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RESUMO

Este estudo aborda a analise estrutural de fixagdes aeronduticas aplicadas a materiais
compdsitos, com €énfase na comparacdo entre diferentes tipos de fixadores amplamente
utilizados na industria. Foram avaliados parafusos Hi-Lok em liga de titdnio Ti-6Al-4V,
parafusos cegos em aco inoxidavel A286, rebites solidos em aluminio 2024-T3 e rebites
cegos em aluminio 2024-T3. A pesquisa empregou modelagem tridimensional e simula¢des
pelo Método dos Elementos Finitos (FEM) no proprio ambiente de andlise estrutural do
software CATIA V5, permitindo examinar a distribui¢do de tensdes, os modos de falha e a
durabilidade estrutural das juntas. O objetivo principal consistiu no desenvolvimento de uma
solucao de fixagdo mais eficiente para compodsitos de fibra de carbono e resina epoxi, com
potencial para mitigar falhas comuns, como delaminacao e concentragdo de tensoes ao redor
dos furos. Os resultados indicaram que os parafusos de liga de titanio apresentam maior
desempenho em termos de resisténcia localizada e vida em fadiga, embora gerem picos de
tensao mais elevados. Por outro lado, os rebites de aluminio mostraram melhor distribui¢ao
de cargas, mas maior propensao a falhas por esmagamento e deformacdes plasticas. Os
fixadores cegos demonstraram utilidade em areas de acesso restrito, ainda que com menor
robustez estrutural. Conclui-se que a escolha do fixador ideal depende de fatores como a
criticidade da aplicagdo, o regime de carregamento e as exigéncias de manutengdo e
fabricagdo. O trabalho reforca a importancia da integragdo entre ferramentas de CAD e
analises numéricas para o desenvolvimento de solucdes estruturais mais seguras e

otimizadas na induastria aeronautica.

Palavras-chave: Fixagdes aeronduticas; Materiais compdsitos; FEM; Rebites; Parafusos.
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ABSTRACT

This study presents a structural analysis of aerospace fasteners applied to composite
materials, focusing on the comparison between different types of fasteners widely used in
the industry. Hi-Lok bolts made of Ti-6Al-4V titanium alloy, blind bolts made of A286
stainless steel, and both solid and blind rivets made of 2024-T3 aluminum were evaluated.
Three-dimensional modeling and Finite Element Method (FEM) simulations were carried
out using the structural analysis environment of CATIA V5, allowing the examination of
stress distribution, failure modes, and structural durability of the joints. The main objective
was to develop a more efficient fastening solution for carbon fiber—epoxy composites,
capable of mitigating common failure mechanisms such as delamination and stress
concentration around holes. The results indicated that titanium alloy bolts provide higher
performance in terms of localized strength and fatigue life, although they generate higher
stress peaks. Aluminum rivets, in contrast, offered better load distribution but were more
susceptible to bearing failures and plastic deformations. Blind fasteners proved useful in
limited-access areas, despite lower structural robustness. It is concluded that the ideal
fastener choice depends on factors such as application criticality, loading conditions, and
manufacturing and maintenance requirements. The study highlights the importance of
integrating CAD tools and numerical analyses to develop safer and more optimized

structural solutions in the aerospace industry.

Keywords: Aerospace fasteners; Composite materials; FEM; Rivets; Bolts.
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1. INTRODUCAO

O estudo e uso de materiais compdsitos tem se expandido significativamente na
industria aeronautica devido as suas vantagens estruturais, como alta resisténcia especifica,
baixa densidade e excelente resisténcia a corrosdo. Essas caracteristicas possibilitam a
reducdo do peso estrutural das aeronaves, contribuindo para a economia de combustivel e a
diminui¢do das emissdes de poluentes. No entanto a unido mecanica desses materiais ainda
representa um desafio técnico, em questdes como sua natureza anisotropica e a tendéncia a
delaminacgdo sob carregamento localizado (BAKER, 2004).

A fixacdo mecanica em materiais compositos continua sendo amplamente utilizada
em aplicagdes aeronduticas, devido a necessidade de desmontagem e manutencdo das
estruturas (PEIXOTO, 2019). Contudo, fixadores desenvolvidos para materiais metalicos
nem sempre sdo adequados para compositos, pois podem gerar altas concentragdes de
tensdes ao redor dos furos, levando a falhas prematuras, como trincas matriciais,
delaminag¢do e deformagdao permanente. Dessa forma, o aperfeicoamento de fixadores
otimizados torna-se essencial para garantir uma distribui¢do uniforme das tensdes e
aumentar a vida util das estruturas (MARINUCCI, 2011).

Portanto o estudo de fixadores otimizados para materiais compositos em aplicacdes
aeronduticas tem sua importancia para a identificagdo das falhas mecanicas e suas solugdes.
Além disso a modelagem tridimensional realizada no software CATIA V5, garante a anélise
estrutural, que conduzida pelo Método dos Elementos Finitos (FEM - Finite Element
Method), permite avaliar a distribui¢do de tensdes no design proposto.

Espera-se que os resultados deste estudo contribuam para o aprimoramento das
fixacdes mecédnicas em compdsitos, proporcionando maior confiabilidade estrutural e
reduzindo os riscos associados a falhas prematuras. Dessa forma, o trabalho visa ndo apenas
aprofundar o conhecimento sobre o comportamento mecanico das fixagdes, mas também
fornecer subsidios para o desenvolvimento de solugdes inovadoras que possam ser aplicadas

na industria aeronautica.

1.1. Objetivo Geral

O objetivo geral deste trabalho ¢ desenvolver um fixador otimizado para materiais
compdsitos em aplicagdes aeronduticas, utilizando modelagem no CATIA V5 e andlise
estrutural via Método dos Elementos Finitos (FEM), visando reduzir falhas como

delaminagdo e concentragao de tensoes.
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1.2. Objetivos Especificos

Para a consecugdo deste objetivo geral foram estabelecidos os objetivos especificos:
e Realizar uma investigacao sobre as caracteristicas mecanicas dos materiais compositos
(reforcos com fibras de carbono), identificando os desafios no design dos fixadores, como
delaminagdo, tensdes concentradas e compatibilidade com prendedores tradicionais;
e Propor o projeto de um fixador otimizado utilizando o CATIA VS5, explorando
geometrias que reduzam os danos ao composito e aumentem a eficiéncia da fixacao;
e Realizar simulagdes numéricas (FEM) para avaliar a distribui¢cdo das tensdes e os modos
de falhas do prendedor;
e Validar a eficiéncia do design proposto, destacando melhorias em relagdo aos

convencionais e sugerindo aplica¢cdes na indlstria aerondutica.
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2. FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1. Materiais Compésitos na Indistria Aeronautica

Os materiais compositos sdo amplamente utilizados na industria aeronautica e vem
aumentando seu uso gradativamente com o passar dos anos, como mostra a Figura 1 devido
a sua leveza, elevada resisténcia mecanica e capacidade de moldagem em formas complexas,
sendo amplamente utilizados por suas propriedades mecanicas superiores € a significativa
reducdo de peso estrutural. Um material composito € constituido pela combinagdo de dois
ou mais materiais com propriedades distintas, cujos componentes permanecem fisicamente
separados em escala macroscopica, eles sdo compostos por uma matriz (geralmente
polimeros, quando sao compositos de matriz polimérica) refor¢ada com fibras (como
carbono ou vidro), que proporcionam propriedades melhoradas se comparadas a apenas um
material. Os principais elementos dos compdsitos estruturais sdo a matriz (polimérica,
metalica ou ceramica) e o refor¢o (fibras de vidro, carbono ou aramida), sendo este o
responsavel pelo suporte das cargas mecanicas, enquanto a matriz distribui as tensdes e

protege as fibras contra danos ambientais (REZENDE, COSTA, BOTELHO, 2011).

Figura 1. Evolucdo de compdsitos em 45 anos.
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Fonte: Chris Red (2014)

Segundo Jones (2018), o uso de compositos em aeronaves modernas, tem substituido
as ligas metalicas tradicionais por compdsitos e contribuem para a melhoria do desempenho

aerodindmico e para a reducdo no consumo de combustivel, além de facilitar o cumprimento
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de normas ambientais cada vez mais rigorosas. Um exemplo notavel ¢ o Boeing 787
Dreamliner e o Airbus A350, cuja estrutura primaria € composta por aproximadamente 50%
de materiais compdsitos em peso, resultando em maior eficiéncia energética e redugdo de
emissoes (BOEING, 2021).

Na engenharia aerondutica, a busca constante por estruturas mais leves, resistentes e
duraveis impulsionou o uso de compositos, especialmente os de matriz polimérica reforcada
com fibras de carbono (CFRP — Carbon Fiber Reinforced Polymer). Esses materiais
apresentam elevada razao resisténcia-peso, resisténcia a fadiga, rigidez superior e boa
resisténcia a corrosdo. Tais caracteristicas tornam os compdsitos ideais para aplicagdes em
componentes estruturais de aecronaves, como asas, estabilizadores, fuselagens, carenagens ¢
fixacdes internas (GAY, HOA, TSAI 2003).

A anisotropia nos materiais compositos refere-se a variagdo das propriedades
mecanicas conforme a dire¢do, resultante principalmente da orientacdo das fibras que
compdem o laminado. Enquanto materiais isotropicos apresentam resisténcia e rigidez
uniformes, os compositos exibem desempenho superior ao longo do alinhamento das fibras
e menor resisténcia nas diregcdes transversais. Essa caracteristica exige andlises estruturais
mais rigorosas, pois influencia diretamente os modos de falha e a distribuigdo de tensdes.
Assim, compreender a anisotropia € essencial para otimizar o projeto e garantir a integridade
de componentes aeronauticos. Nesse sentido, embora oferecam vantagens significativas, os
compositos também apresentam desafios especificos, como a propria anisotropia e a
sensibilidade a tensdes concentradas, o que torna o projeto de fixagdes um aspecto critico
para a integridade estrutural das aeronaves (REZENDE, COSTA, BOTELHO, 2011).

Entretanto, o uso de compositos em aplicagdes criticas exige uma analise delicada e
minuciosa de diversos fatores, como anisotropia, modos de falha (como delaminagdo e
fratura interlaminar), sensibilidade a impactos e complexidade nos processos de fabricacao
e inspecdo. Esses desafios requerem técnicas avangadas de projeto, simulagdo numérica e
controle de qualidade, além da evolucdo de fixagdes e juncdes especificas que evitem
concentragdes excessivas de tensdes ou degradagdo prematura do material (JONES, 1999).

Portanto, o aprofundamento no estudo de componentes aeronduticos em materiais
compositos € essencial para o avanco da industria aeroespacial, contribuindo nao apenas para
a desempenho das aeronaves, mas também para a sustentabilidade do setor. O presente
trabalho concentra-se nesse contexto, buscando explorar solugdes otimizadas para a fixagdo
de materiais compdsitos em estruturas aeronduticas, com base em fundamentos teoricos e

analises estruturais que suportem seu uso em ambiente real.
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2.1.1. Fibra de Carbono

A fibra de carbono, ¢ incorporada em matrizes poliméricas, produzindo compositos
de altissimo desempenho, destacando-se na Tabela 1, por suas excelentes propriedades
mecanicas, elevada resisténcia especifica (relagdo resisténcia/peso) e alto moddulo de
elasticidade. Essas propriedades permitem conceber estruturas aeronduticas mais leves sem
comprometer a rigidez, trazendo beneficios diretos a eficiéncia das aeronaves. Segundo
Rezende e Botelho (2000), o desenvolvimento das fibras de carbono desde a década de 1960
possibilitou “flexibilizar os projetos estruturais, atendendo as necessidades de desempenho
em voo”, além de viabilizar a obteng¢ao de estruturas “de alto desempenho e com baixo peso”.
Em comparagdo com metais tradicionais, os compdsitos de fibra de carbono apresentam
menor densidade e maior resisténcia a fadiga e a corrosao, resultando em reducdo de peso e
maior vida util das pegas.

As principais vantagens da fibra de carbono na avia¢do sdo a economia de peso — o
que se traduz em menor consumo de combustivel — ¢ a maior liberdade de projeto
geométrico. Por serem materiais anisotropicos, os compositos de fibra de carbono podem
ser orientados conforme as cargas esperadas, otimizando o desempenho mecanico. Estudos
apontam que esses materiais absorvem vibragdes e ruidos com mais eficiéncia que ligas
metalicas, além de propiciar atributos como baixa assinatura eletromagnética (exemplo: uso
em avides furtivos) e resisténcia a ambientes agressivos. No entanto, devem-se superar
desafios técnicos, ja que a fabricagdo exige processos especializados (hand lay-up, cura em
autoclave ou métodos avancados) e mao de obra qualificada. Além disso, o elevado custo
das fibras e dos equipamentos de manufatura limitou a adogdo inicial desses compositos,
exigindo otimizacao continua. Outro ponto critico € o reparo e a certificacdo dos materiais
compdsitos, que envolvem inspecdes ndo-destrutivas mais complexas e maior sensibilidade
a falhas catastréficas por impacto ou delaminagao.

Em aplicacdes estruturais, a fibra de carbono ¢ amplamente empregada em
componentes de fuselagem, asas, empenagens e superficies de comando. De fato, cerca de
60% dos compositos estruturais produzidos globalmente destinam-se a aviagdo comercial.
Elementos como flaps, ailerons e portas do trem de pouso sdo frequentemente fabricados
com laminados de fibra de carbono por sua elevada relagdo resisténcia-peso. Aeronaves
modernas — desde cagas até jatos comerciais — utilizam extensivamente painéis, longarinas
e suportes feitos com esse material. No Brasil, fabricantes como Embraer e pesquisadores

do IPT (Instituto de Pesquisas Tecnoldgicas) tém investido no dominio dessas tecnologias
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para producdo de pecas compostas de alta produtividade e confiabilidade (REZENDE,
BOTELHO, 2000).

A utilizacdo de fixadores aeronauticos de aluminio em estruturas fabricadas com
fibra de carbono requer atencao especial devido as diferencas eletroquimicas e mecanicas
entre os materiais. Rezende e Botelho (2000) destacam que, embora os compdsitos de fibra
de carbono apresentem excelente desempenho estrutural, sua combinagdo com metais pode
gerar efeitos indesejados, como corrosdo galvanica e concentragdes localizadas de tensoes.
Por isso, em aplicagdes praticas, € comum empregar tratamentos superficiais, isolamento
dielétrico ou revestimentos protetores para evitar contato direto entre a fibra de carbono e o
aluminio, garantindo maior durabilidade e seguranca do conjunto.

Entretanto, para as analises numéricas realizadas em softwares de simulagdo
estrutural — cujo objetivo principal ¢ avaliar tensdes, deformagdes e estimativas de vida util
dos componentes — ndo ¢ necessario incluir todos os fatores associados a corrosdo ou as
interagdes eletroquimicas. Essas modelagens concentram-se em representar com precisao o
comportamento mecanico dos materiais e a distribui¢do de esforcos na regido da fixagao,
permitindo a avaliacdo da integridade estrutural sob carregamentos operacionais. Assim, a
simplificagdo do modelo, mantendo apenas os parametros mecanicos relevantes, torna o
processo de andlise mais eficiente sem comprometer a qualidade dos resultados,
especialmente quando o foco ¢ o estudo do desempenho estrutural dos compositos

reforcados com fibra de carbono em conjunto com fixadores aeronduticos.

Tabela 1. Propriedades mecanicas de fibras.

. Resisténcia | Resisténcia | Modulo de Moédulo

Material Denmdide a tragdo especifica | elasticidade | especifico
(@em™) | Mpay | 10%(Nmkg') | (GPa) | 106(Nmkg ™)

Aco-carbono 1020 recozido 7,86 400,00 50,90 210,00 26,70
Aco maraging 300 7,86 2000,00 254,50 210,00 26,70
Aluminio 2,63 600,00 228,10 73,00 27,80
Titanio 4,61 1900,00 412,10 115,00 24,90
Fibra de Vidro-E 2,54 3448,00 1357,50 72,00 28,30
Fibra de Vidro-S 2,48 4585,00 1848,80 85,00 34,30
Fibra de carbono- HT 1,77 3400,00 1920,90 238,00 134,50
Fibra de carbono-HM 1,80 2350,00 1305,60 358,00 198,90
Fibra aramida 1,44 2760,00 1916,70 62,00 43,10
Fibra aramida-HM 1,44 2760,00 1916,70 117,00 81,30

Fonte: Marinucci (2011)
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Sintetizando, a fibra de carbono revolucionou a engenharia aeronautica ao permitir
estruturas mais leves e resistentes em comparagdo com o uso de materiais metalicos, como
mostra a Tabela 1. Onde ressalta Marinucci (2011), os compositos poliméricos refor¢ados
com fibra de carbono oferecem elevacao significativa nas propriedades mecanicas
especificas, importantes para atender as exigéncias atuais de desempenho das aeronaves.
Porém, os principais desafios envolvem reduzir custos, melhorar processos de fabricacdo em
escala e viabilizar reciclagem dos materiais ao final de sua vida util. Pesquisas nacionais
recentes (SOUZA; OLIVEIRA, 2020; FERREIRA; LIMA, 2021) continuam aprimorando
matrizes poliméricas avangadas, tratamentos de superficie das fibras e de acordo com Aguiar
et al. (2019), as técnicas de inspe¢do, de modo a superar essas limitagdes e expandir ainda

mais o uso dos compositos de fibra de carbono na industria acroespacial.

2.2. Pecas de Materiais Compdsitos em Aeronaves

Na avia¢ao comercial moderna, os compdsitos sao aplicados em pecgas estruturais
como asas, fuselagem, estabilizadores e lemes. Como citadas anteriormente as aeronaves
Boeing 787 Dreamliner e o Airbus A350 utilizam mais de 50% de sua estrutura em materiais
compositos, resultando em significativa economia de combustivel e redu¢do de emissdes
(BOEING, 2021). Essa mudanca estrutural ¢ possibilitada principalmente pelos compdsitos
de fibra de carbono, que substituem componentes metalicos com ganhos de desempenho.

Além das estruturas primdrias, os compositos também sao amplamente utilizados em
componentes internos, carenagens, pain€is de cabine e superficies moveis, como flaps €
slats. A leveza desses materiais reduz a inércia das partes moveis e contribui para o aumento
da eficiéncia aerodindmica. Compositos de fibra de vidro (GFRP - Glass Fiber Reinforced
Polymer) e de aramida (como Kevlar) também s3o empregados em regides especificas,
dependendo das exigéncias mecanicas e térmicas.

Apesar de suas vantagens, o uso de compositos apresenta desafios técnicos. A
anisotropia do material exige um projeto cuidadoso quanto a orientacdo das fibras, e a
detec¢do de danos internos, como delaminagdes, requer métodos avangados de inspe¢ao nao
destrutiva. Além disso, os custos de fabricacao e reparo ainda sdo superiores aos dos metais
tradicionais, o que demanda avancos continuos em processos produtivos € manutencao
(MALLICK, 2007).

No conjunto aeronautico, os materiais compositos sdo usados principalmente em
pecas que demandam boa resisténcia mecanica, leveza e baixo custo. Sdo comuns em

estabilizadores, longarinas secundarias, tanques de combustivel, pas de hélice de pequeno
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porte e fairings (carenagens externas, painéis do trem de pouso, bordos de ataque e
interiores). Outra aplicacdo critica ¢ em radomes de aeronaves: compositos refor¢ados com
fibra de carbono, sdo praticamente transparentes as micro-ondas, permitindo que o radar
opere sem interferéncia enquanto protegem a antena das condigdes atmosféricas. Processos
de fabricacdo como pultrusdo, lamina¢do em autoclave ou moldagem por transferéncia de
resina sdo frequentemente empregados para componentes planos ou sandwich, em que fibras
de carbono sao combinadas com ntcleos de espuma ou, honeycomb para obter alta rigidez a
flexdo com baixo peso. Na industria brasileira, esse uso avangou em parceria com centros
de pesquisa aerondutica (ITA - Instituto Tecnologico de Aeronautica) e fabricantes locais,
especialmente para helicopteros e avides de transporte leve, onde cerca de 15% a 20% da
area externa (painéis de fuselagem, spoilers e portas) j& emprega compositos poliméricos
(FREITAS, 2020).

Em sintese, as fibras de carbono oferecem propriedades adequadas para muitas partes
de aeronaves, equilibrando custo, leveza e resisténcia quimica. Embora ndo substituam a
fibra de carbono em todas as aplicagdes criticas, seu uso crescente em estruturas secundarias
e componentes especificos (como radomes ¢ isolantes) tem contribuido para reduzir massa

total e custos de fabricagdo sem comprometer a seguranga estrutural.

2.2.1. Portas de Acesso com Cargas Concentradas

As portas de acesso em aeronaves, especialmente aquelas sujeitas a cargas
concentradas, como as portas do trem de pouso ou as portas de carga, sdo componentes
criticos que demandam materiais com alta resisténcia e durabilidade. Materiais compositos,
em particular laminados de fibra de carbono, sdo amplamente empregados nessas aplicagdes
devido a sua elevada resisténcia especifica e capacidade de suportar cargas dinamicas
complexas (HULL e CLYNE, 1996). Entretanto, a fixacdo dessas portas requer aten¢do
especial, visto que as cargas concentradas podem induzir tensdes locais elevadas,
frequentemente associadas a modos de falha como delaminag¢do e fratura interlaminar
(BAKER, DUTTON e KELLY, 2004).

A distribui¢do das tensdes em fixagdes de compositos submetidas a cargas
concentradas € influenciada por diversos fatores, incluindo a geometria do fixador, a
orientagdo das fibras e as propriedades da matriz polimérica (GIBSON, 2016). Fixadores
com cabegas largas e sistemas que promovem a distribui¢do radial da carga ao redor dos
furos tém se mostrado eficazes na redugdo significativa da concentragdo de tensdes,

minimizando, assim, o risco de falhas prematuras. Estudos experimentais e analises
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numéricas, como mostra na Figura 2, utilizando métodos de elementos finitos (FEM)
demonstram que a utilizagdo de cabecas largas pode reduzir as tensdes maximas ao redor
dos furos em até 50%, conforme evidenciado em trabalhos de Huth (1994) e corroborado
por Peterson (2000). Além disso, o uso de arruelas de distribuicao de carga e insertos
metalicos contribui para o aumento da resisténcia a compressdo localizada, elevando a

confiabilidade estrutural dessas fixagdes (BRUHN, 1973).

Figura 2. Diferentes arranjos de porcas submetidas a ensaios de fadiga.

(a) (b) (©)
Fonte: Adaptado de Wiegand (1933, apud MARINO; RILEY, 1964).

2.2.2. Portas de Acesso sem Cargas Concentradas

Portas de acesso que ndo estdo sujeitas a cargas concentradas, como portas de servigo
ou painéis de inspecao e manutencao, também se beneficiam do uso de materiais compositos,
embora os requisitos de projeto sejam menos rigorosos. Nessas aplicagdes, a leveza e a
resisténcia a corrosdo dos compositos sdo vantagens significativas, permitindo a redugdo do
peso total da aeronave e a minimizacao de custos de manutengdo (JONES, 2018).

A fixagdo desses componentes geralmente envolve métodos menos complexos, como
colagem estrutural para pegas ndo removiveis ou o uso de fixadores mecanicos de menor
porte para portas de acesso, por exemplo. A colagem, em particular, oferece vantagens como
distribuicao uniforme de tensdes e eliminagdo de furos, que sdo fontes potenciais de
concentracdo de tensdes. No entanto, a adesdo entre o composito e o adesivo deve ser
cuidadosamente avaliada, considerando fatores como compatibilidade quimica e condi¢des
ambientais (REZENDE, COSTA, BOTELHO, 2011).

A necessidade de fixagdo mecanica para painéis desmontdveis, onde o acesso €
necessario para fazer reparos e revisoes, € preciso avaliar cargas operacionais € as condigdes

de servico. A modelagem computacional, validagcdo experimental, condi¢do de contorno,
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quantidade de camadas, escolha do material e vida til da peca sdo etapas criticas para

garantir o desempenho adequado do componente.

2.2.3. Falhas Comuns Em Fixacao de Compdsitos

A fixag¢do de componentes em materiais compodsitos apresenta desafios distintos em
relagdo aos metais convencionais, devido a anisotropia, fragilidade interlaminar e
sensibilidade a concentragdes de tensdes tipicas desses materiais. Entre as falhas mais
recorrentes estdo a delaminagdo, o esmagamento ao redor do furo (bearing failure), a ruptura
por tracdo ou cisalhamento e o arrancamento do fixador (pull-through), representadas na
Figura 3. A delaminagdo, em especial, ¢ critica, pois compromete a integridade estrutural
sem sinais visuais aparentes, podendo ser causada por métodos inadequados de furacao ou
pelo excesso de torque na fixagdo (BROUGHTON et al., 2001). Além disso, os compositos
ndo apresentam escoamento plastico como os metais, o que reduz a capacidade de
redistribuicdo de tensdes e aumenta a probabilidade de falhas catastroficas (HART-SMITH,
1985). Para mitigar esses riscos, técnicas como o uso de insertos metalicos, refor¢o local
com tecidos adicionais e controle rigoroso do torque aplicado nos fixadores sdo
recomendadas (DANIEL e ISHAI 2006). A escolha adequada do tipo de fixador, aliada a
um projeto cuidadoso da regido de unido, ¢ essencial para garantir a integridade estrutural e

a durabilidade de sistemas aeronduticos fabricados com materiais compositos.

Figura 3. Falhas comuns em fixa¢ido de compositos.

1. Arrancamento de fibras
2. Ponte de fibras

3. Descolamento fibra/matriz
4. Ruptura das fibras

5. Trincamento da matriz

(a) Falha no plano (b) Delaminacgao

Fonte: Christof (2013)
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Com o intuito de reduzir essas falhas, estratégias como o uso de insertos metalicos,
arruelas de distribuicdo de carga e otimizacao da geometria dos fixadores sdo empregadas.
Além disso, técnicas avancadas de inspegao, como ultrassom e termografia, sao utilizadas
para detectar danos internos antes que comprometam a integridade estrutural (ASHBY,

JOHNSON, 2014).

2.3. Programa CAD para modelagem 3D

Os programas de Desenho Assistido por Computador (CAD — Computer-Aided
Design) tém desempenhado um papel fundamental no processo de desenvolvimento de
produtos, especialmente em areas de alta complexidade técnica, como a industria
aeronautica. Por meio desses sofiwares, € possivel criar modelos tridimensionais (3D)
altamente precisos, que representam virtualmente o componente ou sistema em
desenvolvimento. Essa modelagem detalhada permite a visualizagdo completa da geometria,
a realizagdo de analises dimensionais e funcionais, além de facilitar a comunicagao entre os
setores de projeto, manufatura e analise estrutural. A adog@o de ferramentas CAD também
promove a redugdo de custos e tempo de desenvolvimento, j& que permite ajustes rapidos no
projeto e uma documentagao técnica mais precisa € padronizada. Dessa forma, os programas
CAD sdo essenciais para garantir qualidade, seguranga e inovacdo nos produtos
desenvolvidos, principalmente em setores que exigem alto desempenho estrutural, como o

aeroespacial (GROOVER, 2013).

2.3.1. Critérios de Projeto Geométrico para Fixacoes Aeronauticas

O projeto geométrico de fixagdes aeronauticas requer atengdo rigorosa a parametros
estruturais, funcionais e aerodindmicos, uma vez que esses componentes desempenham
papel essencial na integridade e seguranca das aeronaves. As fixacdes — como rebites,
parafusos, insertos e pinos — devem ser projetadas considerando aspectos como o tipo de
carregamento (tensdo, cisalhamento, flexdo), a espessura dos elementos a serem unidos, o
alinhamento das cargas e a compatibilidade com materiais compo6sitos ou metalicos. Em
estruturas acronauticas, ¢ essencial minimizar a concentracao de tensdes ao redor dos furos,
pois essas regides sao suscetiveis a delaminacao e propagacao de trincas, especialmente em
compositos (STEVENS, 2020). A forma do furo, o espagamento entre fixagdes, o tipo de
cabeca do fixador e sua geometria de insercdo influenciam diretamente na eficiéncia
estrutural e na durabilidade do conjunto. O uso de transi¢des suaves, bordas chanfradas e

cabecas embutidas sdo praticas comuns para distribuir as tensdes de maneira uniforme e
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reduzir o arrasto aerodindmico (MIL-HDBK-5, 1998). A modelagem 3D em programas
CAD permite testar diferentes configuragdes geométricas e realizar simulagdes estruturais
via FEM, otimizando o desempenho mecanico antes da prototipagem. Dessa forma, o
dominio dos critérios geométricos no projeto de fixagdes ¢ crucial para assegurar a leveza,

resisténcia e confiabilidade das estruturas aeronauticas modernas.

2.3.2. Normas e Boas Praticas no Desenho CAD para a Industria Aeronautica

Na industria aerondutica, a elaboragdo de desenhos técnicos assistidos por
computador (CAD) deve seguir rigorosamente normas ¢ boas praticas de padronizagao,
garantindo a intercambialidade de informagdes, a rastreabilidade de modificagdes ¢ a
conformidade com exigéncias regulatorias adotadas no projeto. As principais normas
utilizadas internacionalmente sdo as da ASME Y14 e ISO 128, que estabelecem diretrizes
sobre cotas, projecdo, simbologia e organizacao do desenho.

Além disso, fabricantes e 6rgaos reguladores, como a SAE International e a EASA
(European Union Aviation Safety Agency), também publicam manuais e requisitos técnicos
especificos aplicaveis a documentagdo de projetos aeronduticos. A ado¢do de camadas
(layers) organizadas, nomenclaturas padronizadas para arquivos € componentes, € 0 uso de
unidades do Sistema Internacional sdo praticas essenciais que evitam erros na producao e
facilitam a integragdo entre equipes multidisciplinares (SAE, 2020). Programas como
CATIA V5 e Siemens NX permitem a associagdo direta entre o modelo 3D e sua
documentacdo técnica (Model-Based Definition — MBD), tornando o processo mais robusto
e alinhado as praticas de Digital Twin. A ndo conformidade com essas normas pode resultar
em retrabalho, falhas em auditorias de certificagdo e até riscos a seguranca operacional
(BERTOLINI, LIMA, 2017). Portanto, o dominio das normas técnicas e das boas praticas
de desenho CAD ¢ indispensavel para garantir a confiabilidade e a rastreabilidade dos

produtos aeronauticos em todo o seu ciclo de vida.

2.4. Métodos dos Elementos Finitos (FEM) na Analise Estrutural

O Método dos Elementos Finitos (FEM - Finite Element Method) é uma ferramenta
numérica amplamente utilizada na engenharia para a andlise de estruturas complexas,
especialmente em componentes fabricados com materiais compositos. Esse método permite
a discretizagdo de um dominio continuo em subdominios finitos (elementos), nos quais sao
aplicadas equagdes diferenciais aproximadas para estimar varidveis como tensoes,

deformagdes e deslocamentos (ZIENKIEWICZ et al., 2005). A precisdo do FEM depende
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da qualidade da malha, das condi¢des de contorno e da correta defini¢do das propriedades
dos materiais, sendo especialmente sensivel quando aplicado a materiais anisotrdpicos,
como o0s compodsitos, que apresentam comportamento direcional distinto em suas
propriedades mecanicas (REDDY, 2004). Na engenharia acronautica, o FEM ¢ fundamental
para avaliar o desempenho estrutural de fixagdes e juntas, simulando modos de falha como
delaminacgdo e concentragdo de tensdes em regides de furo, permitindo otimizagdes antes da
fabricagdo fisica do componente (LOGAN, 2011). Dessa forma, o uso do FEM contribui
significativamente para a reducao de custos e aumento da seguranga estrutural em projetos
aeronauticos avangados.

Além de permitir a simulacdo de esfor¢os em estruturas metalicas tradicionais, o
Método dos Elementos Finitos tem papel essencial no desenvolvimento de componentes
aeronauticos fabricados em materiais compositos, possibilitando a modelagem de seu
comportamento anisotropico e a previsdo de falhas interlaminares e intralaminares.
Ferramentas como ANSYS, Abaqus e NASTRAN sao amplamente utilizadas na industria
para simular a resposta de painéis, juntas e fixacdes submetidos a cargas complexas, levando
em consideracdo diferentes orientacdes de fibras, modos de falha progressiva e danos por
impacto (BARBERO, 2018). A integracao do FEM ao processo de projeto estrutural permite
validar o desempenho mecanico de geometrias otimizadas antes mesmo da fabricagao,
reduzindo a necessidade de testes fisicos extensivos. Essa abordagem ¢ particularmente
eficaz na andlise de fixadores aplicados a laminados, onde se busca evitar concentragdes de
tensdes e delaminagdes por meio de simulagdes que avaliem diferentes configuragdes de
carga, posicionamento de furos e reforgos locais (KOLLAR ¢ SPRINGER, 2003). Portanto,
o uso do FEM representa um recurso indispensavel para garantir seguranca e eficiéncia em

aplicacdes estruturais criticas da engenharia aerondutica moderna.

2.4.1. Analise de Fadiga Através do Método dos Elementos Finitos

A analise de fadiga ¢ fundamental na engenharia aeronautica, uma vez que
componentes estruturais estdo sujeitos a ciclos repetitivos de carregamento durante a
operacdo, o que pode levar a iniciagdo e propagacdo de trincas, mesmo em niveis de tensdo
abaixo do limite de escoamento do material. Quando aplicada a materiais compositos, essa
analise se torna ainda mais complexa, devido a anisotropia, presenca de multiplas interfaces
e modos de falha especificos como delaminag¢do e fratura da matriz. O Método dos

Elementos Finitos (FEM) tem se mostrado uma ferramenta eficaz para prever o
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comportamento em fadiga desses materiais, por meio da modelagem precisa da geometria,
propriedades do laminado e condi¢des de carregamento ciclico (TALREJA e SINGH, 2012).

Softwares de simulacdo estrutural permitem a implementagao de critérios de dano
progressivo, como os modelos de Hashin ou Puck, para avaliar a evolugdo do dano em
funcdo do nimero de ciclos (ABRATE, 1998). Além disso, andlises de fadiga via FEM sdo
utilizadas para validar o desempenho de fixacdes em materiais compositos, antecipando
falhas causadas por fretting, micro trincas ou tensdes concentradas em regides de furo. Essa
abordagem reduz significativamente os custos com prototipos e aumenta a confiabilidade do

projeto, sendo amplamente adotada em certificagdes aeronauticas.

2.4.2. Analise da Vida Util dos Componentes de Materiais Compésitos

O tempo de vida util de componentes fabricados com materiais compdsitos esta
diretamente relacionado a sua capacidade de resistir a danos acumulativos ao longo do
tempo, especialmente em ambientes operacionais severos, como aqueles encontrados na
industria aerondutica. Fatores como fadiga, impacto, variacdes térmicas, umidade, radiagdo
UV e cargas repetitivas podem acelerar a degradacdo das propriedades mecénicas do
composito, levando a delaminagdo, propagag¢do de trincas e falha por esgotamento
(GIBSON, 2016). Além disso, o processo de fixacdo mecanica em regides criticas pode
concentrar tensoes e reduzir significativamente a vida util do laminado, caso ndo seja
adequadamente projetado. Como os compositos ndo exibem sinais visiveis de falha antes da
ruptura, como ocorre com metais ducteis por escoamento (deformagao plastica), a avaliagao
precisa do ciclo de vida ¢ essencial para garantir a seguranga estrutural. Esse cenario impoe
aos engenheiros a necessidade de utilizar métodos preditivos, como a analise por elementos
finitos associada a modelos de dano progressivo, para antecipar o comportamento do
componente ao longo do tempo e estabelecer margens de seguranca adequadas (BARBERO,
2018). Assim, o tempo de vida util torna-se um pardmetro decisivo ndo sO para a
confiabilidade do projeto, mas também para a viabilidade econdmica e operacional da
aeronave, afetando diretamente os custos de manutencao e os requisitos de certificacao.

A manutengdo repetida de tampas de acesso em estruturas aeronauticas fabricadas
com materiais compositos pode comprometer significativamente a integridade estrutural
desses componentes. A remogao e reinstalagdo frequente de fixadores mecanicos, como
parafusos e rebites, introduz tensdes concentradas ao redor dos furos, o que pode levar a
delaminacdo — uma separacdo entre as camadas do laminado que reduz a capacidade de

carga e a rigidez da estrutura. Estudos demonstram que a presenga de delaminagdes iniciais,
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mesmo pequenas, pode acelerar a propagacdo de danos sob cargas ciclicas, diminuindo
drasticamente a vida til do componente. Por exemplo, pesquisas indicam que o aumento do
diametro da delaminacdo em laminados compdsitos reduz significativamente a resisténcia a
tragdo e compressao, sendo o efeito mais pronunciado sob cargas de compressao devido a
concentracgdo de tensoes e instabilidades locais (RODRIGUES ¢ FONSECA, 2015).

Além disso, investigacdes sobre juntas mecanicas em compdsitos revelam que a
fadiga induzida por cargas repetitivas pode causar ovalizacao dos furos e delaminagdo ao
redor dos fixadores, comprometendo a integridade da junta e levando a falha prematura
(CAMPBELL, 2010). A delaminacao ndo apenas reduz a capacidade de carga, mas também
dificulta a deteccdo de danos, pois muitas vezes ocorre internamente sem sinais visiveis
externos. A inspecdo ndo destrutiva periddica ¢ normatizada pelo guia ASTM E2533
(ASTM, 2022), que orienta sobre métodos como ultrassom, termografia, acustica, etc., para
detectar danos internos em compdsitos. Além disso, nos furos/fixadores, ¢ preciso realizar
ensaios de bearing fatigue segundo a ASTM D6873 (ASTM, 2019), para avaliar perda de
capacidade ao redor dos furos, ovalizagdo e outros danos possiveis, que interferem na
integridade da peca.

A mitigacao dos danos em juntas compositas requer manutencao que evite remogoes
desnecessarias € monitoramento nao destrutivo para detectar delaminagdes. Fixadores
especificos e torques controlados reduzem tensdes indesejadas. Esses cuidados sao

essenciais para garantir a integridade e durabilidade das estruturas aeronduticas.
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3. DESENVOLVIMENTO DO TRABALHO

3.1. Definicao dos Materiais e Parametros de Projeto

Neste trabalho, serda utilizado o Software CATIA VS5 (Computer Aided Tri
Dimensional Interactive Application, Version 5, academic version), desenvolvido pela
Dassault Systémes, pois possui um grande destaque no setor aerondutico por integrarem
modelagem, montagem e simulagdes em um Unico ambiente, que favorecem o
desenvolvimento de produtos complexos com alto grau de confiabilidade.

As propriedades médias dos materiais foram extraidas de referéncias consolidadas
(REZENDE, COSTA; BOTELHO, 2011, BARBERO, 2018) e definidas para garantir a
precisdo das analises estruturais. A Tabela 2 mostra as principais propriedades mecanicas do
composito de fibra de carbono com matriz polimérica (ep6xi). Ja as Tabelas de 3 a 6 mostram

as principais propriedades mecanicas dos materiais metalicos utilizados para os fixadores.

Tabela 2. Compésito Fibra de Carbono/Epadxi.

PROPRIEDADES VALOR UNIDADE

Modulo longitudinal (E1) 135 GPa
Modulo transversal (E2) 10 GPa
Modulo de cisalhamento (G12) 5 GPa
Coeficiente de Poisson (v12) 0,3 -
Resisténcia a tracdo longitudinal (c1t) 1500 MPa
Resisténcia a compressao longitudinal 800 MPa
Resisténcia a tragdo transversal (c2t) 40 MPa
Resisténcia a compressao transversal 150 MPa
Limite de cisalhamento (t12) 70 MPa
Resisténcia interlaminar (cIL) 60 MPa
Densidade (p) 1600 kg/m3
Orientagdo das camadas 0°/45° graus

Fonte: Adaptado de REZENDE, COSTA; BOTELHO, 2011, BARBERO, 2018.

Para a analise estrutural, foram considerados os critérios de falha de Tsai-Wu e
Hashin. O critério de Tsai-Wu ¢ um modelo quadratico geral para materiais anisotropicos,
permitindo prever falha global do laminado em fung¢do da interag¢do entre as tensoes. Ja o
critério de Hashin diferencia os modos de falha em fibras e matriz, possibilitando identificar
mecanismos especificos como ruptura de fibra ou delaminagdo. Dessa forma, a combinagao
desses critérios fornece uma avaliacdo mais completa do comportamento do composito. A
inclusdo da resisténcia interlaminar permite prever delaminagdo (JONES, 1999; TALREJA

e SINGH, 2012).



Tabela 3. Liga de Titanio Ti-6Al1-4V (Parafuso).

PROPRIEDADES VALOR UNIDADE
Modulo de elasticidade (E) 110 GPa
Coeficiente de Poisson (v) 0,34 -
Resisténcia a tragao (ot) 900 MPa
Limite de escoamento (cy) 880 MPa
Alongamento (%EL) 14 %
Densidade (p) 4430 kg/m3
Coeficiente de expansdo térmica (o) 8,6x107¢ 1/°C

Fonte: Adaptado de REZENDE, COSTA; BOTELHO, 2011, BARBERO, 2018.

Tabela 4. Aco Inoxidavel A286 (Parafuso).
PROPRIEDADES VALOR UNIDADE
Modulo de elasticidade (E) 201 GPa
Coeficiente de Poisson (v) 0,30 -
Resisténcia a tragao (ot) 620 MPa
Limite de escoamento (cy) 275 MPa
Alongamento (%EL) 40 %
Densidade (p) 7920 kg/m?
Coeficiente de expansao térmica (o) 17,1 X107 1/°C

Fonte: Adaptado de REZENDE, COSTA; BOTELHO, 2011, BARBERO, 2018.

Tabela S. Liga de Aluminio 2024-T3 (Rebites).

PROPRIEDADES VALOR UNIDADE
Modulo de elasticidade (E) 73 GPa
Coeficiente de Poisson (v) 0,33 -
Resisténcia a tracdo (ot) 483 MPa
Limite de escoamento (cy) 345 MPa
Alongamento (%EL) 20 %
Densidade (p) 2780 kg/m?3
Coeficiente de expansao térmica (o) 23,2x10°¢ 1/°C
Fonte: Adaptado de REZENDE, COSTA; BOTELHO, 2011, BARBERO, 2018.
Tabela 6. Propriedades dos Fixadores
FIXADOR Hi-Lok 110-06 | NAS1101-04 | NAS1919-04 CR3243-04
MATERIAL Ti-6A1-4V Aco A286 Al 2024-T3 Al 2024-T3
d (mm) 5,0 2,0 3,0 3,5
t (mm) 1,04 1,04 1,04 1,04
FMN) 1200 1000 900 900
o (mm) 120 120 120 120

Fonte: Fonte: Adaptado de REZENDE, COSTA; BOTELHO, 2011, BARBERO, 2018.
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Essa abordagem completa permite:
e Capturar o comportamento anisotropico do compoésito com fidelidade, incluindo
delaminagao;
e Auvaliar corretamente distribuigdo de tensdes e deformacdes em fixadores metalicos;
e Realizar analises de falha baseadas em critérios reconhecidos na industria aeronautica;
e Integrar propriedades térmicas, mecénicas e de densidade para simulagdes dindmicas ou
acopladas térmico-estruturais;
e Fornecer base robusta para dimensionamento seguro de juntas em materiais compodsitos

com fixadores metalicos.

3.2. Critérios Geométricos e Dimensionamento para Fixadores em Compositos

O dimensionamento dos fixadores foi realizado com base em normas aeronduticas e
recomendacdes de desenho técnico, em especial o MIL-HDBK-5 (1998), que define critérios
minimos de espagamento entre furos, propor¢des geométricas, tolerancias dimensionais e
requisitos de resisténcia para jungdes estruturais. Normas como a SAE AMS (A4erospace
Material Specifications) complementam essas recomendacgdes, estabelecendo padrdes de
fabricagdo e inspe¢do para fixadores e perfuragdes, garantindo uniformidade, seguranga e
intercambialidade entre componentes (REZENDE, BOTELHO, 2000).

Para este trabalho, foram adotados os seguintes parametros geométricos

(PETERSON, 2000):

e Didmetro nominal compativel com fixadores métricos de uso aerondutico;

e Espessura do laminado de 1,04 mm, representativa de painéis estruturais tipicos em
aeronaves, sendo 8 camadas de 0,13 mm cada de Carbono/Epdxi;

e Distancia entre fixadores de 3,5 vezes o didmetro nominal, evitando sobreposi¢do de

campos de tensdo e prevenindo concentragdes excessivas.

O projeto também considerou as caracteristicas especificas de Normas usadas na
aeronautica de cada fixador como mostram as Figuras 4, 5, 6 e 7. O parafuso foi modelado
com cabeca chanfrada, reduzindo interferéncias aerodindmicas e promovendo distribui¢cdo
uniforme de cargas na regido do furo (STEVENS, 2020). O rebite, por sua vez, recebeu

cabeca larga, aumentando a area de contato com o laminado e melhorando a distribui¢do de
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tensdes, minimizando riscos de delaminagdo ou esmagamento local do composito (HUTH
et al., 1994).

Outros critérios geométricos fundamentais incluem o didmetro e alinhamento das
perfuracdes, folgas entre fixador e laminado, comprimento de penetracdo e espacamento
entre fixadores adjacentes. Estes pardmetros foram definidos com base nas normas de
desenho técnico aeronautico, que asseguram rigor dimensional, intercambialidade e
confiabilidade estrutural. A adogdo dessas normas € essencial, pois garante que as jungdes
estejam em conformidade com praticas consagradas na induastria, minimizando falhas

durante operacdo ¢ manutencao (MIL-HDBK-5, 1998; NAS, 2020).

3.2.1. Fixacoes Mais Utilizadas em Estruturas de Compositos

A selecao de fixadores em materiais compositos esta diretamente relacionada as
condi¢cdes de carregamento, acessibilidade de montagem e requisitos de manutengdo. De
maneira geral, rebites sdo preferidos em fixacdes permanentes ou semipermanentes,
enquanto parafusos sdo empregados em situacdes que exigem desmontagem frequente ou
elevada precisdo dimensional. A seguir estdo os fixadores escolhidos para as andlises e as

respectivas normas usadas para o desenvolvimento correto a partir do fixador convencional:

a) Rebite Solido NAS1919 de Aluminio 2024-T3:

e Aplicagdo: Utilizado principalmente em portas sem cargas concentradas, como painéis
de inspecdo, em situagdes de total acessibilidade e carregamentos distribuidos. A Figura
4 mostra o desenho técnico utilizado para o desenvolvimento do rebite s6lido, o tamanho
escolhido foi o -04.

e Analise: A distribuicdo de tensdes deve ser avaliada considerando concentracdo e
cisalhamento. A simulacao via FEM permite observar a propaga¢ao de fadiga, utilizando
curvas S-N e critérios de falha fibrilar, como Hashin e Puck.

e Modificagdes: A adogdo de cabeca larga pode aumentar a area de contato em até¢ 50%,

reduzindo em 40% os riscos de delaminacao (HUTH, 1994).



Figura 4. Desenho Técnico Rebite Solido com cotas e especificacoes.
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b) Rebite Cego CR3243 de Aluminio 2024-T3
e Aplicacdo: Indicado para situagdes de acesso restrito, como portas de carga sujeitas a

vibragdes dinamicas. E comum em aeronaves com estruturas compostas, como o Airbus

A350. A Figura 5 mostra o desenho técnico utilizado para o desenvolvimento do rebite

cego, sendo o -04 o utilizado.

Andlise: O foco deve recair sobre o esmagamento local e tensdes interlaminares,

verificadas pelo critério de Puck. Ensaios em fadiga (10°-10° ciclos)

carregamento combinado de tragdo e cisalhamento.

simulam

Modificagdes: O uso de arruelas de distribui¢dao pode elevar a resisténcia a compressao

em até¢ 25% (BRUHN, 1973). A adogdo de cabega flush (100°) reduz

0 arrasto

aerodinamico em portas externas, sendo recomendada a integragdo de insertos metalicos

para maior compatibilidade com resinas epoxi.
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Figura 5. Desenho Técnico Rebite Cego com cotas e especificacdes dimensionais.
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¢) Parafuso Hi-Lok 110 de Titanio (Ti-6Al-4V)

e Aplicagcdo: Amplamente utilizado em portas de trem de pouso e regides de fuselagem
submetidas a esfor¢os combinados de tracdo e cisalhamento dinamico, como no F-35. A
Figura 6 mostra o desenho técnico utilizado para o desenvolvimento do parafuso, foi
escolhido o -06, que ¢ o melhor Hi-Lok.

e Analise: A avaliagdo deve considerar esforgos de cisalhamento e tracao em torno do furo,
com critérios anisotrépicos de falha (Tsai-Wu e Hashin). Recomenda-se modelagem via
FEM com malha tetraédrica de alta ordem e andlise de delaminacdo sob carregamento
ciclico.

e Modificagdes: A cabeca chanfrada evita interferéncias geométricas, enquanto a rosca
fina aumenta o engate e a rigidez da fixagdo. O uso de colar de travamento ¢

recomendado para retardar falhas por fadiga.
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Figura 6. Desenho Técnico Hi-Lok com cotas e especificacdes dimensionais.
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d) Parafuso Cego NAS1101 de Aco Inoxidavel A286

e Aplicacdo: Empregado em portas de servico e painéis ndo estruturais, onde ha
necessidade de desmontagem frequente e carregamentos de menor intensidade. E
comum em interiores de helicopteros e estruturas secundarias. A Figura 7 mostra o
desenho técnico utilizado para o desenvolvimento do parafuso cego, sendo o -04 o
tamanho utilizado.

e Analise: As tensdes principais devem ser verificadas por FEM, considerando efeitos de
tragdo, esmagamento e cisalhamento interlaminar. Ensaios de fadiga progressiva (10°
ciclos) sdo recomendados para avaliar a redugdo de rigidez.

e Modificacdes: O aumento do didmetro nominal (M5-MS) proporciona melhor
distribuicdo de tensdes, enquanto a folga controlada (0,1-0,2 mm) acomoda variagdes

térmicas. A cabeca baixa pode ser adotada em estruturas leves para reduzir peso.
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Figura 7. Desenho Técnico Parafuso Cego com cotas e especificacoes dimensionais.
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3.2.2. Estruturacio do Modelo em CATIA V5

O desenvolvimento deste trabalho concentrou-se na modelagem tridimensional e na
analise estrutural de fixa¢des aeronauticas aplicadas a materiais compdsitos, com énfase em
dois tipos de fixadores amplamente utilizados na industria aerondutica: o parafuso e o rebite.
A escolha desses elementos se fundamenta na representatividade de diferentes estratégias de
fixacdo. O parafuso caracteriza-se por possibilitar desmontagem e reaperto controlado,
conferindo flexibilidade em processos de manutencdo e inspecdo, enquanto o rebite ¢
reconhecido pela simplicidade de aplicagdo, alta confiabilidade e eficiéncia na distribuigado
de cargas, especialmente em juncgdes sujeitas a esforcos repetitivos e dindmicos
(BROUGHTON et al., 2001).

Para atingir os objetivos propostos, o trabalho foi estruturado em etapas sequenciais
e integradas. Inicialmente, realizou-se a definicdo geométrica detalhada dos fixadores,
considerando dimensdes padronizadas e tolerdncias recomendadas pelas normas
aeronduticas aplicaveis (por exemplo, NAS e SAE). Em seguida, foi realizada a selecdo
criteriosa de materiais, levando em consideracao propriedades mecanicas relevantes para
materiais compositos, como modulo de elasticidade, resisténcia a delaminagao, tenacidade

a fratura e comportamento frente a cargas ciclicas.
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Posteriormente, procedeu-se a modelagem tridimensional no ambiente CAD do
CATIA V5, permitindo a reprodugdo fiel da geometria dos fixadores e das regides adjacentes
do laminado compdsito. Com a geometria consolidada, foram aplicadas técnicas de anélise
por Elementos Finitos (FEM), viabilizando a avaliagdo da distribui¢do de tensdes,
deformagdes e possiveis modos de falha, como delaminagdo, esmagamento local e
fissuracdo ao redor das perfuragdes. Por fim, os resultados obtidos foram comparados com
parametros de referéncia de fixadores convencionais, possibilitando a validagdo do
desempenho estrutural dos modelos analisados e identificando oportunidades de otimizagao

no projeto de fixagdes para materiais compositos.

3.3. Configuraciao do Método dos Elementos Finitos (FEM)

O Método dos Elementos Finitos (FEM) ¢ uma ferramenta numérica essencial para
a analise de estruturas complexas, permitindo a avaliagdo precisa do comportamento de
juntas e fixagdes em materiais compositos. Neste estudo, a analise foi conduzida utilizando
o ambiente Generative Structural Analysis (GSA) do software CATIA VS5, que integra em
um mesmo sistema a modelagem tridimensional e a simulacdo numérica. Esse ambiente
permite gerar malhas, definir propriedades de materiais, aplicar condi¢des de contorno e
executar as simulagdes, garantindo uma integracao direta entre o modelo geométrico e o
modelo de andlise estrutural. Essa abordagem ¢ particularmente eficiente para lidar com
geometrias complexas e para representar o comportamento anisotropico de materiais
compositos, que podem apresentar diferentes modos de falha.

Conforme descrito por Zienkiewicz et al. (2005), a precisao dos resultados obtidos
por FEM depende fortemente da qualidade da malha, da definicio adequada das
propriedades materiais e da aplicagdo correta das condi¢des de contorno. Esses elementos
foram configurados no ambiente Generative Structural Analysis, que oferece controle
detalhado sobre a discretizacdo do modelo e a andlise das tensdes em regides criticas,
aspectos fundamentais para representar adequadamente o comportamento de fixagdes em

materiais compositos sob diferentes regimes de carregamento.

3.3.1. Definicao das Condicoes de Contorno e Malha

A seguir sdo detalhadas as etapas de definicdo da malha e aplicagdo dos
carregamentos simulados no processo. As condi¢cdes de contorno foram configuradas de
forma a reproduzir com fidelidade os carregamentos e restrigdes que ocorrem em situacdes

reais de operagdo. O laminado foi rigidamente fixado em uma das extremidades, simulando
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uma ancoragem estrutural permanente. Na extremidade oposta, foram aplicados
carregamentos de tracao e cisalhamento, representando os esforgos tipicos aos quais o painel
esta submetido em um ambiente operacional real. A aplicagdo combinada desses
carregamentos ¢ essencial para o estudo do comportamento estrutural da junta, uma vez que
as interacdes entre forgas de tragdo, compressdo e cisalhamento sdo caracteristicas de
componentes estruturais compostos.

A malha foi gerada no ambiente Generative Structural Analysis (GSA) do CATIA
V5, com atengdo especial as regides ao redor dos furos e fixadores. Essas areas concentram
tensdes devido a geometria local e aos tipos de carregamento aplicados. O processo de
refinamento da malha foi realizado de maneira iterativa, ajustando-se até que a variagdo dos
resultados entre dois refinamentos consecutivos fosse inferior a 5%, garantindo a
estabilidade numérica e a precisdo dos resultados finais (LOGAN, 2011). O refinamento
local da malha ¢ uma pratica fundamental, especialmente em regides criticas, como nas
interfaces entre o material composito e os fixadores metalicos, onde o comportamento pode
apresentar nao linearidades significativas.

Para a discretizagdo, o CATIA V5 permitiu a utilizacdo de elementos solidos
tetraédricos de segunda ordem (parabolicos) na modelagem dos fixadores metalicos,
assegurando uma representagdao precisa das geometrias complexas e das interfaces de
contato. O material composito foi modelado utilizando elementos anisotropicos, adequados
para capturar o comportamento direcional caracteristico de laminados de fibra de carbono e
resina epoxi. Essa abordagem ¢é essencial para representar modos de falha tipicos, como
delaminag¢do e fratura interlaminar, que dependem fortemente da orientacao das fibras e das
propriedades das camadas.

A combinacdo de elementos solidos de alta ordem para os fixadores e elementos
anisotropicos para o composito possibilitou uma simulagdo detalhada das interagdes entre
os diferentes componentes da junta, permitindo avaliar as distribuicdes de tensdes e
deformacdes em regides criticas, como os furos de fixacdo. Essa metodologia contribui para
uma representagdo mais realista do desempenho estrutural e para a identificagdo dos
principais mecanismos de falha sob diferentes regimes de carregamento.

Além disso, o Generative Structural Analysis oferece recursos especificos para a
defini¢do de condi¢cdes de contato entre corpos, fundamentais na andlise de fixagdes
mecanicas. As interfaces entre o fixador e o laminado foram tratadas como contatos de tipo
“surface-to-surface” com comportamento de friccdo linear, permitindo a transferéncia

adequada de esforcos de cisalhamento e compressao entre as superficies. As restricdes foram



35

aplicadas utilizando vinculos do tipo “Clamp”, que impdem deslocamento nulo em todos os
graus de liberdade, enquanto os carregamentos foram implementados por meio de pressdes
distribuidas e for¢as concentradas, de modo a representar de forma realista as solicitagdes
atuantes na junta. Essa configuracao segue as recomendagdes de Zienkiewicz et al. (2005)
quanto a importancia da correta defini¢ao de vinculos e interagdes para garantir a precisdo e

a estabilidade dos resultados obtidos pelo Método dos Elementos Finitos.

3.3.2. Aplicacao de Carregamentos e Restricoes

As cargas aplicadas corresponderdo a aproximadamente 70% da resisténcia maxima
do composito, valor compativel com margens de projeto aeronautico (DANIEL, ISHAI,
20006). Restri¢des foram impostas para impedir deslocamentos rigidos da estrutura e garantir

equilibrio estatico. A simulagdo incluiu calculos de:

(a) Distribuicao de tensoes em torno dos furos e nas regioes adjacentes ao fixador:

A Equagado 1 demonstra a concentracao e distribui¢ao de tensdes ao redor do furo,
quando uma placa com furo circular ¢ tracionada.

Quando uma placa com furo circular ¢ tracionada, ocorre uma concentragdo de tensao

ao redor do furo. A tensdo maxima ¢ dada por:

Omax = Kt * 0o (1)
Onde:

®  Opay: Tensdo maxima ao redor do furo (Pa)
e K, : Fator de concentracao de tensdo (adimensional)

® 0, Tensdo nominal aplicada longe do furo (Pa)

Para furos circulares em chapas finas, K; pode ser aproximado por (Equacao 2):

d d\?
K, = 3-314-— +0,72- (—) (2)
w w

Onde:
e d: Diametro do furo (m)

e : Largura da chapa (m)
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(b) Tensao de cisalhamento no fixador:
A tensdo de cisalhamento no fixador em rebites ou parafusos submetidos a forca de
cisalhamento, ¢ dada pela Equagao 3:

Em rebites ou parafusos submetidos a forca de cisalhamento, a tensao ¢ (Equagao 3):

T=— 3)

Onde:
e 1: Tensdo de cisalhamento no fixador (Pa)
e F: Forca cortante aplicada (N)

e A,: Area da segdo transversal do fixador (m2)

Para secao circular (Equagao 4):

2
4, =4 (4)

(c) Esmagamento local do composito, a tensio de esmagamento entre o fixador e o

composito ¢ dada pela Equacio S:

___F (5)
% =714

Onde:

o0p: Tensdo de esmagamento no composito (Pa)

F: Forga aplicada (N)

t: Espessura do laminado (m)

d: Didmetro do fixador (m)

(d) Critérios de falha para compésitos (Hashin e Puck) representados pelas Equagoes

6,7¢8:

Hashin — Falha por Tracdo na Fibra:

U11>2 <T12>2 (6)
— +al—) <1



Hashin — Falha por Compressao na Fibra:

<1 (7)

Onde:

e 0;1: Tensdo longitudinal na dire¢do da fibra

e 7,,: Tensdo de cisalhamento no plano da camada

e X, X.: Resisténcias a tracdo e compressao longitudinal (Pa)
e S;,: Resisténcia ao cisalhamento (Pa)

e «: Parametro empirico

Puck — Falha Interlaminar (Cisalhamento + Tragdo):

Tn On
fintertam = +p- <1 (8)
Terit Ocrit

Onde:
e 1,: Tensdo de cisalhamento normal ao plano da camada
e 0,: Tensao normal ao plano da camada
e 7. Limite de resisténcia ao cisalhamento interlaminar

® 0.i;: Limite de resisténcia a tracdo normal

f: Parametra experimental
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(e) Vida em Fadiga (Curva S-N), para carregamento ciclico, a vida em nimero de

ciclos até a falha é dada pela Equacio 9:

Ny :( - )b )

Omax
Onde:

e N;:Numero de ciclos até a falhe
e 0y: Tensdo de falha para 1 ciclo (Pa)
® 0,4, Tensdo maxima aplicada no ciclo (Pa)

e b: Expoente de fadiga do material (negativo)
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A andlise de fadiga considerou modelos progressivos de falha de Hashin e Puck,
reconhecidos na literatura por sua eficacia em compositos laminados (TALREJA, SINGH,
2012). Foram realizados célculos de:

¢ Evolucao de delaminagao e falha interlaminar;
e Ciclos de carregamento até a falha local ou global da junta;
e Redugao progressiva da rigidez da junta em fun¢ao do dano acumulado;

e Comparagdo de desempenho entre parafusos e rebites sob condi¢des de fadiga.

Essa configuracao permite prever ndo apenas a distribuicao de tensdes iniciais, mas
também o comportamento progressivo da junta, considerando falhas locais e globais, e
avaliar a vida util em servigo, oferecendo subsidios para otimizagao do projeto de fixadores

em materiais compositos.

3.4. Estratégia de Comparacio com Fixadores Convencionais

No desenvolvimento de solugdes estruturais para materiais compdsitos, a escolha do
tipo de fixador é uma etapa critica, pois afeta diretamente a distribuicdo de tensdes, o
desempenho mecénico da junta e a viabilidade do processo de fabricagdo. Fixadores
convencionais, como parafusos metalicos e rebites de aluminio, amplamente utilizados em
estruturas metalicas, apresentam limitagdes quando aplicados a compositos, devido ao
comportamento anisotropico desses materiais € a sua maior suscetibilidade a falhas por
concentracao de tensoes.

Para validar sua eficiéncia, serd realizada uma analise comparativa com fixadores
tradicionalmente empregados em estruturas aeronduticas, considerando critérios técnicos
relevantes ao contexto dos materiais laminados.

Entre as fixacdes estudadas, foram escolhidos os parafusos metélicos e rebites de
aluminio 2024-T3. Sendo os parafusos de alta resisténcia, frequentemente aplicados em
regides criticas, devido a sua robustez e bom desempenho sob cargas concentradas. Em
especial, os parafusos de liga de titdnio apresentam elevada resisténcia a fadiga e favorecem
uma distribuicdo mais eficiente das tensdes nas interfaces. No entanto, quando aplicados em
compositos, podem ocasionar falhas por esmagamento ou delaminacdo caso ndo sejam
utilizados com elementos de protecdao, como buchas ou arruelas.

Rebites de aluminio 2024-T3, amplamente empregados em regides de menor

solicitagdo estrutural, devido a sua leveza, facilidade de instalacdo e baixo custo, sdao
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indicados para aplicacdes em que os esfor¢os se encontram mais distribuidos, como em
painéis e revestimentos. Contudo, sua capacidade de carga ¢ limitada e a concentragdo de
tensdes nos furos pode comprometer a integridade do composito ao longo do tempo.

Como mostra na Figura 4 os modelos escolhidos para as analises, onde sera

conduzida com base nos seguintes critérios:

e (apacidade de distribuicao de carga e reducao de tensdes concentradas;
e Resisténcia a fadiga em compdsitos laminados;

e Compatibilidade com o comportamento anisotropico do material;

e Impacto no peso estrutural;

e Potencial de induzir falhas no compdsito (esmagamento, delaminagdo ou arrancamento);



4. RESULTADOS E DISCUSSOES

4.1. Distribuicao de Tensoes e Modos de Falhas
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A analise numérica por elementos finitos permitiu investigar o comportamento

estrutural de juntas fixadas com diferentes tipos de prendedores, sendo avaliados: o rebite

solido de aluminio 2024-T3, o rebite cego aluminio 2024-T3, o parafuso Hi-Lok de liga de

titanio (Ti-6Al-4V) e o parafuso cego de ago inoxidavel A286. Os resultados da Tabela 7

foram obtidos a partir das propriedades dos fixadores nas Tabelas de 3 a 7 e as equagdes

utilizadas de tensdo (Equacdes 1 a 9), que revelaram padrdes distintos de distribuicdo de

esfor¢cos e modos de falha especificos para cada fixador.

Tabela 7. Resultados da Equacoes.

PROPRIEDADES | HI-LOK 110 -06 NAS1101-04 NAS1919-04 CR3243-04
Material Ti-6Al-4V Aco A286 Al 2024-T3 Al 2024-T3
oo (MPa) 9,6154 8,0128 7,2115 7,2115
Kt 28704,0 29479.,0 29219,0 2909,0
Ar (m?) 3,93x101? 3,14x1071? 7,07x1012 9,62x107?
omax (MPa) 27,6002 23,6207 21,0718 20,9786
T (MPa) 61,1155 318,3099 127,3240 93,5441
ob (MPa) -230,7692 -480,7692 -288,4615 -247,2527
Hashin_trac. 0,7626 20,6780 3,3086 1,7860
Hashin_comp. 0,0345 0,0295 0,0263 0,0262
Falha Interlaminar 0,6333 0,6333 0,6333 0,6333
Nf (ciclos) 1,22x10°3 7,63x10°° 5,41x10°° 5,34x107°

Alta tensao de Tens3 M
Tensoes mais altas, |cisalhamento mi)r;fjr(; da sofirclzci)tra %o
mas boa resisténcia | (risco elevado de ’ ¢
x a fadiga. Indica alta |falha comportamento | global, boa
INTERPRETACAO rigidez é interlaminar e plastico mais distribuicao
durabilidade sob delaminagdo) boa homogéneo, de carga, mas

carga ciclica.

resisténcia a
fadiga relativa.

resisténcia ciclica
menor.

resisténcia a
fadiga baixa.

Fonte: Autor (2025)

De forma geral, observou-se que a regido ao redor dos furos apresentou as maiores

concentragdes de tensdes, configurando-se como o ponto mais critico das juntas. Esse efeito

ocorre devido a descontinuidade geométrica introduzida pela furacao e a transferéncia de

carga entre o fixador e o laminado composto.
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As andlises dos modelos feitos no CATIA V5, no qual a Figura 9 apresenta a tampa
de acesso de Carbono/Epdxi e a Figura 10 mostra os fixadores desenvolvidos, que
permitiram identificar trés regides recorrentes de concentragdo de esforcos para todos os
fixadores avaliados:

e Borda do furo: local onde se concentram as tensdes radiais maximas, sendo o ponto mais
suscetivel a delaminagao do laminado.

e Interface fixador-laminado: area critica nos fixadores mais rigidos, com altas tensdes de
contato que podem comprometer a integridade do furo.

e Regido sob a cabega do fixador: local de incidéncia de tensdes compressivas, com
possibilidade de falha por esmagamento do laminado.

Essas regides foram evidenciadas nos mapas de tensdo gerados para cada
configuracdo de fixacdo, reforcando a necessidade de atencdo ao dimensionamento da junta

e a escolha do fixador em fung¢do das caracteristicas do carregamento aplicado.

Figura 9. Peca estrutural utilizada para analise numérica.

Fonte: Autor (2025).
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CR3243-04
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Figura 10. Desenvolvimento dos prendedores no CATIA V5.

Rebite Solido Parafuso Cego Parafiso Hi-Lok
NAS1919-04 NASI101-04 110-06

Fonte: Autor (2025).

4.1.1. Parafuso Hi-Lok 110-06 de Titanio (Ti-6Al1-4V)

Tensdes mais altas, mas boa resisténcia a fadiga indica alta rigidez e durabilidade sob
carga ciclica.

Nos modelos com parafuso Hi-Lok, as tensdes méaximas se concentraram na borda
do furo e na interface entre o corpo do fixador e o laminado. A cabe¢a embutida favoreceu
uma distribuicdo superficial mais estavel; no entanto, a elevada rigidez do titanio resultou
em picos acentuados de tensdo radial. Esse comportamento indica maior propensdo a

delaminagdo e ao arrancamento progressivo em compositos estruturais.

4.1.2. Parafuso Cego NAS1101-04 de Aco Inoxidavel A286

O modelo com parafuso cego de ago inoxidavel apresentou padrao semelhante ao do
Hi-Lok, com tensdes concentradas ao redor do furo e sob a cabeca do fixador. A menor
rigidez do aco, em comparacdo ao titdnio, contribuiu para uma leve redistribuicdo dos
esforcos, mas ainda se observou tendéncia a falhas localizadas. A deformagdo foi mais
acentuada na regido do furo, e os mapas indicaram risco de esmagamento do laminado sob

compressao localizada.
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4.1.3. Rebite Solido NAS1919-04 de Aluminio 2024-T3

O rebite solido apresentou boa distribuicdo de tensdes no contorno do furo, com
menores picos em comparagao aos fixadores parafusados. A ampla area de contato da cabega
do rebite favoreceu a dissipagao dos esforgos, reduzindo as tensdes superficiais no laminado.
Por outro lado, a deformacao local foi mais elevada, com tendéncia a falha por esmagamento

e cisalhamento do corpo do rebite.

4.1.4. Rebite Cego CR3243-04 de Aluminio 2024-T3

O rebite cego CR3243 demonstrou comportamento semelhante ao rebite solido
quanto a distribuicdo das tensdes, embora os valores mdximos tenham sido ligeiramente
superiores. A geometria do fixador e sua instalagdo por um unico lado resultaram em uma
leve assimetria nos mapas de tensdo. Houve maior deformacao pléstica prevista no corpo do

rebite, especialmente sob cargas mais elevadas, indicando risco de escoamento localizado.

4.2. Avaliacio da Vida Util e Fadiga dos Fixadores

A avaliagdo da vida util das juntas fixadas em materiais compositos ¢ essencial na
manuten¢do aerondutica, pois essas estruturas sofrem ciclos de carregamento repetitivos
durante toda a operagdo. Diferentemente dos metais, os laminados compdsitos apresentam
comportamento em fadiga mais complexo, devido a atuagdo simultanea de mecanismos

como delaminagdo, fratura de fibras e deterioracdo da matriz.

Figura 11. Analise de Tensoes do Rebite Cego CR3243-04 de Aluminio 2024-T3.

Yon Mises stress (nodal values).1
N_m2

0,000918

I 0,000833
0,000749
0,000664
0,00058
0,000495
0,000411
0,000326
0,000242

I 0,000157
7,25e-005

On Boundary

Fonte: Autor (2025).
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Figura 12. Analise de Tensdes do Parafuso Hi Lok 110-6 de Titanio (Ti-6Al-4V).

Von Mises stress (nodal values).1
N_m2

0,00152

I 0,00138
0,00123
0,00109
0,000942
0,000797

I 0,000652
0,000507
0,000362

I 0,000217
7.17e-005

On Boundary

Fonte: Autor (2025).

Nas simulacgdes feitas no CATIA V35, os fixadores — parafuso de titanio (Ti-6Al-
4V) e rebite de aluminio 2024-T3 — apresentaram respostas distintas sob carregamentos
ciclicos, como mostram as Figuras 11 e 12. O parafuso, pela elevada rigidez, mostrou boa
resisténcia ao cisalhamento e maior durabilidade, mas também gerou altas concentragdes de
tensdo no contorno do furo, favorecendo delaminagcdes no laminado. Essas falhas
progressivas podem reduzir a vida util da junta, mesmo sem danos aparentes.

O rebite apresentou melhor dissipagdo de esfor¢os no inicio, devido a maior area de
contato da cabeca do fixador. Contudo, a menor resisténcia da liga de aluminio causou
deformacdo plastica crescente, aumentando o risco de ovalizagdo do furo e perda de
interferéncia entre o rebite e o laminado, o que reduz a capacidade de transmissao de carga.

Os critérios de falha aplicados indicaram delaminagdo interlaminar como falha
predominante nos modelos com parafuso e esmagamento localizado (bearing) nos modelos
com rebite, além de possibilidade de cisalhamento do corpo do fixador. Assim, o parafuso
de titdnio mostra maior potencial de durabilidade em aplicagdes criticas, desde que
controlado o torque de instalagdo. Ja o rebite de aluminio ¢ mais adequado para regides

secundarias, onde peso, custo e solicitagdo ciclica moderada sdo determinantes.
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4.3. Comparacio entre Fixador Convencional e Proposto

A andlise realizada ao longo deste capitulo permitiu estabelecer uma comparagao
abrangente entre dois fixadores amplamente utilizados em aplica¢des aeronduticas: parafuso
e o rebite, ambos aplicados em juntas de laminado composito de fibra de carbono com matriz
epoxi.

Os resultados indicam que ndo existe uma unica solu¢do ideal para todas as situagdes
estruturais. Cada fixador apresentou caracteristicas distintas que o tornam mais apropriado
conforme o tipo de carregamento, a criticidade da regido da estrutura e os requisitos
operacionais do projeto. O parafuso de titanio demonstrou desempenho superior em termos
de resisténcia localizada, durabilidade sob ciclos de fadiga e capacidade de manutengdo em
areas criticas da estrutura, como juncdes principais € zonas de inspecdo recorrente. Sua
rigidez elevada, embora contribua para o aumento das tensdes nos contornos dos furos,
oferece maior confiabilidade em longo prazo quando utilizado com critérios de instalagdo
adequados.

Em contrapartida, o rebite de aluminio apresentou vantagens relevantes em
aplicacdes de grande area, onde o carregamento ¢ distribuido e menos severo. Sua instalacdo
mais simples, o menor custo de fabricag¢do e o peso reduzido o tornam uma solugdo eficiente
em regides nao criticas da estrutura, como revestimentos e painéis. Além disso, a maior area
de contato da cabega do rebite favoreceu uma melhor distribuicdo de tensdes na interface
com o laminado, reduzindo o risco de falhas por delaminagao imediata.

A andlise comparativa evidencia que a selegdo do fixador ideal deve considerar
multiplos critérios simultaneamente, como:

e Desempenho estrutural, relacionado a capacidade de suportar cargas;

e Reducao de concentragdes de tensao, especialmente ao redor dos furos, o que influencia
diretamente a vida util da junta em compositos;

e Eficiéncia de aplicagdo, como tempo de montagem, acessibilidade e reaperto;

e Peso estrutural, fator crucial para o desempenho da aeronave e consumo de combustivel;

e (Confiabilidade e manutencao, para estruturas com acessos frequentes e ciclos de carga
variaveis.

A partir dessas observacdes, elaborou-se a Tabela 8, que sintetiza uma anélise
qualitativa dos fixadores, considerando seus comportamentos estruturais, condicdes de
instalag¢@o e desempenho em operagdo. O objetivo ¢ interpretar, de forma complementar, os

resultados numéricos obtidos na Tabela 7.



Tabela 8. Analise qualitativa dos fixadores.
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o . Parafuso Hi-Lok | Parafuso Cego
A Rebite Solido | Rebite Cego .
Parametro 110-06 (Ti-6Al- |NAS1101-04 (Ago
NAS1919-04 CR3243-04 4V) A286)
Distribuicao de TP Elevada rigidez e | Alta resisténcia
~ Distribui¢ao N . ,
tensoes resistencia, mas estatica, porem
Comportamento levemente

Mecanico Geral

homogénea,
adequada para

assimétrica, porém,
estavel.

concentragdo de
tensoes

comportamento
menos previsivel

laminados finos. localizadas. no compdasito.
Boa Compatibilidade
S o limitada; ibili
Compatibilidade Boa oo compatibilidade, '1m1ta'd a; pode Compatlbl 1d‘ade‘
.. compatibilidade, . . induzir reduzida devido as
com Materiais o porém, suscetivel a o ~
. com baixo risco ~ delaminagdo e altas tensoes de

Compositos deformacdes

de delaminacgao.

plasticas locais.

trincas na borda
do furo.

cisalhamento.

Desempenho em
Fadiga

Baixo
desempenho;
indicado para

Baixo desempenho;
risco de fadiga em
ciclos elevados.

Excelente
desempenho;
ideal para regides
sujeitas a cargas

Bom desempenho
em fadiga, mas
com risco de falha

cargas estaticas. Lo interlaminar.
ciclicas.
Cisalhamento e | Escoamento e o Fratura
Modos de Falha . ~ Delaminacao e : )
L bearing deformagao interlaminar e pull-
Provaveis L pull-through.
(esmagamento). | pléstica. through.
Deforma o Pode causar ~
. . Gera pequenas . Induz tensdes
Efeito sobre o laminado . . trincas e
: zonas plasticas sem . elevadas e falhas
Laminado localmente, mas c delaminacgdes . :
delaminagao. ) interlaminares.
sem ruptura. devido ao alto Kt.
Requer acesso N Instalagao Instalacdo prética,
e . Instalacdo rapida .
Facilidade de dos dois lados; . precisa; requer mas requer
~ por um lado; ideal :
Instalacdo processo controle de torque | cuidado com o
. para reparos. .
simples. e alinhamento. torque.
. Estruturas criticas | Reparos e zonas
. Estruturas leves | Regides de acesso S
Aplicagdes . . . (asas, fuselagem, |estruturais criticas
e painéis restrito com baixa |. .
Recomendadas . C juncoes com acesso
secundarios. solicitagao. . .
primarias). limitado.
Consideracdes Serve como L Indicado como Deve ser usado
A Pode inspirar
para referéncia para ~ modelo para alta | com reforco local
: solugdes leves com N )
Desenvolvimento | fixadores N resisténcia em do laminado para
s oo fixacdo cega o . N
de Fixacdes em | hibridos de . compositos reduzir tensdes
L . aprimorada. . .
Compositos baixo custo. avangados. interlaminares.

Fonte: Autor (2025)

4.4. Implicacoes para a Industria Aeronautica

Os resultados obtidos neste estudo oferecem subsidios técnicos relevantes para a

aplicacdo pratica de fixadores em estruturas aeronduticas fabricadas com materiais
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compositos. Ao evidenciar como diferentes tipos de fixadores influenciam a distribuicao de
tensodes, os modos de falha e a durabilidade das juntas, a pesquisa contribui diretamente para
a melhoria dos processos de projeto, fabricacdo e manutengao de aeronaves.

Na pratica industrial, a selecao de fixadores ndo depende apenas do desempenho
mecanico individual. Fatores como tempo de instalacdo, acessibilidade, peso estrutural e
custo de produgdo s3o determinantes nas etapas de desenvolvimento e certificacdo de uma
aeronave. Nesse contexto, os resultados indicam que a utilizagdo combinada de diferentes
tipos de fixadores, aplicados de forma estratégica conforme a fungdo estrutural da junta,
permite otimizar a confiabilidade da estrutura sem comprometer a eficiéncia do processo
produtivo.

A aplicabilidade pratica do fixador desenvolvido neste estudo, com geometrias
ajustadas para minimizar concentracdes de tensdes e melhorar a adaptagdo ao laminado
compdsito, mostrou-se promissora em regides criticas da estrutura, onde sdo exigidos alto
desempenho mecanico e boa resisténcia a fadiga. O comportamento observado indica que,
com ajustes de instalacdo e torque, esse fixador pode oferecer maior durabilidade e menor
risco de delaminagdo em comparagcdo com fixadores convencionais. Além disso, sua
capacidade de desmontagem o torna adequado para zonas sujeitas a inspegoes regulares e
manutencao programada.

Por outro lado, algumas limita¢des foram identificadas durante o estudo e devem ser
consideradas para uma aplica¢do mais abrangente na industria. As analises foram realizadas
exclusivamente por meio de simulacdo numérica, o que implica a necessidade de validagdo
experimental dos modelos empregados. A variedade de fixadores testados também foi
restrita, limitando-se a geometrias padrdo e a apenas um tipo de laminado compdsito, com
espessura e orientagdo de fibras fixas. Além disso, os carregamentos aplicados foram
simplificados, ndo refletindo integralmente as condi¢des complexas de operacdo de uma
aeronave, como vibragdes, impactos e variagdes térmicas.

Ainda assim, os resultados obtidos fornecem uma base sélida para o avango no
desenvolvimento de fixadores mais bem adaptados as particularidades dos materiais
compositos. Ha oportunidades claras para o aprimoramento de projetos que combinem os
beneficios de diferentes tipos de fixacdo, como o desempenho estrutural de parafusos com a
leveza e distribui¢do de cargas proporcionada por rebites. Esse caminho pode resultar no
surgimento de solugdes hibridas, mais eficientes em termos de peso, custo e desempenho em

servico.
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No setor de manuteng@o aeronautica, a compreensdo detalhada dos modos de falha
mais provaveis — como delaminacdo nas interfaces rigidas ou ovalizacdo dos furos por
deformacao plastica — permite o aprimoramento das estratégias de inspe¢do, prolongando
a vida util das juntas e aumentando a seguranca operacional. Esses dados também auxiliam
no estabelecimento de critérios de substituicdo preventiva e na defini¢do de planos de
manuten¢do mais eficazes.

Por fim, este estudo refor¢a a importancia de alinhar o desenvolvimento de novos
fixadores as demandas reais da industria aeronautica. A integracdo entre modelagem
numérica, validagdo experimental e aplicagdo pratica representa um caminho promissor para
o avango de solug¢des estruturais mais confidveis, econdmicas e compativeis com 0s

requisitos cada vez mais rigorosos do setor aeroespacial.
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5. CONCLUSAO

O presente trabalho apresentou o desenvolvimento e a analise estrutural de fixagdes
aeronduticas aplicadas em materiais compositos, considerando o comportamento em fadiga
e os modos de falha mais recorrentes. Foram modelados e analisados diferentes tipos de
fixadores — parafuso de titanio Ti-6Al-4V e rebite de aluminio 2024-T3 — utilizando o
software CATIA V5, tanto para a modelagem geométrica quanto para as simulagdes pelo
M¢étodo dos Elementos Finitos (FEM) no ambiente Generative Structural Analysis (GSA).
Os resultados indicaram que o parafuso apresentou maior rigidez e resisténcia ao
cisalhamento, porém com concentragdes de tensdo mais elevadas que favoreceram
delaminagdes no laminado. O rebite, por sua vez, proporcionou distribui¢do mais uniforme
dos esfor¢os, mas apresentou maior deformagao plastica e tendéncia a ovalizagdo dos furos.
Conclui-se que o parafuso ¢ mais adequado para aplicagdes criticas e regides de alta
solicitacdo, enquanto o rebite se mostra mais indicado para areas secundarias, onde
predominam cargas moderadas ou restri¢cao de peso.

As andlises demonstraram que o comportamento mecéanico das juntas depende ndo
apenas das propriedades do fixador, mas também da geometria, da espessura do laminado e
da interagdo com o composito. Nao existe um fixador universalmente superior: a sele¢ao
deve considerar regime de carregamento, criticidade da junta, requisitos de manutengado e
custos de fabricacdo. O parafuso em liga de titdnio demonstrou maior confiabilidade
estrutural e vida em fadiga, enquanto os rebites de aluminio destacaram-se pela leveza,
simplicidade de instalagdo e melhor distribui¢do de esforgos.

Este estudo reforca a importancia do projeto otimizado de fixadores para compositos,
levando em conta efeitos da anisotropia e modos de falha especificos desses materiais. Além
disso, evidencia a relevancia do uso na aerondutica de ferramentas integradas de CAD e
FEM, como o CATIA VS5, permitindo a reducdo de prototipos fisicos e a avaliagdo de
diferentes cenarios de carregamento de forma virtual e controlada. Como limita¢do, destaca-
se a auséncia de ensaios experimentais para validagdo dos resultados numéricos,
recomendando-se sua realizacdo em trabalhos futuros para aprimorar a correlagdo entre

simulagdes e desempenho real das fixagdes aeronauticas em compasitos.
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A

APENDICE B — Desenho Técnico do Parafuso Hi-Lok 110 de Titanio (Ti-6Al1-4V).

“IUBLI82JB8 US1ILM JNO INOYIIM PRIED|UNWILIOD 1O Pe3NpoIdal ag 1,ued U Aladosd Jno s Buimesp syl

/1

407-1H

9'¢

'S

|0 |w |w (0| (o<

LA3HS HIFWON ONIMYHC (B) IHDIIAN ERLa
9-0Ll S| vv
3zis
winiuell |
0Qav153 00 ONYIA0D O uas mm..! A7-I¥9-11
°J= °<m o mxmm AVI-HIALTYIN
= 14 SZ0Z/11/90
3Lva
W FARE

AS QINDISIT

SL'S?

SL Ll

8¢

8l'L




55

A

APENDICE C — Desenho Técnico do Parafuso Cego NAS1101 de Aco Inox. A286.
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APENDICE D — Desenho Técnico do Rebite Solido NAS1919 de Aluminio 2024-T3.
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A

APENDICE E - Desenho Técnico do Rebite Cego CR3243-04 de Aluminio 2024-T3.
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APENDICE F — Imagens da Analise FEM do Rebite Cego CR3243-04 de Aluminio

2024-T3 Realizadas no CATIA V5.

Won Mises stress (nodal values).1 Translational displacement vector.1 Stress Von Mises (nodal values).1
MN_m2 mrm M_m2
0,000918 2,03 1.41e+010
I 0,000833 I 1,82 I 1,27e+010
0.000749 1.62 1,13e+010
0,000664 1.42 9,87e+009
0,00058 1,22 8,46e+009
0,000495 1.01 7.05e+009
0,000411 I 0.81 I 5.64e+009
I 0.000326 0.608 4,23e+009
0,000242 0,405 2,82e+009
I 0,000157 I 0,203 I 1,41e+009
7.25e-005 0 2,57e-005
On Boundary On Boundary On Boundary
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APENDICE G — Imagem da Analise FEM do Parafuso Hi Lok 110-04 de Titanio (Ti-

6Al-4V) Realizadas no CATIA VS.

won Mises stress (nodal values). 1 Tranzlational displacement vector.1 Stress Won Mises (nodal walues). 1
M_m2 mm MN_m2
0.00152 2.03 141e+010
I 000138 I 1.82 I 1.27e+010
000123 1.62 1.13e+010
0,00109 142 9,87e+009
0.000942 1,22 B.46e+009
0.000797 1,01 7.05e+009
0,000652 I 0.81 I 5.64e+009
I 0.000507 0,608 4,23e+009
0000362 0,405 2,82e+009
I 0000217 I 0.203 I 1.41e+009
7.17e-005 0 2.66e-005
On Boundary On Boundary On Boundary




