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PROBLEMAS DE FADIGA E FRACTURA EM ESTRUTURAS DE AVIOES
FABRICADAS EM ALUMINIO

Paulo M S Tavares de Castro

Resumo

Apresentam-se alguns problemas relacionados com o comportamento a fadiga
de estruturas de aluminio de avides. O assunto é contextualizado referindo
acidentes causados por fadiga, que originaram evolugdes significativas neste
dominio - os acidentes dos avides Comet nos anos cinquenta do século vinte, e
o acidente ocorrido com um Boeing 737-100 da Aloha Airlines em 1988. Os
primeiros levaram a adopgao de filosofias de projecto incorporando tolerancia
ao dano (damage tolerant design), enquanto o segundo alertou para a importancia

de fenémenos de iniciagdo multipla de fendas (multiple site damage, MSD).
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Através do envolvimento em diversos projectos de investigacdo da Unido
Europeia, tém sido investigados na Faculdade de Engenharia da Universidade
do Porto (FEUP) diversos problemas relativos ao comportamento a fadiga de
fuselagem rebitada de aluminio. Alguns destes problemas sao abordados nesta
comunicacdo, designadamente o efeito da expansdo plastica de furos para
rebites, a junta de sobreposicdo com uma coluna de rebites, e o crescimento de
fendas em painéis com juntas de sobreposicao.

Um tépico de interesse corrente é a utilizagdo de estruturas integrais, com as
quais se procura reduzir custo e tempo de fabrico usando técnicas de ligagao
alternativas a rebitagem. E feita referéncia a trabalhos em curso na FEUP,
relativos ao comportamento mecanico de painéis reforcados obtidos por
maquinagem de alta velocidade ou por utilizacdo de ligacdes alternativas a
rebitagem, designadamente a soldadura laser e a soldadura por friccdo linear.
Finalmente sdo feitas diversas observacdes sobre tendéncias nesta darea,
designadamente quanto a monitorizacdo de dano, e uso de outros materiais.

Introducido e contexto

Como noutras areas da Engenharia, os acidentes com avides sdo por vezes
fontes de ensinamentos que ajudam a fazer avancar o conhecimento e assim
aumentar a seguranga do publico. Entidades como o National Transportation
Safety Board (NTSB) dos Estados Unidos da América documentam
detalhadamente os estudos realizados para interpretar as causas desses
acidentes. Alguns casos particularmente exemplares, dadas as suas
consequéncias, sdo concisamente abordados por Wanhill [1], nomeadamente as
perdas dos avides Comet e o acidente ocorrido com o Boeing 737-200 da Aloha
Airlines em 1988, que serdo seguidamente referidos.

O Comet I, desenvolvido pela de Havilland Aircraft Company do Reino Unido,
foi o primeiro avido a jacto comercial. Concebido para alta altitude, entrou em
servico em 1951. Em 1954 ocorreram tragicos acidentes em avides com 1286 e
903 voos, que tiveram como origem a propagacdo de fendas de fadiga
conduzindo a desintegracdo da cabine pressurizada. A investigacdo das causas
das perdas destes avides revelou que, embora concebidos e testados para as
condicdes de servigo, o seu projecto apresentava deficiéncias do ponto de vista
da capacidade para deter a propagacdo de fendas (crack arrest capability). Em
particular, qualquer fenda longitudinal atingindo o seu comprimento critico
para propagacao, continuaria a propagar-se instavelmente até completa rotura
da fuselagem, levando a desintegracdo da estrutura.
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Um segundo problema envolveu os ensaios realizados pelo fabricante, [2,3]. Por
economia, uma fuselagem que tinha sido sujeita a ensaio de pressdo até ao
carregamento Gltimo (ultimate design load), foi em seguida ensaiada a fadiga. Os
resultados do ensaio de fadiga foram assim melhorados pelas tensdes residuais
de compressdo originadas pelo anterior ensaio de pressdo: tensoes residuais de
compressdo, resultantes desse carregamento inicial, retardaram o
desenvolvimento de fendas de fadiga, e em consequéncia deste facto nao havia
indicagdes de que a fuselagem era inadequada do ponto de vista da resisténcia
a fadiga.

As catastrofes com os Comet revelaram a necessidade de conceber a estrutura
da fuselagem dotando-a da capacidade de deter fendas que se possam
desenvolver, e - juntamente com um acidente ocorrido com um F-111 da
General Dynamics Corporation, em que uma asa se soltou do aparelho devido a
propagacao instavel de uma fenda de fadiga [1] -, contribuiram decisivamente
para uma nova filosofia de projecto, incorporando tolerancia ao dano.

A presente comunicacdo aborda este assunto, fazendo a ponte para os mais
recentes desenvolvimentos em que se procura utilizar estruturas integrais, em
substituicdo das rebitadas. A necessidade de investigagdo relativa ao
comportamento destas solu¢des alternativas designadamente quanto a
propagacao de fendas nestas novas solucdes estruturais é também discutida.

Um outro acidente, com muito menos perdas de vidas do que os acidentes com
os Comet, mas também com li¢des importantes quanto a resisténcia a fadiga, foi
o ocorrido com o voo Aloha 243 de Hilo para Honolulu, descrito em pormenor
no relatdrio oficial produzido pelo National Transportation Safety Board, [4].

A cerca de 7300 m de altitude, parte da fuselagem do Boeing 737-200 destacou-
se do avido, criando uma sabita descompressao da cabine. O avido perdeu a
parte superior da fuselagem, acima do piso da cabina, ao longo de cerca de
55m de comprimento desde a porta de entrada. Perderam-se também os
reforcos da fuselagem em toda essa 4rea, mas, ainda assim, foi possivel a
aterragem do avido danificado. As investigacdes das causas do acidente
revelaram a ocorréncia de fendmenos de danificacdo na estrutura da fuselagem,
particularmente a iniciacdo de fendas de fadiga em diversas zonas (multiple site
damage) ao longo de uma junta, que diminuiu severamente a capacidade
resistente da estrutura.
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Acompanhando o reconhecimento do fendmeno da fadiga, as aeronaves foram
sendo projectadas de forma a ndo desenvolver fendas durante uma vida de
servico previamente definida. Os acidentes com os avides Comet e o progresso
da Mecanica da Fractura a partir da segunda metade do século vinte levaram a
que se tenha passado a projectar para tolerancia ao dano, que é admitido desde
que a sua evolucdo seja controlada. Desta forma conseguiram-se economias de
peso, mas simultaneamente passaram a ser necessarias inspec¢des periddicas
mais cuidadosas durante a vida de servico da aeronave.

O balango entre o beneficio da estrutura mais leve, e o agravamento de custo
representado pelas inspeccdes periddicas, é positivo do ponto de vista de custos
(direct operating cost - DOC), [5].

De uma forma geral as filosofias de projecto adoptadas sao:

e ‘projecto para tolerancia ao dano’ (fail-safe design) em que se assume que o
componente ou estrutura pode ser operado com seguranca mesmo na
presenca de algum dano, que pode propagar-se até um valor limite antes da
retirada de servico. Nestas estruturas uma eventual fissura poderd crescer
mas ndo leva a rotura final antes de ser detectada. A vida 1til é definida por
um comprimento limite da fenda (definido pela tenacidade do material,
carga limite ou outro critério adequado). Um ingrediente essencial desta
abordagem é a quantificacdo do crescimento de fendas em funcao das cargas
aplicadas, e a realizacdo de inspec¢bes periddicas com frequéncia que
garanta que dano ndo detectado numa inspeccdo nao crescera até um valor
critico antes da inspecgado seguinte;

e ‘projecto para vida garantida’ (safe-life design) em que se visa garantir que o
componente ou estrutura ndo pode desenvolver fendas de fadiga durante o
servico. O projecto é baseado na fase de iniciacdo de fendas, ocorréncia que
se visa evitar durante o periodo de servico.

O conceito de factor de seguranga em projecto para cargas ciclicas do tipo “vida
garantida”, difere do aplicdvel no projecto “tolerante ao dano”. O primeiro
implica a avaliagdo de incertezas quanto ao cdlculo da vida, enquanto no
segundo incorporam-se processos de monitorizacdo com vista a garantir a
continuada integridade estrutural, [6].
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Safe life € usado em componentes que nao podem ser duplicados - sem incorrer
em custo e aumento de peso incomportaveis - e que podem ser substituidos
com relativa facilidade, como por exemplo o trem de aterragem.

Fail-safe é usado para os componentes estruturais principais, susceptiveis de
inspeccdo, como a fuselagem. Fuil-safe exige a especificacdo do dano toleravel
numa aeronave. A resisténcia da estrutura pode diminuir desde a resisténcia
necessaria para os valores ultimos de carregamento (ultimate loads) mas ndo
abaixo da necessdria para suportar os carregamentos limite (design limit loads). A
definicdo destes conceitos, dada pela JAR em “JAR 25.301 loads” é “...(a)
Strength requirements are specified in terms of loading conditions that give rise to limit
loads (... maximum loads to be expected in service) and ultimate loads (... limit loads
multiplied by prescribed factors of safety)”, [6-7].

A Figura 1 ilustra o conceito, mostrando esquematicamente a evolucdo do dano,
e a correspondente diminuicdo de resisténcia residual, em fun¢do do ntmero de
ciclos.
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Figura 1 - Diagrama esquematico de tolerancia ao dano de uma estrutura tipica
em aeronautica
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Com aeronaves tolerantes ao dano, o intervalo de inspeccdo é definido de
acordo com a propagacdo aceitdvel. Com base num comprimento inicial de
fenda, que é o maior que possa nao ser detectavel por processos convencionais,
é calculado o nimero de ciclos ou tempo necessario para a propagacao até o
comprimento da fenda se tornar critico. Este periodo de tempo ou namero de
ciclos, dividido por um factor de seguranca, é o intervalo entre inspeccdes
adoptado, ver Figura 1, onde o intervalo de inspeccdo seria (Nc-N4)/FS, e FS é o
factor de seguranca adoptado.

O acidente do voo Aloha 243, anteriormente referido, revelou a necessidade de
tomar em consideragao a possivel ocorréncia de iniciacdo de fendas em mais do
que um furo de rebite ao longo da ligacdo, (situacdes ditas de multiple site
damage ou MSD), e permitiu apreciar que, nessas condi¢cdes, as consideracoes
anteriores devem ser reformuladas para respeitar os menores intervalos entre a
deteccao do dano e a situacao critica, [5,8], ver Figuras 2 e 3.
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Figura 2 - O problema da iniciacdo multipla de fendas de fadiga (multiple site
damage - MSD)
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Figura 3 - Consequéncias do fenémeno de MSD

Vimos que um “ingrediente” essencial para a concepcao de fuselagens de
avides é o conhecimento do comportamento de estruturas contendo fendas. E
esse o objecto da Mecanica da Fractura.

A Mecénica da Fractura é um capitulo da Resisténcia dos Materiais, que estuda
o comportamento de sélidos contendo fendas; combina teoria matematica,
nomeadamente FElasticidade, Plasticidade e métodos numéricos associados,
fundamentacdo experimental, desenvolvimento de métodos de ensaio para
caracterizacdo de materiais e aplicacdes em Engenharia. Com desenvolvimento
significativo desde meados do século vinte, continua a merecer um grande
esforco de investigacdo. A propoésito, deve ser enfatizado que o sucesso da
Mecénica da Fractura, até hoje, baseia-se sobretudo na capacidade de
correlacionar fenémenos fisicos que decorrem na extremidade da fenda, com
modelos e medidas macroscoépicas, nomeadamente as resultantes de ensaios
para caracterizar a tenacidade a fractura e a velocidade de propagacao de
fendas. Estas medidas macroscopicas, usadas para avaliar a integridade
estrutural de construcdes e de estruturas, ndao fazem referéncia a processos
microscopicos e atomisticos de fractura, embora a generalizacdo do acesso a
maiores capacidades de computacdo tenha levado ao interesse por modelar
estes processos em escalas muito pequenas.

Na ASME Timoshenko medal acceptance speech, ] W Hutchinson afirma mesmo
que “... I think I am correct in saying that after fifty years of measuring toughness and
fatique crack growth rates experimentally, there is probably not a single instance where
a critical application has made use of toughness that has been predicted theoretically.
You have to give the earlier developers a great deal of credit for understanding this from
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the start — I'll single out George Irwin and Paul Paris as two of our many colleagues
who had the great insight to set this into motion. Paris’s early contribution was not the
Paris law ....... Along with Irwin, his contribution was the recognition that a truly
esoteric quantity from elasticity theory, the stress intensity factor, could be used to
develop a framework to measure crack growth and predict structural integrity...”, [9].

O factor de intensidade de tensdo (K) é um parametro da Elasticidade que
caracteriza o campo de tensdes na vizinhanca da extremidade de uma fenda.
No caso de uma placa infinita com uma fenda central de comprimento 2g,
carregada remotamente pela tensao o perpendicular a fenda, o seu valor é

K= o(m)¥ (1)

Em geral, pode-se escrever

K=Y o(m)”2 (2)

em que Y é um factor adimensional dependente da geometria e carregamento.
Entre muitas outras publicagdes, uma das primeiras compilagdes de solucoes
para K é dada por Paris e Sih, que na Universidade de Lehigh estiveram
associados a marcantes desenvolvimentos pioneiros nesta 4rea de
conhecimento, [10].

Paris deu a contribui¢do fundamental para a modelacdo do comportamento de
fendas em solidos sujeitos a cargas ciclicas, quando verificou que a velocidade
de propagacao (derivada do comprimento da fenda 2 em ordem ao nimero de
ciclos de aplicacao da carga, N') pode ser descrita por

da/dN = C(AK)m 3)

Na equagdo acima C e m sdo constantes a determinar experimentalmente e 4K é
a gama do factor de intensidade de tensao (diferenca entre o valor maximo e
minimo por ciclo), (11), que se calcula como
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AK = Y Ao (m) 12 (4)

onde Ao é a gama de tensao.

Paris foi o primeiro a reconhecer que o papel desempenhado pelo parametro K
na caracterizagdo do campo de tensdes na extremidade de uma fenda, poderia
ser a chave para a descrigao da velocidade de propagacdo estavel por fadiga. Do
mesmo modo que quando K atinge um valor critico K, ocorre a propagagao
instivel de uma fenda, também a propagacdo estdvel, associada a cargas
ciclicas, deveria estar relacionada com 4K, sendo nomeadamente de esperar que
a velocidade da/dN seja a mesma para o corpos fissurados, de um mesmo
material mas com geometrias e carregamentos diversos, desde que na
extremidade das fendas 4K seja idéntico.

E interessante registar que o trabalho original de Paris et al contendo a lei acima
(equagdo 3), foi recusado para publicacdo pelas revistas da especialidade mais
destacadas da época, tendo assim sido inicialmente divulgado através de uma
publicagdo sem impacto (revista The Trend in Engineering), [12].

Muito se progrediu, desde entdo, na compreensao do fenémeno da propagacao
de fendas de fadiga.

Um dos desenvolvimentos iniciais foi justamente a apreciacdo de que a lei
acima é apenas aplicivel a um certo regime de propagacdo, ainda que
particularmente significativo. A lei de Paris ndo descreve o comportamento
final da propagacdo, quando a fenda se propaga instavelmente por se ter
esgotado a tenacidade do material ou ter ocorrido colapso plastico da seccao
remanescente, ndo considera o efeito da tensdo média, e ndo toma em
consideragdo o limiar de AK necessario para existir propagagdo ou o
comportamento especial de fendas de muito pequenas dimensdes, topicos que
subsequentes estudos viriam a abordar explicitamente.

Contribuicdes das mais significativas para o desenvolvimento da Mecanica da
Fractura foram compiladas pela Society for Experimental Mechanics, e pela
American Society for Testing and Materials, em livros que as reproduzem fac-
simile, incluindo trabalhos dificeis de encontrar mesmo em boas bibliotecas, ver
refs. [13-15].
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Entre as Academias de Ciéncias, a Royal Society tém tido significativo
envolvimento no desenvolvimento da compreensdo da fractura e da fadiga,
bastando recordar o artigo fundador de Griffith, um cientista do Royal Aircraft
Establishment, publicado nas Philosophical Transactions of the Royal Society of
London [16].

Griffith formulou a condicdo para propagacdo instdvel de uma fenda pré-
existente com base em consideracdes energéticas envolvendo a energia
libertada pela propagacdo infinitesimal de uma fenda, e a quantidade de
energia necessdria para a formagdo de novas superficies correspondentes a
fenda propagada.

As publicagdes da Royal Society incluem numerosos outros artigos relevantes
para o desenvolvimento do tema da fractura e fadiga. Registam-se aqui ainda
duas iniciativas daquela instituicdo, uma de promogdo da discussao de
aplicagdes praticas do tema - actas da conferéncia sobre a aplicacdo da Mecanica
da Fractura organizada por aquela sociedade, publicada com o singularmente
adequado titulo 'Living With Defects', [17], e outra na promocdo do ensino da
Mecénica da Fractura, [18], com relevantes recomendagdes para a introducdo
deste tema nos curricula de engenharia.

A fuselagem rebitada; alguns resultados obtidos na FEUP

Nesta seccdo serdo sumariamente descritos alguns trabalhos realizados na
FEUP relativos a fuselagem rebitada, no quadro de projectos europeus de
investigacdo e desenvolvimento ‘SMAAC’ e “ADMIRE’, ver por exemplo a ref.
[19].

Pretende-se ilustrar as diferentes escalas a que os problemas tém de ser
tratados, e assim

(i) serdo abordados resultados relativos ao comportamento a fadiga de provetes
com furo circular da liga de aluminio 2024-T3 em que se pretendeu examinar a
influéncia na resisténcia a fadiga do processo de expansao plastica do furo. As
tensoes residuais foram quantificadas por raios X e pelo Método dos Elementos
Finitos e, em particular, procurou-se examinar o efeito deste tratamento
mecanico no crescimento de fendas de fadiga, o que foi feito recorrendo a
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medicdesda distancia entre estrias de fadiga usando microscopia electrénica.
Em seguida,

(i) é referido o comportamento de provetes simples correspondentes a uma
junta de sobreposicao consistindo numa coluna de 3 rebites, designadamente no
que toca a calibracao do factor de intensidade de tensao e as consequéncias do
crescimento da fenda nas caracteristicas de transferéncia de carga de um tal
provete, que pode ser considerado como uma fatia de uma junta mais realista,
constituida por diversas linhas e numerosas colunas de rebites. Terminando
esta seccao da comunicacao,

(iii) é discutido o comportamento de painéis com juntas de sobreposicao
rebitadas, nomeadamente resultados obtidos modelando pelo Método dos
Elementos Finitos o comportamento de painéis com 3 linhas e 15 colunas de
rebites.

Comportamento d fadiga de placas com furo central; tensoes residuais devidas a processo
de expansdo pldstica do furo

Foi estimado que cerca de setenta por cento das fendas de fadiga em estruturas
de aeronaves tem origem nos furos de juntas rebitadas, [20]. A resisténcia a
fadiga de furos pode ser melhorada criando tensdes residuais circunferenciais
de compressao na parede do furo usando o processo de expansado plastica por
aumento do seu didmetro. Neste processo, o didmetro é aumentado com um
mandril, excedendo-se localmente, num anel fino em volta do furo, a tensao de
cedéncia do material. Quando o mandril é retirado, a recuperagao elastica do
material ndo afectado obriga o anel deformado plasticamente em volta do furo a
recuperar aproximadamente a sua dimensdo original, criando-se assim as ja
referidas tensdes residuais de compressao.

A Figura 4 mostra os provetes de 2mm de espessura de 2024-T3 Alclad, com
tensdo de cedéncia e de rotura de 312MPa e 440MPa respectivamente, e médulo
de Young e coeficiente de Poisson de 78GPa e 0.33 respectivamente, cujos furos
foram expandidos (4.5 % do seu didmetro inicial) usando um mandril, [19].
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Figura 4 - Provete para estudos de expansao plastica de furos, [19]

Alguns resultados da determinacdo de tensdes residuais recorrendo aos raios X
sdo apresentados na Figura 5, que também mostra a distribuicdo de tensdes
residuais estimada recorrendo a um modelo de elementos finitos, usando o

software ABAQUS [21].
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Figura 5 - Tensao residual circunferencial num furo expandido, [19]

Foram ensaiados a fadiga 45 provetes, 24 com e 21 sem tensdes residuais, com R
= 0.1 (R sendo a relagdo carga minima /carga maxima) em ar a temperatura
ambiente e uma frequéncia de 10Hz. Os resultados sdo apresentados na Figura
6 que mostra que o processo de expansdo plastica aumentou a vida a fadiga
por um factor de cerca de 3 a 10, dependendo do nivel de tensao aplicado no
ensaio.
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Figura 6 - Curvas SN de provetes contendo furos normais (linha SN) e
expandidos plasticamente (linha SN, CW), [19]

A inspeccdo em microscopio electrénico das superficies de fractura de provetes
com e sem expansdo plastica do furo, permitiu medir o espacamento entre
estrias de fadiga. A Figura 7 ilustra como observacdes a superficie do provete
sdo inadequadas para estudar exaustivamente o crescimento da fenda. Nas
condigdes deste ensaio, em que se procurou comparar o crescimento de fendas
num furo normal e num furo sujeito a expansdo pléstica, é visivel a distingdo
entre observagdes superficiais, e a reconstituicdo do crescimento das fendas
baseado nas medigdes de distancias entre estrias. Torna-se claro comparando o
comportamento do provete com e sem tensdes residuais, que o efeito da
expansdo plastica reside numa “travagem” do crescimento da fenda de fadiga.
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Figura 7 - Propagacdo de uma fenda em provetes com furos normais e
expandidos plasticamente - comparacao de medigdes superficiais com
resultado de uma reconstituigdo fractografica

Junta de sobreposicio com uma coluna de 3 rebites

Passando do pormenor furo para uma ligacdo, o provete representado na
Figura 8 foi ensaiado num programa visando nomeadamente avaliar a
comportamento da transferéncia de carga em funcdo de eventuais fendas
desenvolvidas por fadiga, e a aplicacdo do conceito de fenda inicial equivalente
(equivalent initial flaw size).
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Figura 8 - Provete do tipo junta de sobreposicao com uma coluna de 3 rebites,
[22]

As caracteristicas da junta de sobreposicdo ensaiada sdo

- material: Aluminio 2024-T3 Alclad;
- comprimento: 260mm, sobreposi¢do 60mm;
- espessura: 1.2mm;

- largura: 20mm (correspondendo a um valor tipico de distancia entre
colunas);

- rebites: NAS 1097 AD4, 3.2 x 7 mm,;

- material dos rebites: Aluminio 2117-T4.
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Foram realizados 45 ensaios de fadiga a tensdao maxima de 160MPa, R=0.05 e
frequéncia 10Hz. O valor médio para a vida é de 77688 ciclos com desvio
padrao de 18320 ciclos.

Foram realizadas medigcdes da distancia entre estrias, em microscopio
electronico de varrimento, designadamente medidas na direcgdo transversal
proximas da parede do furo, e medidas na direcgao longitudinal, concluindo-se
que as velocidades de crescimento medidas na direccdo transversal sdo
aproximadamente constantes, enquanto as velocidades de propagacao
longitudinais apresentam uma evolugdo exponencial, e sdo aproximadamente
semelhantes as medidas na direc¢do transversal para comprimentos de fenda
baixos.

A Figura 9 ilustra a evolugdo da distancia entre estrias com o comprimento de
fenda, ao

longo da direccao longitudinal da fenda, verificando-se que a velocidade
longitudinal aumenta exponencialmente com o comprimento da fenda, [19, 22].
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Figura 9 - Distancia entre estrias para uma fenda durante o ensaio de fadiga do
provete representado na Figura 8, [19]

A complexidade da estrutura e a presenca de esforcos de flexdo exigem uma
modelacdo tri-dimensional, que foi levada a cabo com vista a examinar o
comportamento da transferéncia de carga, [23]. A Figura 10 ilustra a evolucdo
da transferéncia de carga para os 3 rebites, no caso de um provete com uma
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fenda. Devido ao efeito da flexao as fendas de fadiga tendem a ocorrer nos
rebites extremos (primeiro ou terceiro), e foi modelada em elementos finitos a
existéncia de fendas simétricas desenvolvidas a partir de um desses furos.
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Figura 10 - Redistribuicao de carga pelos 3 rebites, em resultado d propagacao
de fendas de fadiga; caso da fenda simétrica relativamente ao furo, [19, 23]

Verifica-se um aumento da percentagem de carga transferida no rebite do meio
e final, e uma diminuicdo no primeiro.

Os factores de intensidade de tensdo determinados para estas situagdes estdo
apresentados na Figura 11, para os casos de uma fenda simétrica ou assimétrica
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Figura 11 - Calibragdo do factor de intensidade de tensdo para fendas simétricas
ou Unica (assimétrica) crescendo nos provetes representados na Figura 8, [23]

Designadamente em consequéncia de um acidente com avido militar F111,
ocorrido em 1966, no qual uma asa se separou da estrutura devido a
propagacao instavel de uma fenda existente num elemento estrutural, criou-se
interesse por conhecer eventuais defeitos iniciais presentes na estrutura em
resultado das condicbes de fabrico, importando naturalmente distinguir os
defeitos grosseiros, correspondentes a operacdes de fabrico inadequadas (rogue
flaws), de defeitos caracteristicos dos processos de fabrico usuais (manufacturing
flaws). A USAF especificou mesmo, ap6s o referido acidente, a obrigatoriedade
do projecto dos avides provar resisténcia admitindo a existéncia de um defeito
inicial de dimensdes fixadas, ver por ex. [1].

No quadro de um projecto de investigacdo e desenvolvimento da Unido
Europeia, projecto ADMIRE, foi examinado o problema de qual o comprimento
inicial de um defeito (fenda) que poderia estar associado a vida a fadiga destes
provetes. Os ensaios com vista a caracterizar o nimero de ciclos até a ruptura
foram realizados em Pisa, Napoles e Porto, com coordenagdo do laboratério de
aeronautica dos Paises Baixos NLR [24]. A curva SN resultante do ensaio de
cerca de 300 provetes é apresentada na Figura 12, tendo-se utilizado a lei de
Paris para determinar o comprimento de uma fenda inicial equivalente. Essa
determinacdo é feita, para cada provete ensaiado, partindo do comprimento
final, critico, da fenda, e usando a lei de propagacdo para inferir qual o defeito
inicial que, nas condicdes de carga do ensaio, levaria a rotura ap6s o namero de
ciclos de vida e o comprimento critico registados. O resultado é apresentado na
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Figura 13, onde se observa que ndo é possivel obter um valor tnico para esses
defeito equivalente, ja que ele depende desde logo do nivel de carregamento,
mas também de outros parametros, [22].
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Figura 12 - Curva SN para ensaios de fadiga com provetes representados na
Figura 8, [24]
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Figura 13 - Equivalent Initial Flaw Size (EIFS) para os ensaios de fadiga
representados na Figura 12, [22]

Painel rebitado

Como mais proximo de uma aplicagdo real, foi estudada a propagacdo de
fendas de fadiga num painel constituindo uma junta de sobreposicdo com 3
linhas e 15 colunas de rebites, usando procedimentos propostos por Silva et al
em [25].

Foi referido na seccdo inicial desta comunicacdo que o interesse por estes
estudos desenvolveu-se sobretudo a partir do acidente Aloha Airlines em 1988,
e do reconhecimento do fenémeno de desenvolvimento de fendas de fadiga em
multiplas localizagdes do mesmo elemento estrutural, que podem coalescer
formando uma fenda de maiores dimensoes (multiple site damage - MSD).

A analise do comportamento a fadiga deste tipo de estrutura envolve
consideracdes sobre a forma de transmissdo de carga, que inclui flexdo e atrito.
[lustra-se aqui a modelacao de um painel ensaiado por Cavallini e Lazzeri, [26],
usando o software de elementos finitos FRANC2D/L e a lei de Paris, seguindo a
metodologia apresentada em em [25].

A geometria da junta é apresentada na Figura 14.
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Figura 14 - Painel com junta rebitada de sobreposicao, [19]

As placas tétm uma espessura de 1.6 mm e aluminio 2024-T351, os rebites MS
20426D5-6 em Al 2017-T3, e o painel foi ensaiado a 0mx=110 MPa com R=0.1.

O crescimento de fendas de fadiga foi monitorizado a partir de 132450 ciclos até
a rotura a 138450 ciclos. A Figura 13 descreve o estado das fendas ao longo do
ensaio de fadiga. A modelacao usando o FRANC2D/L, descrita em em [19],
permite uma modelagdo adequada do processo de propagagdo, como se verifica
na Figura 15, onde se compara, para os momentos criticos da vida do painel, os
valores experimentalmente medido dos comprimentos das fendas, e os valores
previstos pelo método dos elementos finitos.
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Figura 15 - Detalhe do comportamento a fadiga de um painel representado na
Figura 14 ilustrando-se o fenémeno de crescimento de fendas multiplas e sua
modelacdo numérica, [19]

Tendéncias de evolucao

Economias de custo, de niimero de componentes e de tempo de fabrico tem
levado a industria aerondutica a interessar-se por solucdes alternativas a
rebitagem. Assim, certos componentes que eram anteriormente produzidos
ligando diversos elementos com rebites, sdo agora fabricados como estruturas
integrais, usando maquinagem de alta velocidade, soldadura laser ou soldadura
por friccao linear. Esta evolugao elimina rebites e seus furos, com consequéncias
positivas do ponto de vista da iniciacdo de fendas em furos, e também de
corrosdo. Ha porém que reconhecer que, se as caracteristicas de tolerancia ao
dano da estrutura rebitada sdo conhecidas e devidamente aproveitadas em
aerondutica, ja a tolerancia ao dano de estruturas integrais como as fabricadas
pelos processos acima indicados é problemaética, em especial no que toca a sua
capacidade de deter a propagacao de fendas (crack arrest capability).



26 MEMORIAS DA ACADEMIA DAS CIENCIAS DE LISBOA

Numa estrutura de fuselagem rebitada, eventuais fendas que se iniciem e
propaguem na pele da fuselagem podem ser detidas pelos elementos de
reforco. Numa estrutura integral o refor¢o constitui um caminho para a
propagacao da fenda, que, dada a continuidade de material, se bifurca
continuando a propagar-se na pele e também no reforco, [27].

A FEUP tem estado envolvida no estudo do comportamento destas estruturas
em aeronautica, através do projecto de investigacdo e desenvolvimento da
Unido Europeia DaToN (Innovative Fatigue and Damage Tolerance Methods
for the Application of New Structural Concepts). A investigacdo envolve
trabalho experimental, comparando o desempenho de estruturas fabricadas
usando maquinagem de alta velocidade, e as técnicas de soldadura por fricgao
linear (friction stir welding) e por laser (laser beam welding), e respectiva
modelagdo numérica. Como exemplo, a Figura 16 apresenta metade do modelo
de elementos finitos de um painel com dois reforgos bem como de parte das
amarras através das quais a carga, paralela aos reforcos, é transmitida, [28].

Figura 16 - Metade da malha de elementos finitos para modelacao do
comportamento de um painel com dois reforgos, [28]

O ensaio visou caracterizar o crescimento de uma fenda de comprimento 2a
existente no meio do provete, orientada perpendicularmente ao carregamento.
A Figura 17 ilustra as estrias de fadiga encontradas num dos painéis ensaiados.
Para modelacdo do resultado do ensaio foi obtida uma solucdo do factor de
intensidade de tensdao em fungdo do comprimento de fenda, que é representado
de forma adimensional na Figura 18, [29].
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Figura 17 - Exemplo de estrias de fadiga encontradas na superficie de fractura
de um provete do tipo representado na Figura 16
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Figura 18 - Calibracao do factor de intensidade de tensdo para uma fenda
central de comprimento 2a no painel representado na Figura 16, [29]



28 MEMORIAS DA ACADEMIA DAS CIENCIAS DE LISBOA

A Figura 19 mostra dois exemplos de modelagdo do comportamento de painéis
obtidos por maquinagem de alta velocidade. A Figura 19 a) apresenta os
resultados experimentais a=f(IN), e respectiva modelacdo numérica, para um
painel sujeito a omax=80MPa ensaiado com a razdo de tensdo R=0,1 (razdo de
tensao R = Gmin / Omax ), enquanto que a Figura 19 b) apresenta esses dados para
um painel sujeito a cmax=110MPa ensaiado com a razao de tensdao R=0,5.
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Figura 19 - Dois exemplos de comportamento a fadiga de um painel como o
representado na Figura 16, e respectiva modelacdo numeérica, [29]

Constata-se a excelente capacidade de modelagdo do crescimento de fendas de
fadiga no primeiro caso, enquanto o segundo apresenta uma razoavel
semelhanca até se chegar ao reforco, divergindo substancialmente a partir dai.
De notar porém que os proprios ensaios destes painéis estdo sujeitos a
dispersao experimental, sendo comum nestes ensaios cerca de 20% de variacdo
no numero de ciclos até a rotura, para idénticos provetes e condi¢des de ensaio.

Os resultados acima indicados ilustram a capacidade de modelagao do
complexo comportamento de propagacdo de fendas de fadiga em estruturas
monoliticas. Ao contrario do que pode suceder com construgao rebitada, nota-
se que os reforcos integrais - soldados ou maquinados directamente - nao
constituem obstaculos a propagacdo de fendas. No caso estudado, os reforcos
nao provocam desaceleracdo significativa da propagacao da fenda na pele, [27].
Esta situacdo ocorre na presenca de uma diminuicdo local do factor de
intensidade de tensao, ilustrada para este caso na Figura 18. Revela-se assim de
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interesse investigar sistematicamente solugbes estruturais que permitam
melhorar o comportamento descrito, por exemplo modificando as
caracteristicas geométricas do reforco, nomeadamente sua seccdo recta.

Observacoes finais

Structural Health Monitoring

A monitorizacdo do estado da estrutura é usualmente feita por inspeccao
visual apoiada por meios de controlo ndo destrutivos como ultrasons e eddy
currents. E realizada em intervalos regulares, definidos pelo elo mais fraco da
estrutura, [5]. Muito do trabalho estd relacionado com desmontagem e
remontagem da estrutura para ter acesso aos componentes de interesse. O
resultado mais frequente destes procedimentos, que originam grande
quantidade de informagdo, é ndo ser detectado dano. Pode entdao ser
questionado se ndo havera meios mais eficientes para garantir a seguranca.

O processo de implementar uma estratégia de identificacdo de dano é
designado, em Inglés, por structural health monitoring - SHM. Este processo
envolve:

- a observacdo da estrutura ao longo do tempo usando medicoes
periodicamente espacadas,

- a obtencao de informacao relacionada com o dano e a sua analise estatistica
com vista a avaliar o estado corrente da estrutura, [30].

A longo termo, o resultado deste processo é informacdo periodicamente
actualizada quanto a capacidade da estrutura para continuar a desempenhar a
sua funcdao a luz do inevitavel envelhecimento e da acumulacio de dano
resultante do servico. SHM permitird que os actuais procedimentos de
inspeccdo periddica evolvam para menos dispendiosos procedimentos de
inspeccdo baseada no estado (em Inglés condition-based maintenance).

Condition based maintenance envolve um sistema de sensores que monitorizam a
estrutura e notificam o operador quando é detectado dano. Evidentemente, as
economias possibilitadas por tais sistemas s6 se concretizardo caso o sistema de
monitorizagdo dé indicagdes que permitam acgdes correctivas antes do dano
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evoluir para situagdes criticas. Sublinha-se assim a importancia de garantir o
correcto funcionamento dos sensores a utilizar neste contexto.

que investigar ?

O uso do aluminio em estruturas de fuselagens rebitadas para aerondutica civil
foi dominante durante décadas. Estdo a emergir aplicagdes em que
componentes de aluminio sdo ligados por soldadura (FSW e LBW) visando-se
assim economias de tempo e de custo. O ECLIPSE 500 é um exemplo corrente
de uso intensivo de FSW. O uso de compésitos constituidos por finas ldminas
de aluminio, separadas por fibra de fibra de vidro (GLARE) é outra evolucao
dos materiais usados para estruturas de fuselagens, [31]. Embora o GLARE seja
um material composito, apresenta, do ponto de vista de propriedades e fabrico,
maior afinidade com os materiais metélicos tradicionais.

Tem aumentado continuamente a incorporacao nas estruturas de fuselagens de
materiais compositos, nomeadamente de fibra de carbono, como ilustrado pelo
Boeing 787 Dreamliner cujos voos de ensaio devem principiar brevemente.
Estruturas de grande dimensdao em material composito, estruturas
multifuncionais, e uso de sensores embebidos para monitorizacdo de
integridade estrutural e deteccdo de dano estdo entre as areas de interesse
corrente para a concepcao de estruturas de fuselagens. As refs. [32, 33]
apresentam tendéncias e necessidades de investigacdo, incluindo os tépicos
acima mencionados entre os merecedores de atencado. Igualmente sao referidos
em [32, 33] processos emergentes de ligacdo, designadamente a soldadura FSW.

Uma concisa referéncia a desenvolvimentos iniciais da Mecanica da Fractura
em Portugal é apresentada no editorial de um ntmero especial da revista
Fatigue and Fracture of Engineering Materials and Structures dedicado a
Portugal, [34]. A recente criagdo do Laboratério Associado em Energia,
Transportes e Aeronautica (LAETA), associando investigadores das
Universidades de Coimbra, do Porto e Técnica de Lisboa tem promissor
potencial para o desenvolvimento desta drea de estudos em Portugal. Os seus
investigadores tem dado significativas contribui¢des para a problematica do
dano de estruturas aeronauticas, quer quanto a solucdes estruturais de
aluminio, objecto do presente artigo, quer quanto a solugdes envolvendo
materiais compositos, bem como, mais geralmente, para o desenvolvimento de
outras areas de conhecimento relevantes para a aerondutica.
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