
CpP3 22430,21 5,86 0,023 67,5 332,3 | 14175,43
Area
Subplaca 4.1 | Carga (N) | Deformagdo (mm) | Deformacao Secdo | Tensdo | E (Mpa)
Unitaria (mm?) (Mpa)
CP1 21477,28 6,51 0,026 70,05 306,57 | 11764,73
CpP2 19747,17 5,65 0,022 70,93 278,4 12317,1
CpP3 21811,34 6,83 0,027 70,01 308,88 | 11290,12
Area
Subplaca 4.2 | Carga (N) | Deformagdo (mm) | Deformacgao Sec¢do | Tensdo | E(Mpa)
Unitaria (mm?) (Mpa)
CP1 23170,92 6,9 0,027 70,43 328,95 | 11908,9
CpP2 24640,95 7,93 0,031 69,49 354,56 | 11174,24
CpP3 23440,87 7,25 0,029 69,26 338,43 | 11656,2
Area
Subplaca 5.1 | Carga (N) | Deformagdo (mm) | Deformacgao Sec¢do | Tensdo | E(Mpa)
Unitaria (mm?) (Mpa)
CP1 23016,39 7,29 0,029 64,54 356,59 | 12216,92
CP2 23242,03 8,12 0,032 63,81 364,19 | 11212,68
CpP3 22629,92 7,73 0,03 64,56 350,51 | 11334,5
Area
Subplaca 5.2 | Carga (N) | Deformagao (mm) | Deformagdo Secdo | Tensdo | E(Mpa)
Unitaria (mm?) (Mpa)
CP1 23244,98 8,38 0,033 64,01 363,09 | 10830,93
CpP2 22675,63 8,11 0,032 60,68 373,63 | 11514,73
CpP3 23890,17 7,87 0,031 66,07 361,54 | 11474,45

Os corpos de prova de todas as subplacas tiveram valores de

deformacg&o muito proximos, exceto o corpo de prova 3, da subplaca 3.1, que

obteve medicdo acima de 9mm de deformacdo, e o corpo de prova 2 da

subplaca 4.1, que obteve medicdo abaixo de 6mm de deformacéo.

Consequentemente, a tensao de ruptura se manteve relativamente constante

em todos os corpos de prova, das subplacas ensaiadas, exceto no CP 2 da

subplaca, ja citado acima
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A seguir, temos o grafico que representa o ensaio de corpo de prova

namero 1 da subplaca 3.1. Nele podemos perceber que ndo ha regido de

escoamento, caracteristica especifica de materiais compositos.

Tensio de tracio |[MPa|

Carga (M)

Teste CP1 Subplaca 3.1

[4e]

Deformacdes {1mm)

Figura 39 - Gréfico de ensaio de tracdo. CP 1 Subplaca 3.1

Tensoes de ruptura dos Corpos de Prova
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Figura 40 - Gréfico de tensédo de ruptura dos corpos de prova

O valor médio da tensdo de ruptura nos corpos de prova foi de 342,97

MPa e o desvio padrdo foi de Dp = 25,26, que corresponde a 7,3% do valor

médio. Nota-se que o0 processo proposto foi capaz de produzir um material de

resisténcia a tracado bastante uniforme. A literatura apresenta varios resultados

para a tensdo de tracdo de material composto de fibra de vidro. Agarwll e
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Broutman (1990), por exemplo, apresentam o valor de tensao de tracdo de um
material composto de fibra de vidro/ep6xi comercial como sendo 1062 MPa; ja
Daniel e Ishai (1994) apresentam o valor de 1080 MPa para um material
composto unidirecional tipico. Middleton (1990) apresenta os valores de 900
MPa para GFRP unidirecional e 460 MPa para GFRP com tecido laminado.
Pode-se observar que os valores variam muito em funcéo, principalmente, do
tipo de tecelagem que é utilizado na fabricacéo da fibra de vidro. Abraham et al
(1998) apresentam um valor experimental de 274 MPa com um CV% = 8.2.
Neste trabalho, o material ensaiado foi uma placa fabricada pelo processo
RTM, com tecido de fibra de vidro plain weave 196 g/m2 12 laminas e resina
epoxi LY564 com endurecedor HY-2954 e com uma fracéo de fibra de 50,4%.
Quando o material tem uma fracdo em peso de fibra de 63,9% o valor da
tensado de ruptura sobe para 332,9 MPa com um CV% = 6,6.

Esse resultado aproxima-se, razoavelmente, do valor encontrado neste
trabalho. Para o ensaio de cisalhamento, foi utilizado o dispositivo de teste

losipescu, conforme apresenta a Figura 61.

Figura 41 - Dispositivio losipescu para teste de cisalhamento

Fonte: Acervo do autor

A imagem a seguir mostra um corpo de prova apés ensaio de cisalhamento.
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Figura 42 - Corpo de prova rompido por cisalhamento

Fonte: Acervo do autor

A tabela abaixo mostra os resultados dos testes de cisalhamento nos corpos de

prova.

Tabela 4 Resultados dos ensaios de cisalhamento dos corpos de prova

TESTE DE CISALHAMENTO
Espessura do Area Tensao
Subplaca 1.1 | Carga (N) | Largura CP (mm) P N Cisalhamento
CP (mm) (mm?)
(Mpa)
CpP1 4762,68 20 1,85 37 128,72
CP2 3137,69 20 1,92 38,4 81,71
CP3 3709,7 20 1,82 36,4 101,91
Espessura do Area Tensdo de
Subplaca 1.2 | Carga (N) | Largura CP (mm) P N Cisalhamento
CP (mm) (mm?)
(Mpa)
Cp1 3153,79 20 1,91 38,2 82,56
Cp2 3705,43 20 1,81 36,2 102,36
CP3 3634,38 20 2,1 42 86,54
Espessura do Area Tensdo de
Subplaca 2.1 | Carga (N) | Largura CP (mm) P N Cisalhamento
CP (mm) (mm?)
(Mpa)
Cp1 5635,22 20 2,65 53 106,32
Cp2 3600,36 20 2,66 53,2 67,68
CP3 4606,04 20 2,62 52,56 87,63
Espessura do Area Tensdo de
Subplaca 2.2 | Carga (N) | Largura CP (mm) P N Cisalhamento
CP (mm) (mm?)
(Mpa)
CP1 6429,63 20 2,67 53,4 120,41
Cp2 5022,69 20 2,62 52,4 95,85
Espessura do Area Tensdo de
Subplaca 3.1 | Carga (N) | Largura CP (mm) P N Cisalhamento
CP (mm) (mm?)
(Mpa)
Cp1 6222,43 20 2,63 52,6 118,3
Cp2 5727,07 20 2,66 53,2 107,65
CP3 5483,31 20 2,62 52,4 104,65
Espessura do Area Tensao de
2 L
Subplaca 3.2 | Carga (N) | Largura CP (mm) CP (mm) (mm?) Cisalhamento
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(Mpa)

Cp1 4797,94 20 2,81 56,2 85,37
Cp2 4452,05 20 2,82 56,4 78,94
CP3 5142,91 20 2,62 52,4 98,15
Espessura do Area Tensdo de
Subplaca 4.1 | Carga (N) | Largura CP (mm) P 2 Cisalhamento
CP (mm) (mm?)
(Mpa)
Cp1 5073,41 20 2,79 55,8 90,92
CP2 5729,91 20 2,66 53,2 107,71
CP3 5557,2 20 4,64 52,8 105,25
Espessura do Area Tensdo de
Subplaca 4.2 | Carga (N) | Largura CP (mm) P N Cisalhamento
CP (mm) (mm?)
(Mpa)
Cp1 6113,44 20 2,59 51,8 118,02
Cp2 5637,32 20 2,61 52,2 107,99
CP3 5691,26 20 2,64 52,8 107,79
Espessura do Area Tensdo de
Subplaca 5.1 | Carga (N) | Largura CP (mm) P 2 Cisalhamento
CP (mm) (mm?)
(Mpa)
CP1 4864,51 20 2,53 50,6 95,14
Cp2 5159,72 20 2,97 59,4 85,86
CP3 4389,49 20 2,52 50,4 87,09
Espessura do Area Tensdo de
Subplaca 5.2 | Carga (N) | Largura CP (mm) P 2 Cisalhamento
CP (mm) (mm?)
(Mpa)
CP1 4804,3 20 2,64 52,8 90,99
Cp2 4787,7 20 2,55 51 93,88
CP3 4388,88 20 2,09 41,88 104,78

Analisando-se a tabela, percebemos que o corpo de prova numero 2, da

subplaca 2.1 obteve um resultado de tensédo de cisalhamento muito abaixo da

média. E necessario uma investigacdo para determinar o motivo, acredita-se

gue pode haver alguma impureza ou vazio na estrutura do material, fazendo

com que ele ndo tenha trabalhado da forma esperada.
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Tensio de ruptura por cisalhamento dos corpos de prova
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Figura 43 - Gréfico de tenséo de ruptura por cisalhamento dos corpos de prova

O valor médio da tensdo de cisalhamento nos corpos de prova foi de
98,35 MPa e o desvio padrao foi de Dp = 14,17%. Nota-se que O processo
proposto foi capaz de produzir um material de resisténcia ao cisalhamento
uniforme. Da mesma forma, a literatura apresenta varios resultados para a
tensdo de cisalhamento de material composto de fibra de vidro. Agarwal e
Broutman (1990), por exemplo, apresentam o valor de tensédo de cisalhamento
de um material composto de fibra de vidro/epdxi comercial como sendo 72
Mpa.

Ja Daniel e Ishai (1994) apresentam o valor de 89 MPa para um material
composto unidirecional tipico. Como as placas produzidas neste trabalho
possuem fibras direcionadas no angulo de 45°, é justificavel um aumento da

resisténcia ao cisalhamento em relacdo ao material unidirecional.

CAPITULO 5

5.1 Conclusdes

A partir das informacdes e dos ensaios realizados neste trabalho, pode-
se concluir que o mecanismo proposto € viavel para fabricacdo das laminas de
material compasito.
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As placas obtidas pelo processo apresentam espessuras relativamente
uniformes. No entanto, faz-se necessario uma avaliacdo mais precisa para
corroborar sua aplicacdo na fabricacdo aerondutica.

Os resultados dos ensaios de tracdo denotam que o material obtido pelo
processo desenvolvido neste trabalho possui uma tensdo de ruptura muito
proxima do que foi previsto na teoria, corroborando a ideia da viabilidade do
material.

Os resultados dos ensaios de cisalhamento demonstram que o material
obtido pelo processo de RTM possui um valor desta tensdo um pouco acima
dos valores citados na literatura. Entretanto, tal resultado pode ser justificado
pela presenca de um nimero maior de laminas (oito) com orientacéo das fibras
a 45°, em um total de 20 laminas da placa fabricada.

Acredito que a viabilidade do material na industria é plena, inclusive em
outras areas que utilizam materiais compdsitos planos ou levemente
abaulados, como na industria de 6nibus, ou na fabricacdo nautica, tendo em
vista a relativa facilidade de fabricacdo dos moldes e dos equipamentos
necessarios para execucao.

Como ja citado acima, para aplicacdo aeronautica, faz-se necessario a
aplicacdo de testes especificos, no entanto, acredito que a viabilidade do
material em outras areas industriais que utilizam materiais compadsitos planos
ou levemente abaulados, como na induastria de 6nibus, ou na fabricacédo
nautica, pode acontecer, tendo em vista a relativa facilidade de fabricacdo dos

moldes e dos equipamentos necessarios para execucao.

5.2 Sugestdes para Trabalhos Futuros

Para atestar o funcionamento do mecanismo, aplicado a construgéo
aeronautica, se fazem necessarios estudos complementares no material obtido
para determinar outros importantes resultados a respeito das caracteristicas
para aplicagdo aeronautica, que sao:

e Ensaios para determinar o percentual de vazios na estrutura da

lamina.
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o Estudos da permeabilidade e da porosidade dos diversos tipos de
tecelagem da fibra de vidro, visando a otimizacdo do espalhamento
da resina sobre as diversas camadas de tecido.

o Ensaios de ignicao.

e Estudos e ensaios das placas como painéis submetidos a cargas de
compresséo, verificando o comportamento dessas mesmas placas
guanto ao aspecto de flambagem.

e Ensaios de corpos de prova para determinagdo de resisténcia
interlaminar.

Tais estudos podem ser concluidos através de um doutorado, ou

pesquisa especifica na area.
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ANEXO A

Especificacdao do fio (roving) para a fabricacdo do tecido

INFORMACOES DO FABRICANTE
Roving Continuo para Enrolamento ou Filamento Winding, Pultrusdo e

Tecelagem.
Descricao

O Roving de Fibra de Vidro Advantex® Type 30® - 111A é um roving direto,
especialmente projetado para os processos de enrolamento (filamento winding),
tecelagem, refor¢os de cabos telefonicos e pultrusdo, sendo compativel com resinas
poliéster, viniléster e epodxi. As fibras sdo tratadas superficialmente para rapida
molhagem e facilidade de processamento. As bobinas, que sdo envolvidas com filme
plastico tipo Tack-Pack® e acondicionadas em embalagens de papeldo, apresentam
um formato cilindrico, sendo o desenrolamento feito pela parte interna da mesma.

Owens Corning, por meio de seu processo System Thinking., desenvolveu e
introduziu as Fibras de Vidro Advantex® com um novo nivel de performance
ambiental. Esta nova formulagéo de fibra de vidro representa um avangado acesso as
regulamentagdes sobre o meio ambiente, pois é livre de boro, o que minimiza os
poluentes do ar no processo de manufatura.

Advantex® combina as excelentes propriedades mecanicas e elétricas do
tradicional vidro 'E’ com a resisténcia a corroséo acida do vidro 'E-CR’. Advantex®
atende aos requisitos ditados para ambos os vidros tipo 'E’ e 'E-CR’ tanto na norma
ISO 2078, como na ASTM D578-98.

Destaques:

e Excelente processabilidade.
e Tratamento Multicompativel.
e Rapida Molhagem.

Para garantir a qualidade de seus produtos, a Owens Corning produz o roving
direto 111A com tecnologia avancada, quimica superficial inovadora e um grande
comprometimento com controle estatistico de processo. O Sistema da Qualidade de
todas as unidades de manufatura da Owens Corning é certificada atendendo aos
requisitos das normas ISO 9001:2000. Os rovings sdo manufaturados a partir de um
conjunto de filamentos continuos de vidro unidos em cabos Unicos. Tratamento
quimico, de alta performance, € aplicado para otimizar a adesdo do vidro na matriz
polimérica. O produto é otimizado para se adequar as suas necessidades de custo e
desempenho.

Obs: podem ocorrer variagdes no didmetro externo em fung¢éo do peso das bobinas.
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ANEXO B

Especificacdo daresina LY1316 e endurecedor HY1208
INFORMACOES DO FABRICANTE

Descricdo
O Araldite LY1316 € uma resina ep6xi modificada, transparente, de baixa viscosidade,
livre de solventes e cargas. Quando combinada com o endurecedor HY1208 possui
cura a temperatura ambiente, produzindo um termofixo de alta aderéncia e resisténcia
mecanica.

Aplicagbes
O conjunto resina/ endurecedor serve para a impregnacao de tecidos e mantas de fira
de vidro.

Mistura

Proporcdo da mistura deve ser 100 LY1316 e 13 HY1208 em peso. Procedimento:
Mexer bastante cada componente antes de iniciar a mistura. Pesar cada um deles de
forma precisa + 5% em recipientes limpos e secos. Colocar a resina e o endurecedor
juntos e mexer no minimo durante 3 minutos de forma a obter uma mistura
homogénea.

Propriedades tipicas dos componentes
Propriedade Araldite LY1316 Endurecedor HY1208
Cor Gardner 0-3 <3

Viscosidade a 25 0C mPas 550-750 20-30
Densidade a 200C gr/cm3 1.0-1.05 0.9-0.96

Propriedades tipicas da mistura

Propriedade Unidade Valor de teste
Tempo de uso (100g) minuto 30-35

Tempo de desmoldagem hora 8-10
Viscosidade da mistura D-2393 450 .650
Propriedades tipicas do produto curado

Propriedade Método de ensaio Valores de teste
Peso especifico (gr/cm3) Método PM 49/70 1.0.1.05
Dureza . Shore D Método PM 119-0/82 82-88
Resistencia a compressdo DIN53454 8-9 kgf/mm2
Resisténcia a flexao DIN53452 10-12 kgf/mm2
Resisténcia a tragédo DIN53455 4.9-5.2 kgf/mm2
HDT (0C) PM 124-0/81 58-62
Resisténcia ao impacto ISO 179 16-18 Kpcm/cm2

Nota: ciclo de cura 7 dias a 250C

Armazenamento

Conforme orientagdo estes produtos devem ser mantidos embalados em ambientes
com temperatura entre 18 e 250 C,para que tenham prazo de validade de 1 ano a
partir da data de envio.

Precaucbes de Seguranca
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N&o deixar atingir os olhos e a pele e as roupas. Evitar a inalacdo de vapor ou névoa.
Manter as embalagens fechadas. Utilizar os produtos somente sob ventilacdo
adequada e lavar as maos com bastante agua apos o trabalho.
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