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Resumo

Os objetivos do presente trabalho sdo a caracterizacdo do regime de operacao e
a previsdo do tempo de vida de fadiga da frota Epsilon TB-30 da Forca Aérea Por-
tuguesa, através da implementacdo de um sistema de Structural Health Monitoring
na referida aeronave. A implementacéo deste sistema consistiu na instrumentagcao de
uma das aeronaves da frota, através da instalacdo de um acelerémetro perto do centro
de gravidade da aeronave, de cinco extensémetros em localiza¢des criticas da mesma
e de um sistema de aquisicdo de dados.

Esta instrumentacao possibilitou a recolha de dados de voo que permitiram a de-
finicdo de fungdes transferéncia, correlacionando a aceleragdo da aeronave com a
extensdo nas localizacdes criticas da mesma. A analise de dados de voo de acelera-
cao provenientes de uma anterior instrumentacao permitiu a obtencao do espetro de
carga acumulado para 1000HV, na qual se utilizaram filtros de sinal e o método de
contagem de ciclos level cross counting.

Com o objetivo de caracterizar o regime de operacao da frota, estabeleceu-se uma
comparacao de severidade com o regime de operacao de referéncia considerado pelo
fabricante da aeronave. A metodologia utilizada consistiu no calculo do dano acumu-
lado e no estudo da propagacédo de fissuras, para a qual se geraram sequéncias de
carga aleatdrias a partir dos espetros de carga acumulados para 1000H V.

O estudo da propagacao de fissuras incluiu uma componente numérica, através
dos modelos de propagacao de Walker e NASGRO implementados no software AF-
GROW® e de um modelo de elementos finitos desenvolvido no software ABAQUSQ.
Adicionalmente, incluiu uma componente experimental, através de ensaios de fadiga
com amplitude variavel realizados no Instituto Superior Técnico. No ambito da pro-
pagacao de fissuras, projetou-se um provete representativo de uma das localiza¢des
criticas da aeronave numa liga de aluminio 2024-T351, no qual se inseriu um entalhe
de canto por eletroerosao.

Os resultados do presente estudo poderao contribuir para um ajuste do programa
de manutencédo da aeronave e fornecer, ao fabricante, informagédo quantitativa dos
esforcos existentes nas localizagdes criticas da mesma.

Palavras-chave: Epsilon TB-30, Structural Health Monitoring, fadiga, espetro de

carga, dano acumulado, propagagéao de fissuras
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Abstract

The objectives of this work are the characterization of the Portuguese Air Force Ep-
silon TB-30 fleet operation and the fatigue lifetime predicition with the implementation
of a Structural Health Monitoring system in this aircraft. The implementation of this sys-
tem comprised the installation of one accelerometer near the aircraft center of gravity,
five strain sensors in five critical locations and a data acquisition unit.

Flight data was recorded with this system, allowing the definition of transfer functi-
ons that correlate the aircraft acceleration with the strain in the critical locations. The
analysis of acceleration flight data from a previous instrumentation, using signal filters
and the level cross counting method, allowed the definition of the 1000 flight hours
accumulated load spectrum.

The objective of characterizing the fleet operation led to the need of establishing
a severity comparison with the reference operation considered by the aircraft manu-
facturer. The methodology used in this work consisted of the accumulated damage
calculation and a crack propagation study, for which random load sequences were ge-
nerated based on the 1000 flight hours accumulated load spectra.

The crack propagation study included a numerical approach with the Walker and
NASGRO crack propagation models in the AFGROWO® software and a finite element
model developed in the ABAQUS® software. Additionally, it included an experimental
approach with variable amplitude fatigue tests performed in Instituto Superior Técnico.
In the scope of the crack propagation study, a 2024-T351 aluminium alloy representa-
tive specimen of one of the aircraft critical locations was designed, in which a corner
notch was inserted by electrical discharge machining.

The results of the present study may contribute to a possible change of the aircraft
maintenance program and provide quantitative information about the stresses in the

aircraft critical locations to the manufacturer.

Keywords: Epsilon TB-30, Structural Health Monitoring, fatigue, load spectrum,

accumulated damage, crack propagation
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1 Introducao

1.1 Enquadramento

A aeronave Epsilon TB-30 fabricada pela empresa Daher e adquirida pela Forca
Aérea Portuguesa (FAP) em 1989 é operada pela Esquadra 101 na Base Aérea n° 1
em Sintra, para instrugcdo basica e elementar de pilotagem. E uma aeronave bi-lugar
em tandem, de asa baixa e curta e trem triciclo retratil com um motor de seis cilindros
horizontais, encontrando-se apresentada na figura 1 e tabela 1. "A configuragdo do
seu painel de instrumentos, a sua velocidade de cruzeiro, a robustez da sua célula
que suporta de +6.7g a —3.35¢g € a sensibilidade de comandos, conferem-lhe caracte-

risticas similares as de um pequeno avido de caga convencional", FAP [1].

Tabela 1: Caracteristicas da aeronave [1]

Dimensoes
Envergadura 7.92m
Comprimento 7.52m
Altura 2.66m
Desempenho

Velocidade méaxima | 520km/h

Velocidade de cruzeiro | 370km/h

Figura 1: Aeronave Epsilon TB-30 da
FAP [1]

Alcance maximo 1224km

Autonomia maxima 3h45

Na fase de projeto da aeronave, o fabricante Daher fundamentou o seu programa
de manutencdo com base na realizagdo de ensaios de fadiga a escala real efetua-
dos no Centre d’Essais Aeronautique de Toulouse (CEAT) [2]. Face a operagao da
aeronave em missdes com elevados fatores de carga, € fundamental perceber se os
pressupostos de operacao considerados pelo fabricante, aquando da definicao do seu
plano de manutencgéo, sao aplicaveis a FAP, tendo em conta o regime de operacao
realizado. Assim, com o objetivo de rever e atualizar o plano de manutencdo mais
adequado, torna-se necessario fornecer informacgéo de vida de fadiga da frota ao fa-
bricante, para que este viabilize a alteragdo do programa de manutengdao em vigor.

A informacéo de vida de fadiga € obtida através da instrumentagdo das aeronaves,



permitindo a monitorizagao da operacao da frota e a validagdo dos modelos analiticos
e computacionais desenvolvidos na fase de projeto. Estes dados permitem também a
avaliacdo da severidade de operacao da frota através da comparagdao com os resulta-
dos dos ensaios de fadiga a escala real.

Em 2003, Silva [3] procedeu a instrumentacdo de uma das aeronaves, tendo sido
monitorizadas cerca de 70 horas de voo (70HV) que permitiram a obtengcao de valo-
res de aceleracdo no centro de gravidade (CG) da aeronave e de tensédo na longarina
principal. No ano seguinte, Milharadas [4] projetou um provete representativo da tra-
vessa do quadro n? 2 e realizou um estudo de propagacéao de fissuras, concluindo que
0 espetro de operacao da frota da FAP era mais severo do que o espetro de referéncia
considerado pelo fabricante. Em 2009, Serrano [5] realizou um estudo de propagacgéo
de fenda e calculo do dano acumulado com os dados obtidos a partir da instrumen-
tacdo de Silva, concluindo que a FAP efetua uma operacdo mais severa do que a
considerada pelo fabricante.

Em 2017, face a necessidade de se obter dados representativos do regime de
operacao da FAP e ap6s a aprovacao do Boletim de Servico Modular Signal Recor-
der (MSR) Installation Epsilon TB-30 [6], a frota Epsilon TB-30 foi instrumentada com
o equipamento MSR 165 que permite a monitorizagdo da aceleragdo da aeronave
durante a operacdo. Na altura, Gameiro [7] realizou um estudo de calculo de dano
acumulado com base em 63HV, no qual concluiu que o regime de operacao da FAP
apresentava uma severidade inferior a recomendada pelo fabricante. Esta instrumen-
tacdo permitiu, entre junho de 2017 e maio de 2019, a obtencao de dados de acele-
ragao no eixo vertical da aeronave relativos a 1161.31 HV, caracterizando o regime de
operacao da frota. No mesmo ano, foi implementado um software para o tratamento
de dados de voo, contagem de ciclos e obtencéo do espetro de carga acumulado da
frota da FAP.

O mais recente estudo de fadiga foi realizado por Martins [8], em 2018, no qual
efetuou uma anélise numérica de propagacao de fenda na travessa do quadro n°2,

concluindo que a operacao da FAP é mais severa que a operagao de referéncia.



1.2 Objetivos

Na sequéncia dos referidos estudos, a presente dissertacdo enquadra-se no am-
bito do projeto SHM TB-30 que visa a implementagdo de um sistema de Structural
Health Monitoring (SHM) na frota Epsilon TB-30. O referido projeto surge da necessi-
dade da FAP de fornecer, ao fabricante, dados de voo caracteristicos da operagao da
frota. A implementacéo deste sistema consiste na instrumentacao de uma aeronave
através da instalacdo de um acelerémetro no CG da mesma e de cinco extensémetros
em localizagdes criticas.

O objetivo principal da presente dissertacao € a caracterizagdo do regime de ope-
ragao da frota Epsilon TB-30 da FAP através da recolha e tratamento de dados de
voo. Para fundamentar esta caracterizacéo, estabeleceram-se os seguintes objetivos

intermédios:
* Instrumentagcdo de uma aeronave Epsilon TB-30;

» Obtencao do espetro acumulado para 1000HV;

Projeto de um provete representativo de uma localizagao critica da aeronave;

» Comparacao da severidade de operacao da frota da FAP com os pressupostos

de operacéao do fabricante, tendo em vista a previsdo da vida de fadiga da frota.

No ambito do ultimo ponto, calculou-se o dano acumulado e realizou-se um estudo
de propagacao de fissuras com uma componente tedrica e uma experimental. Para tal,
projetou-se um provete representativo de uma das localiza¢ées criticas da aeronave e
geraram-se duas sequéncias aleatérias de carga, a primeira representativa da opera-
cao da FAP e a segunda da operacao considerada pelo fabricante na fase de projeto
da aeronave. A aplicacao das referidas sequéncias de carga, no estudo da propaga-
¢ao de fissuras e no calculo do dano acumulado, permitiu fundamentar a comparagao
da severidade entre os dois regimes de operacao.

Os resultados da presente dissertagdo poderao contribuir para a alteragcao do pro-
grama de manutencdo, nomeadamente a grande inspec¢ao denominada /nspect and
Repair As Necessary das 1600HV para as 2500HV, fornecer informagdes sobre os
esforcos existentes nas localizagcdes criticas da aeronave e permitir um seguimento da

vida de fadiga da frota.



1.3 Estrutura do documento

A presente dissertacao é constituida por sete capitulos, incluindo a introducao. No
capitulo 2 é realizada uma revisao bibliografica sobre o conceito de fadiga, a sua evo-
lugéo historica, causas, consequéncias e 0s principais parametros que a influenciam.
Sao abordados os principais métodos de contagem de ciclos e metodologias para o
calculo do dano acumulado. Adicionalmente, é introduzido o conceito de SHM e a sua
aplicacao no setor aeronautico.

No capitulo 3, é apresentado o procedimento utilizado para a instrumentagéo da
aeronave Epsilon TB-30, no qual se incluem os ensaios realizados em ambiente la-
boratorial e uma validacdo dos dados obtidos. Na primeira parte do capitulo 4, é
realizada uma analise de dados de voo provenientes de uma instrumentagao previa-
mente executada na FAP, relativa ao sistema MSR. Assim, é apresentado o software
que permite a obtencdo do espetro de carga acumulado para 1000HV. Na segunda
parte do mesmo capitulo, € apresentada a andlise de dados relativos a instrumentacéo
realizada no ambito do projeto SHM TB-30 e a validagcdo dos mesmos.

No capitulo 5, é descrito o projeto do provete representativo de uma localizagéo
critica da aeronave e sdo apresentadas as simulacdes computacionais utilizando o
Método dos Elementos Finitos (MEF). No capitulo 6, € apresentado o estudo relativo
a comparacgao de severidade entre a operacao da frota da FAP e a operacao conside-
rada pelo fabricante da aeronave na fase de projeto da mesma, incluindo o calculo do
dano acumulado e o estudo da propagacéo de fissuras com duas abordagens: uma
tedrica e uma experimental. Inicialmente, € descrita a metodologia para a geracao de
sequéncias de carga aleatérias, a partir do espetro de carga acumulado para 1000HV,
sendo posteriormente aplicadas no ambito da comparagao de severidade.

O estudo da propagacao de fissuras foi efetuado numa vertente tedrica através
do software de propagacao de fissuras AFGROW® e utilizando o MEF no software
ABAQUSQ®. A vertente experimental consistiu na realizacdo de ensaios laboratoriais
de fadiga uniaxial no Instituto Superior Técnico (IST).

No ambito da comparacao da severidade de operacao, discutiram-se 0s resultados
obtidos ao longo dos respetivos capitulos de modo a determinar o tempo de vida de
fadiga. No ultimo capitulo, sdo retiradas conclusdées e enumeradas recomendacdes

para trabalhos futuros no &mbito da monitorizagdo estrutural de aeronaves na FAP.



2 Revisao bibliografica

2.1 Evolucao histérica do conceito de fadiga

A American Society for Testing and Materials (ASTM) define a fadiga como o "pro-
cesso de alteracdo estrutural permanente, progressivo e localizado, que ocorre num
material sujeito a condicdes que produzem tensdes ou extensdes dinamicas, num
ponto ou em varios pontos, podendo culminar em fendas ou numa fratura completa,
apds um numero suficiente de variagées de carga” [9].

Este conceito sofreu uma evolugcdo temporal desde o periodo que antecedeu a
revolucao industrial, no qual o interesse pelo estudo desta area se intensificou. Assim,
os primérdios deste fenomeno remontam a 1837, com uma publicacao de Wilhelm
Albert em que apresenta dados relativos as falhas das correntes das transportadoras
nas minas de Clausthal, na Alemanha.

Em 1858, Wbhler obteve as cargas de servigco dos eixos ferroviarios através de
marcas que eram deixadas nos metais, permitindo o calculo dos esfor¢os a que estes
estavam sujeitos. Passado dois anos, publicou os resultados provenientes de ensaios
de fadiga em provetes, concluindo que um material pode ser induzido a falha, quando
submetido a cargas ciclicas de valor inferior a carga maxima suportada pelo mesmo.
Os resultados dos seus ensaios ficaram conhecidos como as Curvas de Wéhler ou
Curvas S-N, uma representacéao grafica da amplitude de tensao em funcao do nimero
de ciclos até a falha [10].

Bauschinger referiu a existéncia de uma mudanga no limite elastico de um material
na presenca de uma carga ciclica, sendo conhecido como efeito de Bauschinger. Este
fendmeno foi a base das hipéteses colocadas por Coffin e Mason, nas quais apresen-
tam o conceito de deformacao plastica, responsavel pelo dano causado por cargas
aplicadas ciclicamente, resultando numa relagdo empirica que relaciona o numero de
ciclos até a falha com a deformacéo plastica do material [11].

Em 1920, Griffith realizou ensaios que incluiram a introducao de fissuras em pro-
vetes e demonstrou que, no momento da fratura de um material, o produto da raiz
quadrada do comprimento da fissura com a tensao aplicada era constante, desenvol-
vendo o basico da Mecanica da Fratura [11].

O primeiro ensaio de fadiga a escala real de um componente de uma aeronave



foi realizado no Royal Aircraft Establishment no Reino Unido e o primeiro ensaio de
propagacao de fissuras foi realizado em 1936 pelo americano de Forest. Kaul, em
1938, sugeriu o0 método de contagem de ciclos level cross counting, assim como a
ideia basica dos testes de amplitude variavel.

Em 1941, Gassner descreveu o ensaio de fadiga com amplitude variavel através
da aplicacao de ciclos de carga de varias amplitudes, com o objetivo de simular as
cargas de servico. Desenvolveu ainda maquinas para ensaios de fadiga com amplitude
variavel em conjunto com Erlinger e Schenck [10]. No ano de 1945, Miner publicou
uma regra que foi, primeiramente, proposta por Palmgren em 1924, denominada regra
de Palmgren-Miner, estabelecendo o célculo linear do dano acumulado [11].

Em 1955, iniciou-se a discussao sobre as abordagens de projeto de safe-life e fail-
safe, em que a primeira significa que o componente da aeronave em questao tem de
ser inspecionado, quando se atinge o tempo previsto de vida do mesmo, enquanto a
segunda significa que a falha do componente ndo devera pér em causa a seguranga
da operacgéo [10].

Em 1958, Irwin marcou a origem da Mecanica da Fratura Linear Elastica, ao propor
o parametro fator de intensidade de tensées, a partir do qual é possivel prever o estado
de tensdes na frente de uma fenda [11]. Em 1962, Paris modelou a propagacéo de
fissuras em fungéo da variagdo do fator de intensidade de tensées, formulando a Lei
de Paris, através de dados experimentais. Em 1969, os japoneses Matsuishi e Endo
publicaram o método de contagem de ciclos rainflow.

A USAF em 1974, introduziu o conceito de damage tolerance, a partir do qual se
assume a existéncia de fissuras nas localizacoes criticas da aeronave. Assim, o fa-
bricante é responsavel por provar, através de ensaios ou calculos, que a propagagao
de fissuras é monitorizada durante a vida da aeronave, sem que estas atinjam dimen-
sOes criticas [10]. Com o objetivo de caracterizar os histéricos de tensdo em funcgéo
do tempo, foram desenvolvidas sequéncias de carga standard para os diferentes ti-
pos de aeronaves, contribuindo para que os problemas de fadiga fossem resolvidos
conjuntamente e melhorando a cooperagao entre paises.

A evolucao do conceito de fadiga e o respetivo impacto no setor aeronautico ad-
quiriu especial importancia atualmente, tendo em conta a vasta gama de operacgdes

aéreas realizadas, quer na aviagao civil, quer na aviagao militar.



2.2 Caracterizacao do processo de fadiga

A fadiga de um material caracteriza-se pela existéncia de cargas dindmicas que
podem resultar na rotura completa do mesmo. Assim, segundo Branco [9], 0 processo
de fadiga caracteriza-se por quatro fases principais: nucleacao da fenda, crescimento
microscépico da fenda, propagacao da fenda e rotura final, que sdo apresentadas na

figura 2.

Crescimento
microscdpico
da(s) fenda(s)

Nucleagéio da
fenda

Propagacio Rotura
da(s) fenda(s) final

Figura 2: Fases do processo de fadiga [9]

Ao nivel microscépico, os materiais apresentam-se como estruturas nao uniformes,
devido a existéncia de vazios e diferencas na composicao quimica. As regides onde
estas diferencas se intensificam, proporcionam o inicio do processo de fadiga descrito
pelas duas primeiras fases da figura 2. Posteriormente, ocorre a fase de propagacéao
macroscopica da fenda, na qual existem trés principais mecanismos: estriacao ductil
ou fragil, coalescéncia de microcavidades e microclivagem. Segundo Branco [9], os
materiais ductéis apresentam fundamentalmente estriacao e coalescéncia de microca-
vidades, exibindo superficies de fratura que podem conter milhares de estrias, apenas
observaveis com recurso a um Microscopio Eletronico de Varrimento (MEV) e linhas
de paragem observaveis a "olho nu". As estrias indicam a posigao da frente da fenda,
permitindo observar o crescimento da mesma a cada ciclo. Com base nesta fase
do processo de fadiga, desenvolveram-se varios modelos de propagacao de fissuras.
Finalmente, ocorre a rotura do material que termina o processo de fadiga.

As cargas dinamicas, caracteristicas do processo de fadiga, podem apresentar
uma amplitude constante ou variavel. No caso da carga aplicada ser constante, como
se pode observar na figura 3, os ciclos s&o caracterizados por uma amplitude de ten-
sédo o,, uma tensdo média o, € um racio entre a tensdo minima e maxima R, de

acordo com as expressoes 1 a 3.
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tante com tensdo média nao nula [13]

O caso da amplitude variavel é o mais frequente e, portanto, torna-se pertinente
compreender como se analisa este tipo de solicitagbes, nomeadamente a contagem
de ciclos e o célculo do dano acumulado. No setor aeronautico, as cargas de amplitude
variavel tém um papel significativo na operacdo das aeronaves, nomeadamente na
operacao militar, em que se realizam manobras em diversas condicdes atmosféricas.
Na figura 4, é apresentado um exemplo da evolucdo temporal do fator de carga de
uma aeronave Epsilon TB-30 da FAP, na qual se observa a variacao do fator de carga

ao longo de um voo.
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Figura 4: Voo tipico da aeronave Epsilon TB-30

2.3 Caracterizacao de um material a tracao e a fadiga

A caracterizacdo de um material a tracéo e a fadiga € realizada através da obtencao
experimental de algumas propriedades mecanicas do mesmo. Assim, a caracteriza-
cao de um material a tracéo é realizada através de um ensaio de tracdo, no qual sdo
efetuadas medi¢des consecutivas da carga aplicada e da deformagéo do provete. A
deformacgao do material permite o calculo dos valores de extensao a partir da expres-

sao 4, na qual [, € o comprimento inicial do provete e [ € o comprimento do provete



para um determinado valor de carga aplicada.
Uma curva tensao-extensao resultante de um ensaio de tracdo € descrita pelos

parametros resisténcia a tracao oy rg, tensdo de rotura o e tensdo de cedéncia oy

apresentados na figura 5 (a). A regiéo linear do gréafico diz respeito ao regime de

deformacéao linear, em que, segundo a Lei de Hooke, a tensdo o varia linearmente

com a extensao ¢ e a constante de proporcionalidade é o Médulo de Young E [9], de

acordo com a expressao 5.
I — 1y
= (4) c=Exe (5)
Relativamente a caracterizagcdo de um material a fadiga, o método mais utilizado

€ a obtencao das curvas S-N. Assim, tendo em conta que a fadiga se caracteriza
pela aplicacdo de cargas ciclicas, as curvas S-N sao obtidas através de ensaios a
amplitude constante, registando-se o valor da amplitude de tensao o, e o respetivo

numero de ciclos até a falha N;. Um exemplo de curva S-N para uma liga de aluminio

é apresentado na figura 5 (b).
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Figura 5: (a) Curva tensao-extensao e (b) Curva S-N [9]

A zona do grafico relativa a um numero reduzido de ciclos Ny (aproximadamente
10* a 10° ciclos) denomina-se low cycle fatigue, caracterizada por amplitudes de ten-
sdo elevadas. A gama superior a 10° diz respeito a high cycle fatigue, sendo carac-
terizada por valores reduzidos de tensdo. Nesta gama de valores de Ny, as curvas
S-N apresentam normalmente um comportamento assintético horizontal até um valor

denominado tensdo limite de fadiga o4,. Este valor é frequentemente associado a um



elevado valor de N, sendo frequente afirmar que o componente apresenta vida infi-
nita. As curvas S-N sao afetadas pelo acabamento superficial, geometria, concentra-
cao de tensoes, estado de tensdes, meio ambiente, temperatura, tratamento térmico

e material do componente em estudo [9].

2.4 Mecanica da Fratura
2.4.1 Fator de intensidade de tensoes

No ambito da MFLE, as condicoes de geometria e tensdo existentes na frente de
uma fenda podem ser descritas através do parametro fator de intensidade de tensbes

K, formulado na expresséo 6.

K =Yo\/7a (6)

Assim, o representa a tensdo nominal aplicada, Y é um fator de forma adimensional
que € funcado das geometrias do componente e da fissura existente no mesmo e a
representa o comprimento da fissura [13]. Devido a diversidade de cargas que podem
ser aplicadas num componente, a frente da fenda pode estar sujeita a trés modos de
rotura: o modo |, também conhecido como opening mode, o modo Il ou sliding mode

e o modo Ill, também designado por tearing mode, ilustrados na figura 6.

A

mode I mode Il I mode IIT

opening mode sliding mode tearing mode

Figura 6: Modos de rotura [14]

A equacao 6 € usualmente descrita para o0 modo I, no qual existe a abertura das
superficies da fenda, pelo facto deste ser o mais severo. Anderson [15] refere que o
estado de tensées na frente da fenda, para o modo | de um material linear eléstico
e isotropico, € dado pelas expressdes 7, na qual o,,, 0,, € 0., representam as com-
ponentes de tensdo axial, 7., 7.. € 7, dizem respeito as componentes de tenséo de

corte e 6 representa o angulo na frente da fenda, de acordo com a figura 7.
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O conjunto de expressdes 7 indicam que, quando r tende para 0, as tensées na
frente da fenda tendem para infinito, ndo descrevendo a distribuicao real de tensdes
num material. A maioria dos materiais deformam-se no regime plastico, logo que
se atinge a tensdo de cedéncia do material. Assim, quando um componente com
uma fenda é sujeito a uma carga de tragao, desenvolve-se uma regidao de deformacéo
plastica de dimensdo r,, devido ao facto de se atingir a tensdo de cedéncia oy na

regido proxima a frente da fenda [16], tal como apresentado na figura 8.
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Figura 7: Tensdes na frente da fenda [13] Figura 8: Zona de deformagéao plastica [13]

2.4.2 Tenacidade a fratura

Dado que o fator de intensidade de tensdes controla a distribuicdo de tensbes na
frente da fenda, é expectavel que a rotura do material ocorra quando este parametro
atingir o seu valor critico, denominado tenacidade a fratura K.

Segundo Branco [9], este parametro € uma propriedade do material que depende
da espessura do componente, definindo trés regides distintas: a primeira é relativa a
um estado plano de tensdes, a segunda representa um comportamento de transicao

e a ultima é relativa a um estado plano de deformacdes.
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Figura 9: Variagdo da tenacidade a fratura (adaptado) [9]

Um estado plano de deformacéo ocorre na sequéncia da aplicacao de uma carga
axial num componente de elevada espessura, ndo existindo deformagéo ao longo da
espessura do mesmo. Tal acontece pelo facto do material situado longe das super-
ficies livres estar constragido pelo material nas suas proximidades, impossibilitando
a deformacao lateral do mesmo. Por conseguinte, é gerado um estado triaxial de
tensbes, caracteristico de componentes de elevada espessura. Neste caso, a zona
deformada plasticamente tem uma dimenséao r,., dada pela expressio 8.

Por outro lado, em componentes em que a regido de deformacgao plastica se en-
contra perto de uma superficie livre, 0 material pode deformar-se livremente ao longo
da sua espessura, definindo um estado plano de tensdes. Esta condigdo ocorre so-
bretudo em componentes de reduzida espessura, em que a tensdo segundo a direcdo
da espessura do componente é praticamente nula. Neste caso, a zona deformada

plasticamente tem uma dimensao r,, dada pela expressao 9.

1 (K’ 1 (K’
= (o) ® =5 () ©)

Nesta situacao, a fratura ocorre a 45° com o eixo de aplicacdo da carga, levando
a que as componentes de corte sejam mais elevadas. Assim, a energia necessaria
para produzir a fratura € mais elevada, pelo facto de que uma parte significativa da
mesma é dispendida na deformacéo por corte, provocando um aumento do valor da
tenacidade a fratura [9]. Por conseguinte, o valor deste pardmetro decresce quando
a espessura aumenta e o valor minimo, K;c, correspondente ao modo |, € atingido

quando nao ha deformacao por corte, de acordo com a figura 9.
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2.4.3 Parametro energético G

Alternativamente ao fator de intensidade de tensées, no ambito da MFLE, Irwin
propds uma analise energética de corpos fissurados através do parametro energético
G, definido na expressado 10. Assim, assumiu que uma fenda num material sé se
propaga se lhe for fornecida energia suficiente para que haja rotura do material e,
consequentemente, um incremento do comprimento de fenda. Na referida expresséo,
F representa o trabalho exercido pela forga aplicada, U € a energia elastica contida
no material e W € a energia necessdria para o avanco da fenda [9]. Segundo Dowling
[13], a taxa de libertacado de energia pode ser relacionada com o fator de intensidade

de tensdes através da expressao 11.

dF—U) dW

K2 Tens&o plana
G_lF ( P ) (1)

K20-")  (Deformagéo plana)

244 |Integral J

A fratura em materiais muito ductéis ocorre com uma grande quantidade de plasti-
cidade, invalidando a caracterizagao das tensdes na frente da fenda pelas abordagens
da MFLE. Assim, Rice, em 1968, propds o integral J, um integral de contorno que in-
clui a frente da fenda num referencial bidimensional. Este integral é valido tanto para
um comportamento linear elastico como para um comportamento n&o linear, em que
existe uma plasticidade significativa do material. Esta metodologia fornece estimati-
vas aproximadas da taxa de libertacdo de energia através da expessao 12, na qual
W representa a densidade de energia de deformacao, I' € um contorno arbitrario que
envolve a frente da fenda, 7' é o vetor de tragdo nos pontos do contorno, u € o vetor

deslocamento na direcao x e ds é o elemento do contorno T'.

J_/W@—?z@ (12)
r x

A validade nos regimes linear e n&o linear e a exatidao dos seus resultados levam

a que esta metodologia seja muito utilizada na previsdo do crescimento de fendas [15].
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2.4.5 Método dos Elementos Finitos aplicado a Mecéanica da Fratura

O MEF é um método numérico que consiste na divisao de uma estrutura em sub-
dominios discretos denominados elementos. Estes elementos estdo conectados por
vértices denominados ndés, aos quais séo atribuidos graus de liberdade, e onde existe
uma continuidade do campo de deslocamentos.

No ambito da Mecénica da Fratura, o MEF possibilita a modelacao de componentes
com fissuras, a definicdo de condicdes de fronteira e o calculo do fator de intensidade
de tensdes K. Um dos métodos mais solicitados para a anélise de componentes
fissurados com o MEF é o célculo de integrais de contorno envolvendo a frente da
fenda, nomeadamente o integral J descrito na sec¢ao 2.4.4.

Elementos na frente da fenda

Com o objetivo de se obter boas estimativas do fator de intensidade de tensoes, é
necessario haver elementos suficientes nas proximidades da frente da fenda, sendo
tipicamente discretizados nas dire¢des radial e angular, de acordo com a figura 10 (a).
Na frente da fenda existe uma singularidade, pois, a medida que a distancia radial
tende para zero, as tensdes locais tendem para infinito. Para simular este fenémeno
com os comuns elementos hexaédricos lineares ou quadraticos, seria necessario um
elevado esforgo computacional relativamente ao refinamento da malha. Deste modo,
Anderson [15] recomenda a transformacgéo dos elementos hexaédricos em elementos

em cunha, tal como apresentado na figura 10 (b).

(a) (b)

Figura 10: (a) Elementos na frente da fenda [17]; (b) Elementos em cunha [15]

A modelagéo da singularidade pode ser efetuada de duas formas: na primeira
apenas abordado o regime elastico na frente da fenda e na segunda passa a existir
uma regiao plastica. Assim, no primeiro caso, é gerada uma singularidade em que o
jacobiano da transformagéo € dado pela expressao 13, na qual ¢, e ¢, sédo constantes

que dependem da forma dos elementos e u representa a funcdo deslocamento ao
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longo do eixo z, resultando numa singularidade 1/./r. Os 6 nés na frente da fenda
sdo colapsados e os nds intermédios sdo movidos para uma distancia igual a 1/4 do
comprimento lateral do elemento L., de acordo com a figura 11 (a).

No segundo caso, relativo a existéncia de uma zona plastica, o jacobiano da trans-

formacao é dado pela expressédo 14, gerando uma singularidade 1 /7.
Z—zz%wg (13) Z—Z:%HQ (14)

Neste caso, os 6 nds na frente da fenda ndo sao colapsados e os nds intermédios
permanecem na posi¢cdo a uma distancia igual a 1/2 do comprimento lateral do ele-
mento L., de acordo com a figura 11 (b). Este tipo de elementos é utilizado na frente
da fenda, seguido dos comuns elementos hexaédricos, como apresentado na figura

10.

MNos 1, 2 e 3 ndo
estdo colapsados

Nos1,2e3
estdo colapsados

Figura 11: Elemento com (a) singularidade elastica e (b) plastica [15]

Integral J

O integral J pode ser numericamente estimado ao longo de um contorno arbitrario
que envolve a frente da fenda numa malha de elementos finitos. O software ABAQUS©
[17] utiliza esta metodologia pelo facto de ser uma ferramenta muito utilizada no am-
bito da Mecanica da Fratura para materiais lineares e nao lineares. Assim, o calculo
do integral J é realizado ao longo de vérios contornos em torno da frente da fenda,
fornecendo varias estimativas para os valores do fator de intensidade de tensbes que
asseguram a estabilidade da solu¢do. Os contornos sao definidos pelo software atra-
vés dos elementos que se encontram nas proximidades da frente da fenda, de acordo
com a figura 12. Os valores de fator de intensidade de tensdes para os trés modos de

propagacao sao estimados através da expresséo 15.
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Figura 12: Contornos com o MEF [17]

2.5 Leis de propagacao de fissuras

O fator de intensidade de tensdes, sendo proporcional a tensdo aplicada, é utili-
zado na analise do crescimento de fissuras por fadiga. A variacdo deste parametro
ao longo de um ciclo descrito pelas expressdes 1 a 3, é caracterizado por um valor
maximo K., um valor minimo K,,;,, uma variagdo AK e um racio R, apresentados

nas expressoes 16 a 19.

Koow =Y Opaa Va0 (16) AK = Kpaw — Kiin (18)
Kmin
Kmin = Yamin VTa (1 7) R = Kmaz (1 9)

A intensificagao do estudo da fadiga conduziu ao desenvolvimento de diversos mo-
delos de propagacéao de fissuras. Segundo Dowling [13], para um determinado ma-
terial e condi¢des de teste, o crescimento de fissuras pode ser descrito através da
relacéo entre a taxa de crescimento de fissuras da/dN e a variacdo do fator de intensi-
dade de tensdes A K. Com base em dados obtidos experimentalmente, modelaram-se

varias leis de propagacao de fissuras, sendo algumas abordadas nesta secc¢ao.

2.5.1 Leide Paris

A Lei de Paris surge como um modelo simples de prever o crescimento de fissuras
para cargas de amplitude constante, sendo descrita pela expressao 20, aplicavel na
regido /1 da figura 13. Na referida expressao, C'» € uma constante e np representa o
declive da regido /7 da curva em escala logaritmica. Na figura 13 é ilustrado o fitting

da expressao a um conjunto de dados obtidos experimentalmente.
da
— np
N = Cp(AK) (20)
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O crescimento de fissuras é descrito por trés fases distintas, denominadas por I,
II e I1] na figura 13. A regido I inclui a gama de valores de da/dN mais reduzidos,
em que a curva tem um comportamento assintético para um valor de A K denominado
limite de ndo propagagéo, AK,,. Para valores do fator de intensidade de tensdes
inferiores ao mesmo, ndo existe propagacao da fissura. A regido 11 representa a zona
intermédia de propagacao da fenda, na qual se observa um crescimento estavel da
mesma e uma relacao linear entre log da/dN e log AK descrito pela Lei de Paris.
Para elevados valores de da/dN, a curva apresenta novamente um comportamento
assintético devido ao rapido e instavel crescimento da fissura até ocorrer a falha do
componente, [13].

As limitagdes da Lei de Paris sao o facto desta apenas descrever a propagagao de
fissuras na regido central da curva da/dN(AK) e o facto de ndo considerar os efeitos
do racio de tensdes R. A semelhanca do comportamento observado nas curvas S-
N com a variagédo do racio R, o crescimento de fissuras € também afetado por este
parametro, havendo um aumento da taxa de crescimento de fissuras da/dN com o

aumento do racio R, tal como ilustrado na figura 14.
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Figura 13: Lei de Paris (adaptado) [13] Figura 14: Efeito do racio R (adaptado) [13]

2.5.2 Leide Walker

Dadas as limitacdes da Lei de Paris, Walker propds o parametro AK, definido
na expressao 21, com o objetivo de modelar a propagacéo de fissuras incluindo a
influéncia do racio R. Assim, substituindo AKX = AK na expressao 20, relativa a Lei

de Paris, obtém-se a Lei de Walker apresentada na expresséo 22.
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AK = Kpow(1— Ry (1) da o AK ™
ey g@mm—on (oh )" e

Na referida expresséo, os parametros ny e Cy representam, respetivamente, o
declive da fung&o da/dN e a ordenada na origem da fungdo num referencial logarit-
mico. O parametro v € uma constante do material que indica a forma como o racio R
afeta a taxa de crescimento de fissuras do material.

De acordo com Dowling [13], os metais apresentam um valor de ~ préximo de 0.5
mas o valor pode variar entre 0.3 e 1. Na figura 15, sao ilustradas trés situacdes para
~=0,v=0.5e~y=0.8, nas quais € visivel a influéncia do parametro ~ na propagacao
de fissuras. Observa-se que um aumento de v conduz a uma atenuagéo do efeito do

racio R na taxa de crescimento de fissuras da/dN.

Walker Equation, y =0 Walker Equation, v = 0.5 Walker Equation,y =0.8

dafdN [in / cycle]
daldN [in/cycle]
dafdN [inf cycle]

AK [ksi®in*0.5] AK [ksi®in“0.5] AK [ksi*in"0.5]

Figura 15: Efeito do parametro ~ na propagacao de fissuras [18]

Observa-se que a diminui¢cdo de  conduz a uma maior variagéo de da/dN para 0s
valores de R apresentados, sendo que o caso de R < 0 indica que existe uma fracao
do ciclo na qual é exercida compressao na fenda.

Em materiais frageis, as cargas de compressao nao contribuem significativamente
para o crescimento de fissuras, apresentando um valor de ~ aproximadamente nulo,
que é responsavel por desacelerar a propagacao da fenda [18]. Assim, ha um deslo-
camento da curva para a direita, de acordo com o primeiro caso da figura 15.

Deste modo, segundo a norma ASTM E647 [19], a propaga¢ao de uma fenda para
as situacdes R > 0 e R < 0 pode ser modelada, assumindo que a variagéo do fator de

intensidade de tensdes é descrita pela expressao 23, sendo desprezados os efeitos
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de fecho de fenda e de tensodes residuais.

AK - (1 - R)Kma:r R Z O
(23)

AK = Kz R <0

Segundo Dowling [13], o caso de R < 0, relativo a existéncia de compresséo du-
rante uma fracao do ciclo, é abordado em particular pelo facto de ser razoavel assumir
gue nao ocorre propaga¢ao de uma fissura quando esta é sujeita a uma carga de
compressdo. Assim, a fenda fecha logo que a tens&o aplicada é nula e, para cargas
negativas, ndo se volta a comportar como uma fenda. Esta hipbtese € concretizada
com a substituicdo de AK = K,,,, na expressao 22, resultando numa taxa de cresci-
mento de fissuras independente do racio R.

Contrariamente aos materiais frageis, nos materiais ductéis, as cargas de com-
pressao tendem a contribuir para a propagacao de fissuras, sendo que o valor de ~
para R < 0 podera ser similar ao valor de v para R > 0 [13],[20]. Deste modo, surge a

lei de Walker modificada que é descrita pela expresséao 24.

da — o IAK (L — ROV R >0
dN W[ ( ) ] = (24)

9 — O Kopaa(1 — R R <0

2.5.3 Equacao de NASGRO

No ambito de um programa de previsao de crescimento de fissuras, a NASA de-
senvolveu o modelo de propagacdao NASGRO que tem em conta o racio R, efeitos de
fecho de fenda e as trés regides que caracterizam uma curva da/dN, sendo descrita

na expressao 25 [20],[21].
AK

d —/f
d—]C\L[:CN [(ﬁ) AK —<1_%>q

Na referida expressao, f € a fungéo de fecho de fenda de Newman e K..;; € o valor

() (25)

critico do fator de intensidade de tensdes. Num referencial logaritmico, as constantes
ny € Cy representam, respetivamente, o declive e a ordenada na origem para R = 0,

sendo derivadas empiricamente. Os expoentes p e ¢ controlam a forma das assintotas
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no limite de ndo propagacao e na regido critica do fator de intensidade de tensdes. A

funcéo de fecho de fenda de Newman é descrita pela expressao 26.

max(R, Ag + AiR + AsR* + A3R3) R >0

fzK = A+ AR —2<R<0 (26)

A0—2A1 R < -2

O fendbmeno de fecho de fenda, formulado por Elber, refere que a fenda permanece
fechada para valores de K inferiores a K,,, valor do fator de intensidade de tensées
para o qual a fenda abre. De acordo com Anderson [15], a fragdo do ciclo em que a
fenda esta fechada nao contribui para a propagag¢ao da mesma, tal como apresentado

na figura 16.

TIME

Figura 16: Fenémeno do fecho de fenda formulado por Elber [15]

Os coeficientes Ay, A, A; e A3 sdo definidos na expressao 27, em que o coeficiente
a é um fator de constrangimento do material que indica um estado plano de tensdo ou

de deformagéo e S,,.. /00 € 0 racio entre a tensdo maxima aplicada e o flow stress.

1/a
A = (0.825 — 0.34a + 0.0502) [cos (gsmax/(fo)]

Ay = (0.415 — 0.0710) Spaz /00 (27)
Ay=1—Ag— A, — A;
As =240+ A — 1

O valor do limite de nao propagacao AKj,, é definido segundo a expressao 28, na
qual AK, é o limite de ndo propagacao para R = 0, a € o tamanho da fenda, ao é o

tamanho inicial da fenda (3.81 x 10=°m) e Cj;, é o coeficiente de iniciacao.
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s=a () (madem) (2

O modelo de NASGRO tem em conta o efeito da espessura através do valor critico
do fator de intensidade de tensdes. Assim, este é definido em funcédo da espessura
através da expresséo 29, na qual K¢ € a tenacidade a fratura num estado plano de
deformagéo para Modo |, A, e B, sao dois parametros usados para o fitting da curva
da/dN,t é a espessura do componente e t, € a espessura de referéncia relativa a um

estado plano de deformacéo, caracterizado pela expressao 30.

K..; (4 t)? Ko \2
it _ 1 4 g (45) (29) to = 2.5 (—’C> (30)
Kic oy

2.6 Contagem de ciclos

O processo de fadiga com amplitude constante permite uma facil identificacao dos
ciclos de carga. Quando existe uma carga ciclica de amplitude variavel, torna-se mais
complexo determinar o que realmente constitui um ciclo e a respetiva amplitude. Para
tal, desenvolveram-se varias técnicas de contagem de ciclos que permitem, a partir de
um histérico de carga com amplitude variavel, a contabilizacdo de ciclos de amplitude
constante, basendo-se em métodos de um e de dois parametros [13],[22].

Segundo Lee [22], os métodos de um parametro sdo o level cross counting, o peak-
valley counting e o range counting. No método level cross counting, que fez parte
da metodologia deste trabalho, a magnitude das cargas num intervalo de tempo €
dividida em varios niveis. Assim, é contabilizada uma ocorréncia quando uma parcela
do histérico de carga com um declive positivo cruza o referido nivel, apresentando um
valor superior a carga de referéncia, ou quando uma parcela do histérico de carga
com um declive negativo cruza o referido nivel, apresentando um valor inferior a carga
de referéncia. Este método é ilustrado nas figuras 17 (a) e (b), em que na primeira
sao apresentados os varios niveis de referéncia e na segunda a contabilizacdo de

ocorréncias dos mesmos.
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Figura 17: (a) Level cross counting e (b) respetivos resultados (adaptado) [22]

O método peak-valley counting contabiliza o numero de picos e vales num histérico
de carga. Considera-se a presenga de um pico quando ha uma transicao de um seg-
mento com declive positivo para um segmento com declive negativo. Seguidamente,
0s picos e vales sao ordenados de forma decrescente relativamente a sua magnitude.

O método range counting contabiliza as ocorréncias por ranges, ou seja, cada dife-
renca entre o valor de um pico e de um vale traduz um evento a ser contabilizado. Os
ranges positivos e negativos sdo definidos com base no sinal do declive da reverséao.
Cada range representa metade de um ciclo, correspondente a uma reversao.

O método de contagem de ciclos rainflow € um método de dois parametros e
apresenta-se como uma abordagem mais fiavel de representar os ciclos de carga com

amplitude variavel, tendo em conta a amplitude de tenséo e a tensdo média [23].

2.7 Calculo do dano acumulado

Os ciclos de fadiga com amplitude variavel sdo os mais frequentes em aplicagdes
praticas de fadiga. Assim, torna-se importante estudar de que forma a variagao irre-
gular da amplitude de carga influencia o tempo de vida e o dano acumulado de um
determinado componente.

Para a introducao deste fenémeno, Dowling [13] considera uma sequéncia de am-
plitudes de carga constituida por trés blocos que se caracterizam por amplitudes de
carga o1, 0, € o3 aplicadas durante um numero de ciclos Ny, N> e N3, respetivamente,

como se pode observar na figura 18.
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Figura 18: Sequéncia de ciclos com amplitude variavel [13]

Para cada amplitude o,, através das curvas S-N do material, é possivel obter o
numero de ciclos até a falha do componente N, permitindo o céalculo do racio en-
tre o nimero de ciclos realizados e o numero de ciclos até a falha N/N; para cada
bloco apresentado. Desta forma, é seguidamente apresentada a metodologia para o
céalculo do dano acumulado segundo a Regra de Miner e uma variante da mesma,

implementada pelo fabricante da aeronave Epsilon TB-30.

2.7.1 Regra de Miner

O dano total acumulado é calculado através da soma dos racios N/N; para 0s va-
rios blocos de ciclos constituintes do espetro. Assim, a Regra de Miner refere que a
falha de um componente ocorre quando a referida soma é igual a unidade, de acordo
com a expressao 31. No caso da tensdo média de cada um dos blocos ser diferente
de zero, € necessario ter em conta o efeito da mesma. A validade da Regra de Mi-
ner mantém-se, sendo necessario consultar a curva S-N relativa a tensdo média em

questao, ao invés de o,, = 0.

N;
D:ZNﬁ:1 (31)

No caso da curva S-N nao ser conhecida para a tensdo média pretendida, o valor

Ny pode ser estimado a partir das correlagbes de Goodman, Gerber ou Soderberg [9].

2.7.2 Meétodo do fabricante

O método de célculo de dano acumulado implementado pelo fabricante da aero-
nave Epsilon TB-30 foi desenvolvido no CEAT para estudos de fadiga realizados nas
aeronaves Alpha Jet das forcas aéreas belga e francesa, sendo baseado na Regra de

Miner [3]. O algoritmo para o célculo do dano € apresentado nos passos seguintes.
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. Definicao do espetro de carga acumulado para 1000HV;

. Ajuste do espetro pela adicdo dos patamares de fator de carga e o corres-
pondente numero de ocorréncias N(N, = 6.7) = 1, N(N, = =35) = 1 e
N(N,=1) =1 x 10

. Representacao do numero de ocorréncias em escala logaritmica e determinagéao
das equacoOes das retas de interpolacao linear entre os pontos conhecidos do
espetro de carga (IV.;logioN) para N, > 1 e para N, < 1 separadamente, de

acordo com a figura 19;

A Fator de carga N,

0 1 2 3 4 __- log(N)

Figura 19: Espetro de carga [3]

. Discretizacdo em 20 intervalos iguais do eixo das abcissas do espetro de carga
entre os valores N = 1 e N = 10°. Como o eixo das abcissas se encontra
em escala logaritmica, a discretizagéo é realizada atribuindo valores inteiros de

i = [0;20] a expressao logio(N) = 0.25 x i;

. Determinacéo, através das equacdes das retas determinadas no passo 3, dos
niveis de fator de carga maiores (N;") e menores (N.) que 1 para os valores de

N resultantes da discretizacao efetuada no passo 4.

. Aplicacao da funcao transferéncia (FT) adequada, que permite a conversao dos

valores de fator de carga N e N paratensao o e o~ respetivamente;

. Definicédo dos ciclos de carga associados aos ciclos de aceleragao vertical, defi-
nidos por N e N do passo 5, através do célculo da tenséao média e amplitude

de tensao segundo as expressdes 32 e 33;

(32) e (33)
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8. Determinacgéo, através das curvas S-N para o material em estudo, do numero de

ciclos até a falha N, para cada um dos ciclos de carga definidos em 7;

9. Calculo do dano acumulado através da expressao 34. O calculo do dano envolve

0S passos (a) a (c) seguidamente apresentados.

dN
D papri = | — 4
Fabricante Nf (3 )
(a) Execucao da mudanca de variavel apresentada na expressao 35
In(N In(N dN
Y = logioN = n(N) _ In(N) _, dyy = —— = dN = 2.3Ndy,,  (35)

In(10) ~ 23 2.3N

(b) Reformulacao da expressao 34 com base na mudanca de variavel 35, obtendo-
se a expressao 36
> N
DFabricante - 23/ _dym (36)
0 Nf

(c) Calculo do integral da expresséo 36, utilizando o método de integragéo nu-
mérica denominado regra do trapézio. Segundo esta regra, a area corres-
pondente ao valor do integral é discretizada nas areas S; de varios trapé-
zios, de acordo com a figura 20. O valor da area para um trapézio i é dado
pela expressao 37, em que benor € bimaior COrrespondem as dimensdes das

bases menor e maior do trapézio.

N
N, / — ~
N
|
/ ’ \\ S bmenor + bmaior h
& P 2
/ o \\ (37)
[// ? \\\\ . < NZ Ni+1 ) 0.25
0.25i 0.25(i4+1) Yo— logq NV Nfi Nfi+1 2

Figura 20: Regra do trapézio [7]

25



Apobs o célculo das areas dos trapézios, o dano € descrito pela expressao 38.

>N N;  Ni 0.25
Drapricante = 2.3 | —dy,, =2.3 Y S, =2.3 . :
Frab ' /0 Nf Y Z Z Nz - Nfz‘+1 . 2

;

2.3 % 0.25 <= [ 10025 100-25(i+1)

= +
2 Ny, Nfi+1

(38)

=0

2.8 Structural Health Monitoring
2.8.1 Enquadramento

Em 1954, a ocorréncia de acidentes fatais envolvendo as aeronaves de Havilland
Comet alertou para a importancia da monitorizacao de cargas durante a operagao.
Anteriormente, a gestao das frotas era efetuada através da documentacao do nimero
de HV e do numero de aterragens. Quando este numero era excedido, a aeronave
era retirada de servigo, independentemente do seu estado. Os sistemas de monito-
rizacao foram inicialmente desenvolvidos para se analisar a aceleragdo em torno do
CG da aeronave. No entanto, a presenca de cargas dindmicas na operag¢ao conduziu
a monitorizagao de cargas para o o estudo da fadiga associada [24].

O conceito de Structural Health Monitoring surge como a integracao de dispositivos
de sensorizacao que permitem a recolha, monitorizacao e andlise de cargas numa
estrutura [25]. Os objetivos destes sistemas sdo os seguintes: o cumprimento dos
requisitos de aeronavegabilidade, a determinagéo do estado de fadiga da frota através
de espetros de carga, o registo do histérico de operagéo da frota, a obtencao de dados
que permitam modificar os programas de manutencéo e a definicdo de espetros de
carga standard para aeronaves do mesmo tipo [24].

Os desenvolvimentos na monitorizagao, que incluem a integracdo de sensores, a
transmissdao de dados e a capacidade de processamento e armazenamento compu-
tacional, permitiram analisar o historico de operacao da estrutura e prever a evolugao
do dano acumulado e vida de fadiga. Adicionalmente, torna possivel reconsiderar
decisdes tomadas na fase de projeto da estrutura e influenciar a gestao da frota [26].

Desta forma, o principio de funcionamento de um sistema SHM baseia-se na exis-
téncia de dois fendmenos fisicos: o primeiro € monitorizado por um sensor e 0 se-

gundo é utilizado pelo sensor para produzir um sinal (geralmente elétrico), a enviar
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para um sistema de aquisicao de dados. Reunindo informagéo proveniente da mo-
nitorizacao da integridade estrutural, informacao da operagdo e conhecimentos de
comportamento mecénico dos materiais, é possivel calcular a vida de fadiga de uma
estrutura, possibilitando uma melhor gestdo da mesma, nomeadamente a organizagéao

e planeamento de inspecdes e reparagoes [26].

2.8.2 Fases de um programa SHM

Segundo Reed [27], a monitorizacdo de cargas em estruturas aeroespaciais inclui
as fases seguidamente apresentadas. Em primeiro lugar, a obtengcdo do espetro de
carga durante a fase de projeto de uma aeronave e a identificacdo do método mais
apropriado para a sua monitorizacao, sendo assumidas hip6teses quanto a sua ope-
racao com base em dados de aeronaves semelhantes e de operadores de referéncia.

Em segundo lugar, surge a identificacdo de tensdes locais na estrutura a partir
da aplicacao de cargas e da realizagcao de simulagdes computacionais. Em terceiro
lugar, a validacao do sistema de monitorizacao de fadiga a utilizar para, se necessario,
implementar sistemas de monitorizagao adicionais.

A fase seguinte é a obtencado de espetros de carga responsaveis pela ocorrén-
cia de fadiga, pois um dos principais objetivos da monitorizagdo de cargas é gerar
sequéncias de carga que permitam a realizacdo de ensaios experimentais. Segue-se
a identificacdo de manobras que provocam maior dano, sendo possivel a introdugéo
de limitacGes na operagao da aeronave.

Numa fase final, providenciam-se dados que permitam explorar a possibilidade de

extensdo da vida operacional da aeronave.
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3 Instrumentacao da aeronave Epsilon TB-30

A instrumentacéo da aeronave Epsilon TB-30 incluiu a instalacdo e integracéao de
cinco extensémetros, um acelerémetro e um sistema de aquisicao de dados/Data Ac-
quisition Unit (DAU), possibilitando a recolha e armazenamento de dados de extenséo
em algumas localizacées criticas da aeronave e do fator de carga a que esta é sujeita
durante o seu ciclo de operacao.

A colagem dos extensémetros nas localizagdes criticas € uma fase do processo de
instrumentacao que segue o procedimento documentado no presente capitulo. Numa
primeira fase, ensaiou-se o procedimento de colagem em ambiente laboratorial, uti-
lizando um provete de uma liga de aluminio 2024-T351 e realizaram-se ensaios de
tracdo uniaxial para validacdo e comparacao dos resultados de extensao. Numa se-
gunda fase, realizou-se o procedimento de colagem de extensémetros na aeronave

Epsilon TB-30, bem como as a¢des necessarias para a instalagdo do acelerometro.

3.1 Colagem de extensometros em ambiente laboratorial

Este procedimento descreve em detalhe a instalagdo de extensometros com o part
number (P/N) DT3757-5, como o ilustrado na figura 21 (a), num provete de uma liga
de aluminio 2024-T351 cuja geometria é apresentada na figura 21 (b). Os extensé-
metros utilizados foram desenvolvidos pela Columbia Research Laboratories, sendo
certificados para a monitorizacao de aeronaves militares. O presente procedimento foi

ensaiado no Instituto Superior Técnico (IST).

(@) (b)

Figura 21: (a) Extensometro DT3757-5; (b) Provete utilizado no ensaio laboratorial
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3.1.1 Material

A realizacdo do procedimento de colagem de extensémetros requere o equipa-

mento, materiais e equipamentos acessérios apresentados na tabela 2.

Tabela 2: Equipamento e consumiveis

Equipamento

Extensémetro P/N DT 3757-5

Sistema Data Acquisition Unit (DAU) e respetiva cablagem

Computador Portéatil com o software QuickLook da CurtissWright disponivel

Balanga digital de precisao até 0.05 gramas

Ohmimetro com capacidade até 500k¢) e precisao até 2%

Voltimetro digital de capacidade igual ou superior a 10mV e precisao até 2%

Fonte de alimentacdo com capacidade de fornecer 10V DC

Grampo para aplicar pressao na zona de instalagéao do extensémetro

Provete numa liga de aluminio 2024-T351

Consumiveis

Adesivo EA 956A/B (Epoxy Adhesive, Hysol)

Alcool Isopropilico

Lixa de grau P400, resistente a agua

Fita de Tedlar

Bloco de borracha de silicone com as seguintes caracteristicas: Silicone Rubber 45
to 55 shore A, 0.5 inch thick, ZZ-R-765, Class 2, Grade 50

Gaze de limpeza

Fita adesiva industrial

Decapante REMOCAPE A20

Selante PR 1776 B2

Espatula de plastico

Luvas de latex
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3.1.2 Descricao do procedimento

O procedimento efetuado incluiu as seguintes etapas: verificacdo de condigdes ini-
ciais, tais como o estado da superficie do extensémetro, verificacao da ligacao elétrica
do extensémetro ao DAU, realizacdo de um teste elétrico para a medi¢cdo de valo-
res de null offset (tensao elétrica correspondente a uma extensao considerada nula)
e respetiva monitorizacdo. Seguidamente, iniciou-se a preparagao da superficie de
montagem, removendo-se a tinta e primario e efetuando-se uma limpeza da mesma.

Posteriormente, iniciou-se a colagem propriamente dita com a preparagao e apli-
cacao dos adesivos de ligacdo no extensémetro e na superficie de montagem. O
tempo de cura foi de aproximadamente 5 a 7 dias para uma temperatura de 25°C
[29]. Nesta fase, o null offset foi monitorizado durante os primeiros 15 minutos de cura
[30]. Removeram-se todos os equipamentos acessorios, realizou-se uma nova verifi-
cacao elétrica, e compararam-se os valores obtidos com os de referéncia. Finalmente,
verificaram-se os valores de null offset e procedeu-se a selagem do sensor [31].

Desta forma, o procedimento compreendeu os seguintes pontos:
1. Montagem e verificagédo visual do sistema:

(a) Verificou-se o estado do extensémetro DT3757-5 para ser instalado no pro-
vete apresentado na figura 21 (b), devendo apresentar uma pelicula prote-

tora.

(b) Verificou-se o DAU e respetivas ligacdes, nomeadamente a ligacédo da fonte
de alimentacao de 230V a tomada a debitar uma tensao de 28V, a ligacéo do
DAU a terra, a fonte de alimentacao e ao extensémetro e a ligacao ethernet

entre o DAU e o computador.

(c) Ligou-se o computador e iniciou-se o software QuickLook, sendo estabele-

cida uma conexdo entre o software e o extensémetro.
2. Verificagao elétrica inicial:

(a) Verificou-se e registou-se o null offset através do software QuickLook, em
que era expectavel uma leitura entre +100mV e —100mV [30]. O valor re-

gistado foi de 13mV'.
3. Remocao da tinta do provete:
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(a) Removeu-se a tinta e primario da superficie do provete numa area de 25x25
mm, através de movimentos perpendiculares e utilizando uma lixa com ta-
manho de grao de P400 embebida em agua. A remocao da tinta e primario
permitiu que a instalacdo do extensémetro fosse efetuada numa superficie
de uma liga de aluminio 2024-T351, sem vestigios de outros materiais que
possam afetar a monitorizacao da extensao. Apés a execucao deste passo,

a superficie apresentou-se de acordo com a figura 22 (a).
(b) Removeram-se possiveis imperfei¢cbes, utilizando uma lixa P1200 [31].

(c) Marcou-se a posicao do extensometro na superficie de montagem, utili-

zando um riscador.
(d) Removeram-se residuos com uma gaze humedecida em agua destilada.

(e) Limpou-se a superficie de colagem com alcool isopropilico e removeram-

se residuos de produto de limpeza com uma gaze humedecida em agua

destilada, como se pode observar na figura 22 (b).

Figura 22: Remocao (a) da tinta e (b) de impurezas

(f) Verificou-se a inexisténcia de goticulas de agua apds se enxaguar a super-

ficie com agua destilada.
4. Preparacgéao e aplicagdo de adesivos:

(a) Pesaram-se as partes A e B nas proporgdes 100 e 58 partes por peso, respe-
tivamente, do adesivo EA 956 [29]. Procedeu-se a mistura entre as mesmas
a uma temperatura de 24°C' até se atingir uma consisténcia uniforme, sem

qualquer vestigio de substancia nao misturada.

(b) Removeu-se a pelicula protetora do extensémetro e aplicou-se uma camada

fina uniforme de adesivo nas superficies do extensémetro e de montagem
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(provete), utilizando uma espétula de plastico. Aplicou-se o adesivo em toda
a area da superficie de montagem que foi previamente decapada, tal como

ilustrado na figura 23 (a).

Colocou-se o extensdmetro na posicao previamente definida, como ilustrado
na figura 23 (b) e aplicou-se pressdo manual ligeira sobre 0 mesmo durante
10 minutos, tal como apresentado na figura 24 (a). Removeu-se 0 excesso
de adesivo ao longo do extensémetro, utilizando um cotonete. Garantiu-se

o alinhamento do mesmo com a marcacao e orientagao definidas anterior-

mente e a imobilizacdo dos cabos de ligagéo.

Figura 23: (a) Aplicacado do adesivo na superficie de montagem; (b) Posicionamento

do extensdmetro no provete

(d)

Colocou-se fita Tedlar, um bloco de borracha de silicone de espessura igual
a 13mm e uma placa de aluminio de aproximadamente 25x25mm com uma

espessura de 3mm, centrados sobre o extensémetro.

Aplicou-se um aperto mecéanico sobre o conjunto mencionado no ponto an-
terior utilizando um grampo para pressionar a linha de colagem, como se
pode observar na figura 24 (b). Era expectavel que o valor de null offset
se alterasse +15mV mas ndo mais do que £25mV relativamente a ultima
leitura [30]. O valor registado foi de 30mV/, apresentando uma variagéo ad-

missivel de 17mV em relagao a ultima leitura.

Monitorizou-se o valor de null offset durante um periodo de 15 minutos,
em que se incrementou a forca exercida pelo grampo de 5 em 5 minutos.
Durante o incremento gradual da forca aplicada, este valor ndo excedeu

+100mV relativamente a leitura efetuada antes da colagem e também se
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verificou o alinhamento do extensdmetro. Assim, leram-se valores de 42mV/,

80mV, 92mV e 83mV, encontrando-se dentro da gama expectavel.

Figura 24: (a) Aplicacdo de pressdo manual ligeira e (b) do aperto mecéanico

(g) Manteve-se a pressé&o no grampo durante um periodo minimo de 6 horas a

uma temperatura de 24°C [31].

(h) Removeu-se o grampo, a placa de aluminio, o bloco de borracha e a fita de
Tedlar.

(i) Efetuou-se um periodo de cura de 5 a 7 dias a uma temperatura de aproxi-
madamente 25°C [30].

5. Verificagdo elétrica pds colagem:

(a) Verificou-se e registou-se o valor de null offset através do software Quic-
kLook, sendo que a variagdo admissivel deste valor é entre £100mV re-
lativamente a leitura antes da instalacdo. Neste ponto, o valor registado

manteve-se em 83mV.

6. Selagem e acabamento:

(a) Limparam-se as superficies expostas do extensdémetro, cabos e superficie
de montagem, utilizando uma gaze embebida em alcool isopropilico. Segui-
damente, as respetivas zonas secaram ao ar durante um periodo maximo

de 30 minutos.

(b) Preparou-se o selante, misturando as partes A e B do mesmo num recipi-

ente limpo a uma temperatura de 24°C' [31].
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(c) Selou-se o extensémetro e os cabos de ligagdo do mesmo, através da apli-
cacao de uma camada fina do selante sobre todas as superficies expostas
do extensémetro, com recurso a uma espatula de plastico limpa, como é
ilustrado na figura 25 (a). O objetivo da selagem é conferir protecao aos

sensores e a respetiva cablagem.

(d) Efetuou-se a cura do selante de acordo com as especificacdes técnicas do

mesmo, como se verifica na figura 25 (b).

(e) Realizou-se uma verificacao elétrica final, em que a variacao admissivel do
valor era entre £100mV relativamente a leitura antes da instalacdo. O null

offset registado foi de 83mV'.

(a) (b)

Figura 25: (a) Aplicagéao do selante; (b) Extensometro depois de realizada a colagem

3.2 Ensaios laboratoriais de extensometria

Realizada a colagem do extensémetro DT3757-5 no provete de liga de aluminio
2024-T351, realizaram-se ensaios laboratoriais de tracdo uniaxial no laboratério de
Ciéncias dos Materiais da Academia da Forca Aérea (AFA), com o objetivo de validar
os dados de extensao fornecidos por este sistema. A validacao destes dados foi reali-
zada através da comparacédo com os valores de extensao medidos pelos extenséme-
tros DTD2684-1 e HMB 1-LY11-6/350 e por valores teoricos calculados analiticamente.

Em primeiro lugar, calcularam-se os valores tedricos de extensao na seccao de
teste do provete utilizado. Seguidamente, estabeleceu-se a metodologia utilizada na
realizagdo dos ensaios laboratoriais. Finalmente, obtiveram-se resultados de extenséo
em funcéo da forca aplicada, bem como o desvio percentual em relacdo aos valores

teodricos.
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3.2.1 Calculo analitico da extensao do provete

O célculo da extensao tedrica na seccao de teste do provete utilizado foi realizado
assumindo que, na gama de cargas aplicadas, este se encontra no regime elastico
[9]. Deste modo, aplicada uma carga axial P numa extremidade do provete, a tensédo
na seccao de teste o, € dada pela equacao 39, em que A,.. diz respeito a area
da seccgao transversal na secgao de teste do provete [9]. Aplicando a Lei de Hooke

na expressado 39, a extensdo na secgéo de teste ¢, € dada pela expressao 40.

P P
este — . 39 este — T— a1 40
Ttest Ateste ( ) Stest E X Ateste ( )
Substituindo os valores de carga aplicada P, obtiveram-se os valores teéricos de
extensdao na sec¢ao de teste do provete, sendo usados para comparagdo com 0sS

valores medidos.

3.2.2 Metodologia

A monitorizacao de extensdo na seccao de teste do provete realizou-se através de
trés sensores diferentes: DT3757-5, DTD2684-1 e HMB 1-LY11-6/350. Os extenso-
metros DT3757-5 e DTD2684-1 foram colados no centro do provete em superficies
opostas, enquanto o extensémetro HMB 1-LY11-6/350 se encontra ligeiramente des-

viado do centro do mesmo, como se pode observar nas figuras 26 (a) e (b).

DTD2684-1

|

DTD2684-1

| HMB 1-LY11-6/350

DT3757-5 |
—

(@) (b)

Figura 26: Extensometros utilizados nos ensaios laboratoriais

Nos ensaios laboratoriais realizados na AFA utilizou-se uma maquina servo-hidraulica
MTS 810, na qual a sequéncia de valores de for¢a aplicada iniciou-se a 0 kN, com in-

crementos de 2 kN, até se atingir o valor de 10 kN.
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3.2.3 Resultados

Os resultados de extensao em funcao da forca aplicada, calculados de acordo com
a seccao 3.2.1 e monitorizados pelos trés sensores, encontram-se apresentados na fi-
gura 27 (a). Nafigura 27 (b), é apresentado o desvio percentual de cada extensémetro

em relagdo ao valor calculado analiticamente.
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(@) (b)

Figura 27: (a) Resultados de extensdo em funcéo da carga aplicada; (b) Desvio entre

os valores obtidos e os valores teoricos

Na figura 27 (a), pode observar-se um comportamento linear com declive positivo
nos valores de extensdo medidos por todos os sensores, sendo visivel que o extensé-
metro DT3757-5, instalado segundo o procedimento descrito na secg¢ao 3.1, apresenta
resultados mais préximos dos valores tedricos. Na figura 27 (b), observa-se que o re-
ferido sensor apresenta um desvio percentual nao superior a 5% relativamente ao valor
tedrico, enquanto os restantes sensores apresentam desvios de 10% a 20%.

Desta forma, o célculo do Médulo de Elasticidade E para as medi¢des efetuadas
com os diferentes sensores permite uma comparagao adicional com o valor teérico,

sendo apresentada na tabela 3.

Tabela 3: Calculo do Médulo de Elasticidade com base nas medicées dos sensores
DTD 3757-5 DTD 2864-1 HMB 1-LY-6/350 Tedrico
E (GPa) 71.432 86.207 82.988 73.1
Desvio (%) 2.28 17.93 13.53 -

O reduzido valor do desvio indica que os valores de extensao obtidos se aproximam
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dos valores teoricos, permitindo concluir que o extensémetro DT3757-5 executa uma

correta monitorizacdo da extensao do material e que a colagem foi bem sucedida.

3.3 Colagem de extens6metros na aeronave Epsilon TB-30

A colagem dos sensores em ambiente laboratorial e os ensaios de extensometria
permitiram uma validacao do sistema a ser instalado na aeronave. Na presente sec-
céao, é descrito em detalhe o procedimento de instalagcao de cinco extensémetros com
o P/N DT 3757-5 nas localizagdes criticas de uma aeronave Epsilon TB-30, tendo sido
executado na Esquadra de Manutencao da Base Aérea n® 1, em Sintra. A distribuigao
dos extensdémetros incluiu quatro localizagbes criticas na longarina principal (denomi-
nadas S1001, S1002, S1003 e S1004) e uma na travessa do quadro n® 2 (denominada
S1005), tal como apresentado nas figuras 28 (a) e (b). Deste modo, atribuiu-se uma

numeracao aos extensometros de acordo com a figura 28 (b) .

Ext. 4 s 1001 Ext.3 51003
V. S
7\ J
—
\ Ext. 2
\-}C s 1004
(a) (b)

Figura 28: Localizacdes criticas (a) na longarina e (b) na travessa do quadro n® 2 [8]

3.3.1 Material

Adicionalmente ao material apresentado em 3.1.1, é necesséaria uma aeronave Ep-
silon TB-30 disponivel, bem como o routing no interior da aeronave entre os extensoé-
metros e o0 DAU efetuado. Dada a complexidade de instalagdo dos extensémetros nas
localizagdes referidas, sdo também necessarios gabaritos para auxiliar a posicionar e

orientar 0s mesmos.
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3.3.2 Descricao do procedimento

O procedimento de colagem de extensometros na aeronave apresenta algumas
diferencas em determinados pontos relativamente ao procedimento em ambiente la-
boratorial. Dada a extensao do mesmo, optou-se por apresentar unicamente as etapas
que ndo constam no procedimento 3.1.2 e as que sofreram algumas alteracdes. A se-
melhanc¢a do procedimento 3.1.2, ndo sé sdo apresentados os valores de null offset
monitorizados, como também sao apresentadas figuras ilustrativas da colagem dos
extensémetros na aeronave.

Assim, ap6s a montagem inicial a e verificagcao visual do sistema, registaram-se os
valores de null offset apresentados na tabela 4, encontrando-se na gama expectavel.
Procedeu-se a remocgéao de tinta da estrutura da aeronave que foi efetuada como des-
crito no procedimento em laboratério. A superficie da aeronave, depois de realizada a

remogao de tinta, encontra-se apresentada na figura 29.

Tabela 4: Leitura inicial de null offset

Ext. n® | Valor de null offset
1 32
2 23
3 39
4 14
5 35 Figura 29: Superficie de montagem

Alternativamente a marcag¢ao da posicao do extensémetro referida no ponto 3c,
recorreu-se ao desenvolvimento de gabaritos para posicionar corretamente os exten-
sémetros durante a colagem. Os gabaritos foram desenvolvidos de modo a que exista
um adequado encaixe dos sensores nas diferentes localizagdes.

Seguidamente, misturou-se as partes A e B do adesivo nas proporcoes referidas
no ponto 4a da seccao 3.1.2 e a aplicagdo do mesmo nas superficies do extensdometro

e da estrutura da aeronave, como se pode observar nas figuras 30 (a) e (b).
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Figura 30: Aplicacdo do adesivo na superficie (a) da aeronave e (b) do extensémetro

Apoés a aplicagdo de uma camada fina e uniforme de adesivo nas superficies do
extensdmetro e da aeronave referida no ponto 4b da secgéo 3.1.2, efetuou-se a fixagéo
dos cabos do extensémetro na superficie de montagem a cerca de 10mm de distancia
do mesmo, com recurso a fita adesiva industrial. Nesta fase, o routing a cablagem
estava finalizado.

Segundo o ponto 4c da seccao 3.1.2, colocou-se o extensémetro na posicao defi-
nida, a partir da qual é aplicada pressdo manual ligeira de acordo com a figura 31 (a).
De seguida, os pontos 4d e 4e da seccdo 3.1.2 preveem a utilizagdo de elementos de
fixacdo adicionais e a aplicagdo de um aperto mecanico, tal como ilustrado na figura
31 (b).

Figura 31: Aplicagao de (a) pressao manual ligeira no extensometro e (b) de um aperto

mecanico com auxilio de um gabarito

Adicionalmente, sao realizadas leituras de null offset durante um periodo de 15
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minutos, em que a forga exercida é incrementada de 5 em 5 minutos. Os valores lidos
sao apresentados na tabela 5, ndo devendo exceder 80mV face a leitura realizada
antes da instalagdo. Deste modo, para cada extensdmetro sdo estabelecidos valores
minimo e maximo, de acordo com os valores medidos antes da instalacdo que se

encontram na tabela 4.

Tabela 5: Leitura de null offset nos instantes ¢t =0,t =5,t =10e ¢ = 15 min

Ext. n® | Valor minimo | t = Omin | t = 5min | t = 10min | t = 15min | Valor maximo
1 —48 61 71 85 97 112
2 —57 55 71 90 98 103
3 —41 85 105 118 139 119
4 —66 58 70 92 114 94
) —45 66 71 86 93 115

Efetuou-se o periodo de cura e remogao de equipamentos acessoérios segundo

0s pontos 4g, 4h e 4i da sec¢ao 3.1.2. Terminado o periodo de cura do adesivo,

efetuaram-se novas leituras de null offset, apresentadas na tabela 6.

Tabela 6: Leitura de null offset apds a cura do adesivo

Ext. n® | Valor minimo | Valor de null offset | Valor maximo
1 —68 100 132
2 =77 104 123
3 —61 141 139
4 —86 115 114
) —65 95 135

Iniciou-se a fase de selagem e acabamento com a limpeza das superficies expostas
do extensémetro, a preparacao do selante e a aplicacdo do mesmo, de acordo com 0s
pontos 6a, 6b e 6¢ da seccdo 3.1.2. Assim, depois de realizada a cura mencionada no
ponto 6d, procedeu-se a remocado da fita adesiva que fixa os cabos e a limpeza dos
residuos da fita adesiva com o auxilio de uma gaze de limpeza humedecida em agua.

Seguidamente, aplicou-se pintura e primario de acordo com as especificacées da
aeronave, sendo excluidas as superficies do extensémetro. Finalmente, registaram-se

os valores de null offset nos varios extensémetros, sendo apresentados na tabela 7.
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Tabela 7: Leitura de null offset ap6s a selagem

Ext. n® | Valor minimo | Valor de null offset | Valor maximo
1 —68 105 132
2 =77 114 123
3 —61 300 139
4 —86 102 114
) —65 85 135

Como se pode observar na tabela 7, o extensémetro n® 3 apresenta um valor de
null offset igual a 300mV que se encontra fora da gama expectavel. Assim, os valo-
res obtidos por este sensor serdo considerados invalidos e ndo serdo utilizados para
calculos futuros. Este facto ndo invalida a instrumentagéo realizada, pois os restantes

quatro apresentam valores aceitaveis.

3.4 \Verificacao do sinal de saida dos sensores

Apés a instalacao dos cinco extensémetros na aeronave, é necessario definir os
valores de tenséo elétrica/offset correspondentes aos valores de extensao de refe-
réncia. A definicdo destes valores é executada no hangar com o motor da aeronave

desligado em dois cenarios de interesse:

» O cenario 1 consistiu na verificagdo dos offsets dos extensbmetros com a aero-
nave elevada em suportes, com a asa direita sem apoios no solo, apenas encas-

trada na fuselagem e sem combustivel.

» O cenario 2 consistiu na verificagao dos offsets dos extensometros com a aero-

nave na sua condicdo normal e com combustivel nas asas.

Consideraram-se aceitaveis, os valores de offset em que uma variacao de +=100mV
ndo exceda o range de medida do extensdmetro [32], que no caso dos extensémetros
DT 3757-5 é de —300mV a 300mV [33]. Os valores de offset lidos para os dois cenarios

descritos encontram-se apresentados na tabela 8.
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Tabela 8: Valores de offset lidos para os dois cenarios

Ext. n? | Offset Cenéario 1 | £100mV | Offset Cenario 2 | £100mV
1 94 —6a 194 108 8 a 208
2 103 3a203 110 10 a 210
4 109 9 a 209 98 —2a 198
) 70 —30a170 89 —11a 189

Os valores obtidos para os dois cenarios permitem concluir que o range de medida
do extensémetro ndo é ultrapassado, sendo realizada uma validacao dos mesmos no

capitulo 4.2.

3.5 Instalacao do acelerometro

O acelerémetro de forcas equilibradas SA-102MFTB é um modelo desenvolvido
pela Columbia Research Laboratories com um range de medi¢do de fator de carga de
+1G a +£50G unicamente num eixo. E um sensor apropriado para monitorizar acelera-
cdes em aeronaves, dado o regime severo de vibragdes a que estas estao sujeitas.

A instalacdo deste equipamento foi efetuada o mais préximo possivel do CG da
aeronave, como se pode observar na figura 32 (a), a fim de monitorizar o fator de
carga a que esta se encontra sujeita durante a operacao. Para tal, procedeu-se a
manufatura do suporte apresentado na figura 32 (b) utilizando uma liga de aluminio
2024-T351.

Figura 32: (a) Instalagdo do acelerémetro no CG da aeronave; (b) Geometria do su-

porte do acelerémetro
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4 Recolha e tratamento de dados

No presente capitulo, é apresentada, numa primeira fase, a andlise de dados de
voo provenientes da instrumentagdo do sistema MSR efetuada em 2017. Assim, é
descrita a metodologia utilizada para o tratamento de dados recolhidos em voo, da
qual resulta o espetro de carga acumulado relativo a 1000HV de operagéo da frota.

Na segunda seccao do presente capitulo, é apresentada a analise de dados prove-
nientes da instrumentagdo do sistema SHM TB-30, descrita no capitulo 3. E apresen-
tada a metodologia utilizada no tratamento destes dados com o objetivo de se obter
as FT que relacionam o fator de carga no CG da aeronave com as tensées nas locali-
zacoes criticas da mesma. Adicionalmente, é efetuada uma validacao dos resultados

de tensao obtidos para duas das localizacdes criticas da asa.

4.1 Dados MSR 165

A instrumentagdo das aeronaves Epsilon TB-30 com o equipamento MSR 165
em 2017, possibilitou a recolha e gravacao de dados de fator de carga num total de
1161.31HV, desde 6 de junho de 2017 até 21 de maio de 2019, considerando-se ser
representativo do regime de operacao da frota Epsilon TB-30 da FAP.

O tratamento de dados MSR foi realizado recorrendo ao software implementado
em Matlab por Gameiro [7], descrito através do fluxograma apresentado na figura 33.
O referido software recebe dados de voo no formato .csv relativos a data, hora, pres-
séo, temperatura e fator de carga, sendo recolhidos a uma frequéncia de 25Hz. Se-
guidamente, é realizada uma filtragem do espetro e a aplicacao do parametro range.
Posteriormente, s&o definidos os pontos que representam, os picos e vales do espetro
e, finalmente, é aplicado o método level cross counting para a obtengao do espetro de

carga acumulado.

Espetro Filtragem Picos e Level cross
L Range
inicial do espetro Vales countmg

Figura 33: Fluxograma do software implementado por Gameiro [7]
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4.1.1 Espetro inicial

Em primeiro lugar, selecionou-se o segmento do espetro correspondente a fase de
voo efetivo, sendo desprezadas as fases de taxi e procedimentos no solo através da
variagdo da pressao atmosférica. Assim, considerou-se o inicio do voo logo que a
pressao atmosférica apresenta uma variacao de 1.7mbar em relacdo a pressao inicial.
De modo semelhante, considerou-se o final de voo logo que a pressao atmosférica
estabiliza, durante 100s, com uma variagao inferior a 1.7mbar. Este intervalo de tempo
€ considerado para garantir que a aeronave se encontra no solo (pelo facto de nao
haver uma variacao significativa de pressao) e ter a certeza que o instante relativo
ao impacto da aeronave no solo € registado. Nas figuras 34 (a) e (b), € apresentado
um voo tipico monitorizado pelo sistema MSR, sendo possivel observar a azul claro a
variacao da pressao atmosférica ao longo do voo, a azul escuro o espetro de fator de
carga monitorizado e a vermelho os instantes considerados para inicio e fim da fase

de voo efetivo.
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Figura 34: (a) Espetro inicial (b) Espetro selecionado para analise

Ainda nesta fase, averiguou-se se o equipamento MSR foi ligado ou desligado du-
rante 0 voo através da verificagdo da presséao inicial e final (ndo devendo esta ser
inferior a 990mbar), desprezando-se os referidos voos. O output desta fase é uma
folha de calculo em que, na primeira coluna, é apresentado o tempo em segundos e,

na segunda coluna, o respetivo valor do fator de carga para cada instante.
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4.1.2 Filtragem do espetro

O segundo passo consiste na aplicacao de um filtro passa-baixo de nono grau com
uma frequéncia de corte de 5H z, permitindo remover as oscilacdes de fator de carga
com uma frequéncia inferior a este valor. Selecionando aleatoriamente um segmento

temporal de um voo, é possivel observar na figura 35 a aplicacao deste filtro.

Espetro inicial
Espetro filtrado

Fator de carga

0.9
2990 2995 3000 3005

Tempo (segundos)

Figura 35: Aplicacéo do filtro passa-baixo com uma frequéncia de corte de 5Hz

4.1.3 Filtro Range

Posteriormente, definiu-se o parametro range. Este parametro é frequentemente
utilizado em analises de fadiga, pelo facto de permitir a remocéo de ciclos com ampli-
tudes reduzidas e desprezaveis para efeitos de fadiga. Assim, removeram-se pontos
que se encontram a uma distancia menor ou igual a metade do valor do range, condi-
cao apresentada na expressao 41. Para o presente estudo, atribuiram-se valores de

range iguais a 0.1, 0.2, 0.3 e 0.4.

range

— N,
2

<

N (41)

Zi+1

1

A aplicacao deste parametro € ilustrada no caso geral na figura 36 (a), na qual se
pode observar que dois pontos foram eliminados pelo facto de verificarem a condicéo
41, convertendo o sinal representado a preto no sinal representado com tracgo inter-
rompido verde. Na figura 36 (b), é apresentado o segmento temporal de um voo com

um valor de range igual a 0.1.
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Espetro inicial
Espetro filtrado
Aplicacdo filtro Range

IRangefz

Fator de carga

2990 2995 3000 3005
Tempo (segundos)

(a) (b)

Figura 36: (a) llustracao do filtro range [7]; (b) Aplicagdo do parametro range = 0.1

4.1.4 Picos e vales

Apés a aplicacao do parametro range, segue-se a determinacao dos picos e vales
do espetro. Este processo é efetuado com base na analise do sinal da variacao entre
trés pontos consecutivos, ou seja, no declive dos dois segmentos de reta que unem os
trés pontos. Segundo Gameiro [7], considerando trés pontos aleatérios de um espetro,

existem trés situacdes expectaveis, sendo ilustradas na figura 37.

Situacio 1 Situacio 2 Situacdo 3

Declive 2 Declive 2

Figura 37: Situagdes expectaveis num espetro [7]

Na situagéo 1, o sinal da variagao entre os dois primeiros pontos e os dois ultimos
pontos mantém-se, ou seja, o declive é sempre positivo ou sempre negativo. Neste
caso, nao é registado nenhum pico nem nenhum vale e realiza-se a corre¢ao ilustrada
com o traco interrompido verde, passando a existir apenas um segmento de reta.

Na situacao 2, uma das variacdes € nula e sé um segmento de reta apresenta um

declive ndo nulo, sendo realizada uma correcao do espetro semelhante a situagéo 1.
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Na situacado 3, as variagoes de fator de carga tém sinal oposto, formando um pico
ou um vale. Neste caso, ndo é realizada nenhuma corre¢do, dado que o algoritmo
automaticamente assume a existéncia de um extremo.

Seguidamente, removeram-se 0s pontos que apresentam uma variagao entre pico
e vale menor que o range previamente definido, de acordo com a expressao 42.

N

Zi4+1

_Nz

< range (42)

12

Apés esta remocéo, calcularam-se novos valores de declive entre pontos do espe-
tro e desprezaram-se todos 0s pontos que apresentam um declive anterior e posterior
com o mesmo sinal. A definicdo dos picos e vales do espetro para o segmento tempo-

ral estudado € ilustrada na figura 38.

\‘ Espetra inicial
— Espetro filtrado
Aplicagaa fitro Range | -

1.4 &
I‘ ——Picos & Vales
f

Fator de carga
o
—
—sa=

09 L L L
2990 2995 3000 3005

Tempo (segundos)

Figura 38: Definicdo dos picos e vales do espetro

4.1.5 Level cross counting

A contagem de ocorréncias no espetro foi efetuada com recurso ao método /evel
cross counting, descrito em 2.6. Para tal, utilizaram-se, como patamares de referéncia,
os valores de fator de carga do espetro de referéncia considerado pelo fabricante nos
ensaios realizados a escala real [2]. O resultado da contagem de ciclos proveniente
deste método é o espetro de carga acumulado, um grafico em que sao apresentados
0 numero de ocorréncias para cada nivel de fator de carga.

Dado que o espetro de carga estudado diz respeito a 1161 HV, para que este possa
ser diretamente comparado com o espetro de carga de referéncia, é necessario aplicar

um fator de correcao temporal ao numero de ocorréncias registadas para cada nivel
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de fator de carga. Este fator de correcao é calculado através da expresséao 43.

Desta forma, o numero de ocorréncias registadas para cada fator de carga é mul-
tiplicado pelo fator de correcdo. Efetuando o referido procedimento para valores do
parametro range igual a 0.1,0.2,0.3 e 0.4, obtiveram-se os espetros de carga apresen-

tados na figura 39.

ange=0.1
ange=0.2 |
ange=0.3
ange=0.4

1000HV
Fator = a3ty = 086 (43)

Fator de carga

10° 10! 10? 10% 10* 10°
Numero de ocorréncias acumuladas

Figura 39: Influéncia do parametro range

4.1.6 Selecao do parametro range

No ambito da comparacao de severidade entre o regime de operacéo da FAP e o de
referéncia do fabricante, surgiu a necessidade de selecionar um valor para o parametro
range, que, consequentemente, permite a selecdo de um dos espetros acumulados
apresentados na figura 39.

A contabilizagdo de ciclos utilizando o método level cross counting funciona de
forma semelhante a um contador de G’s analégico (G meter), sendo contabilizada
uma ocorréncia sempre que um determinado nivel de fator de carga € cruzado. Uma
vez que o método da figura 33 pretende obter os mesmos resultados que um contador
de G’s analégico, foi instalado um sistema MSR junto de um contador analégico na
aeronave Dassault Dornier Alpha Jet da FAP, como se pode observar na figura 40 (a).

Assim, trataram-se os dados recolhidos em voo pelo sistema MSR nesta aero-
nave, com recurso a metodologia apresentada no presente capitulo. Simultaneamente,
extrairam-se dados do contador de G’s para 0 mesmo voo, permitindo uma compara-
¢ao entre o numero de ocorréncias contabilizadas pelos dois métodos. Esta compara-
¢ao é ilustrada na figura 40 (b) para uma missao de 1.5HV, em que foram recolhidos

dados a uma frequéncia de 1Hz.
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G meter
Range=0.1|
Range=0.2
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NUumero de ocorréncias acumuladas

(@) (b)

Figura 40: (a) Contador de G'’s analdgico e sistema MSR na aeronave Alpha Jet; (b)

Espetro de carga acumulado para um voo da aeronave Alpha Jet da FAP

A comparacao ilustrada na figura 40 (b) permite concluir que o espetro de carga
para um range de 0.1 € o que mais se aproxima dos resultados do contador de G’s,

utilizando-se o referido valor no presente estudo.

4.1.7 Espetro de carga acumulado

A aplicagdo de um range igual a 0.1 resulta num maior nimero de ocorréncias
acumuladas em todos os patamares, pelo facto deste definir um maior numero de
pontos no espetro. Assim, € possivel comparar o espetro de carga acumulado da FAP

com o espetro de referéncia considerado pelo fabricante através da figura 41.

Fabricante
——FAP Range=0.1]

Fator de carga

10° 10° 107 10° 10* 10
Numero de ocorréncias acumuladas

Figura 41: Espetros de carga FAP (range igual a 0.1) e fabricante para 1000HV

Adicionalmente, observa-se que existe uma gama de valores de fator de carga,
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para o qual a FAP regista um maior numero de ocorréncias relativamente aos resulta-
dos provenientes do fabricante e uma gama de valores em que ocorre exatamente o
contrario. Deste modo, apenas com os resultados obtidos através do level cross coun-
ting, ndo é possivel concluir se a operagéo da frota Epsilon TB-30 na FAP é ou néo
mais severa que a considerada pelo fabricante. Por conseguinte, torna-se necessario
efetuar um estudo complementar de calculo de dano acumulado e de propagacao de

fissuras.

4.2 Dados SHM TB-30

Ap6és a instrumentacao da aeronave descrita no capitulo 3, procedeu-se a recolha e
andlise de dados provenientes do sistema SHM TB-30. Primeiramente, sdo apresenta-
dos dados obtidos com a aeronave no solo e posteriormente dados monitorizados em
voo. Finalmente, é realizada uma validacao dos resultados de tensao obtidos através
de uma comparacado com modelos teoricos.

Os sensores instalados permitem monitorizar extensao nas localizagdes criticas e
aceleracao no CG da aeronave, enviando os dados para o DAU através das ligacoes
fisicas que foram estabelecidas com o routing mencionado no capitulo 3. Por sua
vez, o0 DAU armazena dados provenientes dos extensometros e do acelerometro em
counts, sendo que cada pacote de dados lido a partir dos sensores tem capacidade
para 65535 counts.

Para que sejam lidos valores nas grandezas fisicas pretendidas e segundo informa-
cao fornecida pela Direcdo de Engenharia e Programas, aplicaram-se as expressdes
44 e 45 de acordo com as especificagdes do extensdémetro [33] e do acelerémetro
[34], nas quais V._y € o0 valor de tensao elétrica para uma extensao nula (tabela 8),
relacionando counts com extensao e fator de carga, respetivamente.

(0.6 x €t (0.3 — V._,) N, = 14.016 x 224"

05535 , (44) 65535
102.5 x 106

—~3.996  (45)

jie =

4.2.1 Dados no solo

A andlise dos dados obtidos com a aeronave no solo permite uma validagdo do
sistema antes de serem recolhidos dados em voo. Segundo a Lei de Hooke, no

regime elastico a tensdo depende linearmente da extensdo num material. Assim,
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multiplicaram-se dados de extensdo pelo médulo de Young £ = 73.1GPa de uma
liga de aluminio 2024-T351, a fim de se obter os valores de tenséo existentes nas
localizagoes criticas.

Os resultados da andlise de dados recolhidos no solo para o extensémetro 1, insta-
lado na localizagao S1002, ilustrada na figura 28, em que foi aplicado o valor do offset
do cenario 1, apresentado na tabela 8, correspondem a um fator de carga unitario
(N, = 1) e a uma tensdo nula na localizagao critica (¢ = 0M Pa). Estes valores es-
tdo de acordo com o epectavel para a condicao de aeronave no solo, permitindo uma

validagao dos resultados provenientes do DAU.

4.2.2 Dados de voo

O principal objetivo da instrumentagdo descrita no capitulo 3 é a recolha e ar-
mazenamento de dados de voo. Apoés a realizagdo de alguns voos com o sistema
SHM TB-30 instalado na aeronave, a recolher dados com uma frequéncia de 512H z,
procedeu-se a analise dos mesmos.

A sensibilidade do acelerémetro instalado no CG da aeronave permite a detecao
de vibragbes causadas pelo funcionamento de diversos componentes da aeronave,
nomeadamente componentes do motor. Para se obter uma sequéncia de pontos que
retratem verdadeiramente a variacdo temporal do fator de carga imposta pelo piloto da
aeronave durante um voo, é necessario filtrar as referidas vibragdes. Para tal, optou-se
por aplicar um filtro passa-baixo com uma frequéncia de corte inferior as frequéncias
detetadas pelo sistema para os varios componentes da aeronave.

Com o objetivo de perceber qual o valor de frequéncia de corte mais adequado
a ser aplicado ao espetro proveniente do sistema SHM TB-30, realizou-se uma ana-
lise do sinal no dominio da frequéncia através da capacidade do software Matlab de
calcular a Transformada de Fourier (FFT) de um espetro no dominio do tempo. Sele-
cionando um segmento de sinal periddico de 100s, em que a aeronave se encontra no
solo com o motor em funcionamento, observou-se que as oscilagdes de fator de carga
captadas pelo acelerémetro sao de aproximadamente +0.3 em torno de N, = 1.

Convertendo o sinal no dominio do tempo para o dominio da frequéncia, utilizando
a FFT, obtiveram-se os resultados apresentados na figura 42, na qual sdo também

indicados os valores tipicos de frequéncia [35] do motor da aeronave.
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Figura 42: Fator de carga no dominio da frequéncia com a aeronave no solo

Pretende-se analisar o sinal produzido pela variagdo temporal do fator de carga
imposta pelo piloto da aeronave, desprezando-se todas as frequéncias indicadas a
trago interrompido na figura 42. Para tal, selecionou-se uma frequéncia de corte igual
a bH z, valor de frequéncia inferior aos indicados a trago interrompido na figura 42.

O resultado da aplicacao do filtro passa-baixo de 22 ordem com a frequéncia de
corte indicada é apresentado nas figuras 43 (a) e (b), na qual se pode observar a
azul o espetro original (extraido do DAU) e a laranja o espetro filtrado, sendo possivel
observar que as oscilagdes provocadas pelo funcionamento de diversos componen-
tes na aeronave sao significativamente atenuadas. Na figura 43 (b), é efetuada uma

ampliacao do segmento limitado a traco interrompido na figura 43 (a).

Espetro original
Espetro filtrado ak

Espetro original
Espetro filtrado |

Fator de carga
Fator de carga

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 1955 1960 1965 1970 1975 1980 1985 1980 1995 2000
Tempo (segundos) Tempo (segundos)

(@) (b)

Figura 43: (a) Espetros de fator de carga original e filtrado; (b) Ampliacao dos espetros

Apés a obtencao dos valores de fator de carga do CG representativos da operacao
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da aeronave, procedeu-se a obtencao das FT que relacionam o fator de carga no
CG da aeronave com as tensdes nas localizagdes criticas da aeronave e a posterior
comparacgao com as FT obtidas por Silva [3].

Na figura 44 (a), é apresentada a evolugdo temporal do fator de carga no CG da
aeronave e a tensao na localizagao critica S1002 (na qual esta colocado o extenso-
metro n1) ao longo de um voo. Através da figura 44 (b), em que é apresentada uma
ampliacdo do segmento limitado a traco interrompido na figura 44 (a), observa-se um

aumento da tensdo na localizagao critica quando ha um aumento do fator de carga no
CG.
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Figura 44: Fator de carga no CG e tensao na localizagdo 51002

Nas figuras 45 (a), (b), (c) e (d) € possivel observar a relagéo linear entre o fator de
carga no CG e as tensdes nas localizagdes 51002, S1004, S1001 e S1005 que permitiu

a definicao das FT apresentadas nas expressodes 46 a 49.

051002 — 2498NZ —1 (46) 051004 — 2].].5Nz + 2.68 (48)

051001 — _21‘55NZ —4.65 (47) 051005 — 3818NZ + 4.81 (49)
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Figura 45: FT para as localizacbes 51002 (a), S1004 (b), S1001 (c) e S1005 (d)

Apés a obtencao das FT, realizou-se uma comparacado das mesmas com as fun-

cOes transferéncia obtidas por Silva [3] em 2003, através da figura 46. Esta instrumen-

tacdo compreendeu apenas a instalacao de extensdmetros em duas das localizagdes

utilizadas no sistema SHM TB-30: S1002 e S1005.
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Figura 46: FT obtidas com o sistema SHM TB-30 e na instrumentacao de Silva [3]
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Na figura 46, pode observar-se, em primeiro lugar, que as fung¢des transferéncia
para as localizagdes 51002, S1004 e S1005 apresentam um declive positivo, pelo facto
das respetivas localiza¢des (travessa do quadro n® 2 e aba inferior da longarina) es-
tarem sujeitas a tragcdo, havendo um aumento da tensdo com o aumento do fator de
carga a que a aeronave esta sujeita. Por outro lado, a localizagao S1001, referente a
aba superior da longarina, esta sujeita a compressao, apresentando um declive nega-
tivo que gera valores negativos de tensdo com o aumento do fator de carga.

Em segundo lugar, relativamente a localizagdo S1005, relativa ao quadron® 2, a FT
obtida por Silva apresenta um declive inferior a obtida no ambito da presente instru-
mentagao. O contrario ocorre na localizacao S1002, em que a FT de Silva apresenta
um declive superior. Aplicando as referidas fungdes transferéncia @ gama de valores
de fator de carga estudada, é possivel analisar as diferencas existentes nos valores de
tensdo. Assim, na figura 47, sdo apresentadas as diferencas percentuais dos valores
de tensao calculados para as localizacbes S1002 e S1005, entre as FT obtidas no SHM

e as de Silva [3].
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Figura 47: Diferenca percentual das tensdes nas localizagdes S1002 e S1005 entre as

obtidas com o SHM e as de Silva

Verifica-se, para a localizagao S1002, uma diminui¢do entre 18% a 30% das tensdes
locais provenientes da presente instrumentagdo comparativamente a instrumentacéo
de Silva. Para a localizagédo 51005, observa-se uma diminuigéo de 8% para N, = —0.5
e, para a restante gama de fatores de carga, um aumento da tensao entre 6% e 37%
em relacdo a instrumentacao de Silva.

As diferengas observadas nas fungdes transferéncia entre as duas instrumenta-
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¢bes podem ser devidas ao facto de:

» Os extensémetros utilizados nao serem iguais nas suas especificacoes, levando

a discrepéancias nas medigdes realizadas;

A instalacdo dos extensdémetros nao ter sido conduzida de igual forma, sendo
desconhecido o procedimento de colagem utilizado. Adicionalmente, na instru-
mentacao de Silva, ndo se realizaram ensaios laboratoriais, a fim de se analisar

a exatidao de medicao dos sensores utilizados;

* A recolha de dados em voo realizou-se com um registo periddico a cada 30s.
Assim, a aquisicdo de dados, efetuada a uma frequéncia de 0.03H z, permite
que sejam desprezadas ocorréncias pertinentes para a obtencédo das funcoes

transferéncia.

4.2.3 Validacao de resultados de tensao

Com o objetivo de validar os resultados de tensao obtidos através das FT para as
diferentes localizacdes, realizou-se uma comparacao dos mesmos com valores ted-
ricos calculados analiticamente. Para tal, estudou-se 0 caso em que a aeronave se
encontra em voo de nivel, no qual é sujeita a um fator de carga unitario. Partiu-se
do pressuposto que as forgas verticais aplicadas na aeronave em voo de nivel sdo as
representadas na figura 48, na qual se pode observar a sustentacdo gerada pela asa
(L) que é aplicada no centro aerodindmico da mesma, a sustentagdo gerada pelo
estabilizador horizontal (L;), aplicada no centro aerodinamico do mesmo, e 0 peso da
aeronave W, que atua no CG da mesma. As distancias do centro aerodindmico da
asa e do centro aerodinamico do estabilizador horizontal até ao CG da aeronave séo,

respetivamente, l.,, = 58mm € l., = 4464mm [36].

Figura 48: Forgas verticais na aeronave em voo de nivel e distancias l.,, € I
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A validacéo dos valores de tens&o obtidos é realizada, utilizando as tensdes obtidas
a partir dos extensémetros 1 (instalado na localizagédo 51002) e 4 (instalado na loca-
lizacdo S1001). As referidas localizacées foram selecionadas pelo facto de estarem
situadas a mesma distancia da fuselagem da aeronave, tal como se pode observar na
figura 28 (a) do capitulo 3.

Para o calculo da tensdo nas duas localizacdes referidas, assumiu-se, em primeiro
lugar, que a asa esta sujeita a uma distribuicdo semi eliptica de sustentacdo L(z) ilus-

trada na figura 49 e descrita pela expresséao 50.

Figura 49: Sustentacdo na asa L(x)

Numa viga, segundo Beer e Johnston [37], o esforgo transverso V(z) é dado pela

integraca@o da fungéo que descreve a carga aplicada, de acordo com a equagéo 51.

V(:c):/bw dx_/bwLO,M— o — o

— Lo (203 arcsm —|— 2w4/b2 —

4bw

Segundo os mesmos autores [37], 0 momento fletor M (z) é dado pela integracéo

da fungéo que descreve o esforgo transverso V(x), dada pela expressao 52.

bw
M(x) = / V(z)dx =
Lo(6b2 zarcsin (%) —2(02 — 215 + 662\ /b2 — 22 — 3b% )

12b,,

(52)

Para se obter o valor de sustentacdo na raiz das asas L, apresentado na figura 49,
procedeu-se ao equilibrio de forgas verticais aplicadas na aeronave e ao equilibrio de

momentos em torno do CG da aeronave para voo de nivel (fator de carga N, = 1). As

57



forcas de sustentacao no estabilizador horizontal e na asa sdo dadas respetivamente

pelas expressdes 53 e 54.

1 1
Ly = EpCLtSt‘/;Q (53) Ly = §PCLwaVe2 (54)
O equilibrio de forgas verticais na aeronave e o equilibrio de momentos em torno

do CG da aeronave é descrito pelo sistema de equacoes 55.

Wa - Lw + Lt (55)

Lw X lcgw — Lt X lcgt =0

Sabendo que a aeronave tem uma massa aproximada de m = 1250 kg e substi-
tuindo as expressdes 53 e 54 no sistema de equagdes 55, obtiveram-se valores de
forca de sustentacdo gerada pela asa e pelo estabilizador horizontal de L., = 12105N
e L, = 157N, respetivamente. Posteriormente, calculou-se o valor da sustentagdo na
raiz da asa L, através da expressao 56, igualando o valor da sustentacao total gerada
na asa (que é traduzido pelo integral de L(z) ao longo da envergadura asa) ao valor

de L,, calculado anteriormente.

ba
2% / L(z)dz = Ly = Ly — 2527N (56)
0

ApGs a obtencado do valor de Ly = 2527N e, sabendo que a distancia a que as
localizagdes em estudo (51002 e S1001) se encontram da ligacdo asa-fuselagem é
x = 0.243m, calculou-se o momento fletor existente na secgéo transversal das referidas
localizagdes. Para tal, substituiram-se na expressado 52 os valores L, = 2527N, x =
0.243m e b,, = 3.050m, obtendo-se um valor de M (z = 0.243m) = 6438 N.m.

Segundo Megson [38], a aplicagdo de um momento fletor M numa viga encastrada
numa das suas extremidades provoca uma tensdo axial nas diversas secg¢des trans-
versais da mesma. Adicionalmente, a tensédo axial gerada num determinado ponto de
uma determinada seccao transversal € diretamente proporcional a distancia y entre
o0 mesmo e a linha neutra (LN) da seccao transversal (conjunto de pontos da secgao
transversal em que a tenséo axial é nula), apresentada na figura 50.

A tensdo axial gerada é descrita pela expressdo 57, na qual I = 2.56 x 10"mm?*

€ 0 segundo momento de area da seccgao transversal apresentada na figura 50 e
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y = £0.110m é a distancia vertical da LN até a posicao onde foram instalados os

extensémetros.

=
X

(57)

~

A tensao axial nas duas localizagdes é calculada para os valores de y = +0.110m,
obtendo-se og1002 = —27.6M Pa € os1001 = 27.6M Pa. De notar que o facto da secgéo
transversal ser simétrica implica que a LN se situe exatamente no centro da mesma.
Assim, no conjunto de pontos localizados acima da LN existe compresséo (valores
negativos de tensao) e no conjunto de pontos localizados abaixo da LN existe tracdo
(valores positivos de tensao).

A comparacéao dos resultados obtidos analiticamente com os provenientes da ins-

talacdo do sistema SHM TB-30 é apresentada na figura 51.

26.2 MPa
51001 27.6 MPa Tedrico
SHM TB-30
y
N e IS
y
23.9 MPa
Q ;.51002 27.6 MPa
Figura 50: Secc¢ao transversal Figura 51: Comparacéo de resultados

As tensdes nas localizacées S1002 e S1001 apresentam valores de erro relativo
iguais a 13% e 5% respetivamente. A magnitude destes valores percentuais indica
que, do ponto de vista das tensdes locais, os dados recolhidos a partir da instrumenta-
cao realizada no ambito do projeto SHM TB-30 e o posterior tratamento dos mesmos
apresentam resultados coerentes com o estudo tedrico realizado. Adicionalmente,
possibilitam o conhecimento da distribuicdo de tensdes nas localizag6es criticas da

aeronave.
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5 Projeto do provete representativo da localizacao cri-
tica

O presente capitulo é relativo ao projeto do provete representativo da localizacao
critica da asa da aeronave Epsilon TB-30, considerada pelo fabricante Daher. Esta
zona é delimitada pelas primeira e segunda nervuras da longarina principal da asa,
encontrando-se ilustrada na figura 52(a). Este provete foi projetado para o estudo da
propagacao de fissuras, permitindo comparar a severidade dos regimes de operacao.

Neste capitulo, € apresentada a metodologia para a representacdo da localiza-
cao critica. Numa primeira fase, modelou-se o componente, explicitando-se os as-
petos a ter em conta para se obter uma representacao fidedigna da localizagao real.
Realizaram-se sucessivas simulagdes com o MEF e uma andlise de convergéncia de
tensdes locais no provete. De seguida, validaram-se os resultados obtidos com o MEF
através de casos de estudo apresentados na bibliografia.

Posteriormente, estudou-se a influéncia dos elementos de ligacao e da skin nas
tensdes locais do provete. Para tal, recorreu-se a capacidade do software de realizar
simulacdées de MEF com contacto entre superficies e com ligagdes rebitadas. Por fim,

introduziu-se um entalhe para garantir que a fissura propaga a partir do local desejado.

5.1 Modelacao geométrica

Dada a auséncia de normas para a modelag¢ao de provetes com as caracteristicas
desta estrutura, optou-se por modelar esta localizacao critica a escala real, com base

nos desenhos técnicos da aeronave [39] e apresentados na figura 52(b).

Eixo da aeronave
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Figura 52: (a) Localizagéao critica; (b) Desenhos técnicos do fabricante Daher [39]
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A modelagao da estrutura foi realizada com recurso ao software Siemens NX 12.0
que tem capacidade para modelagdo geométrica e realizacao de simulagdes utilizando
o MEF. A longarina apresenta inumeros furos, destinados a colocacao de rebites, que
sd0 a a causa da concentracdo de tensdes e potenciam o aparecimento de fissuras
no componente. Desta forma, os referidos furos foram incluidos no provete, sendo
modelados de acordo com as suas dimensodes e localizagdo na longarina.

Segundo os testes realizados a escala real no CEAT, o aparecimento de fissuras
nesta localizacdo critica deu-se no quinto furo a partir da primeira nervura da longarina
principal, no lado do bordo de fuga da asa. Deste modo, durante a modelacédo do
provete, inseriu-se um entalhe de canto com a forma de um quarto de circulo na base
do mesmo com objetivo de for¢ar a propagacao da fissura na localizagéo pretendida.

A seccdo transversal da longarina apresenta a forma de uma viga em |. Segundo
o fabricante, as fissuras e respetiva propagacdao encontram-se nas abas inferiores
da longarina. Assim, inicialmente modelou-se a base da secgéo de teste com furos
nas localizagdes correspondentes as posigdes dos rebites. Seguidamente, arbitrou-se
uma altura de 13mm para a alma da estrutura, valor igual a largura da alma na seccao
do provete onde se situa o quinto furo.

As dimensbes para as extremidades do provete foram selecionadas de modo a
evitar concentragao de tensdes nas mesmas. Assim, estas apresentam raios de cur-
vatura elevados, bem como a espessura e furos compativeis com as amarras da ma-
quina servo-hidraulica INSTROM 8502 a utilizar nos ensaios de fadiga. Desta forma,

a configuracao do provete é a apresentada na figura 53.

Figura 53: Provete com a modelagdo das extremidades e da alma

5.2 Aplicacao do Método dos Elementos Finitos

Com o objetivo de estudar as tensdes presentes no provete aquando da aplica-

cao de uma carga axial, recorreu-se ao MEF através do software Siemens NX 12.0.
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Modelado o componente, gerou-se uma malha e definiram-se condi¢cdes de fronteira
para as simulagdes necessdrias. Para tal, optou-se por utilizar elementos hexaédricos
de 20 nés que, segundo Wang [40], apresentam uma elevada robustez para anélises
estaticas, exigindo também maiores requisitos computacionais.

Selecionado o tipo de elemento e gerada a respetiva malha, o provete adquire
graus de liberdade de translagao e rotacdo. Atribuiram-se as seguintes propriedades
mecanicas: Mddulo de Elasticidade £ = 73.1G Pa e coeficiente de Poisson v = 0.33
correspondentes a uma liga de aluminio 2024-T351 [41].

Como nos ensaios laboratoriais descritos no capitulo 6.3 se colocaram amarras
nas extremidades do provete, em que uma das extremidades € encastrada e na outra
€ aplicada uma carga axial de tragcdo com amplitude variavel, aplicaram-se as refe-
ridas condicdes de fronteira ao provete modelado. Por conseguinte, com o objetivo
de observar a distribuicdo de tensdes num ensaio de tracdo uniaxial, optou-se por
restringir totalmente os graus de liberdade da extremidade fixa e aplicar uma carga
axial estatica a extremidade do provete nas suas superficies de maior area. Adicio-
nalmente, tendo em conta que as amarras fixas as duas extremidades do provete se
encontram alinhadas, optou-se por restringir os nés da extremidade mével para que
esta se mova unicamente no sentido de aplicagcado da forca. O modelo de elementos
finitos do provete, com as respetivas condi¢coes de fronteira, encontra-se ilustrado na
figura 54 (a).

Torna-se pertinente analisar os valores de tensdo nos furos dos rebites. E de es-
perar que a tensdo maxima ocorra nestes locais pois, como referido, promovem a
concentracao de tensdes devido as mudancas bruscas de geometria que apresentam.
Realizando simulagdes com as condigbes de fronteira impostas, concluiu-se que, ao
refinar globalmente a malha do provete, o ponto que apresentava tensdo maxima vari-
ava. Tal acontece pelo facto de todos os furos promoverem a concentracao de tensées
de igual forma, devido ao igual valor do seu didmetro.

Com isto, optou-se por analisar a tensdo apenas no quinto furo a partir da primeira
nervura. Apoés varios refinamentos locais da malha em redor do mesmo, obtiveram-se
valores da tensao local nos lados interior e exterior do respetivo furo. A distribuicao
de tensdes no provete, as localizagdes estudadas nos refinamentos locais da malha e

a analise de convergéncia das tensdes locais encontram-se apresentados nas figuras
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54 (b) e 55.

Zona do encastramento

Zona de aplicagéo da forga
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Figura 54: (a) Modelo de elementos finitos e (b) distribuicao de tensdes no provete
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Figura 55: (a) Lados interior e exterior do furo; (b) Convergéncia da tensao local

Devido a limitagées computacionais e ao facto do valor da tenséo local n&o variar
significativamente, como se pode observar na figura 55(b), optou-se por finalizar a
andlise da convergéncia de malha com aproximadamente 180000 elementos. Desta
forma, observa-se que a tensédo no lado exterior do furo é superior a do lado interior

do mesmo, convergindo para um valor maximo de aproximadamente 58 M Pa.

5.3 Validacao dos resultados do Método dos Elementos Finitos

A validacao de resultados, através da comparagdao com modelos teéricos, permite
obter confianga nos resultados provenientes do MEF implementado no software Sie-
mens NX 12.0. Para tal, compararam-se os resultados obtidos com o MEF com dois
casos de estudo abordados por Peterson [12]. Esta comparacéao foi realizada através
do calculo do desvio percentual entre o fator de concentracao de tensées K obtido

pelo MEF e o calculado com base na referida bibliografia.
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O primeiro caso retrata uma placa sujeita a tragao uniaxial com um furo a uma de-
terminada distancia da aresta lateral. Para efeitos deste estudo, denominou-se esta
situacdo como Caso 1, sendo apresentada na figura 56 (a). O segundo caso, deno-
minado Caso 2, contempla uma placa sujeita a tragéo uniaxial com uma sequéncia de
trés furos formando um triangulo equilatero, ilustrado na figura 56 (b). Em ambas as
situacdes, procedeu-se a comparacao e calculo do desvio percentual do fator de con-
centracao de tensbes K, considerando como valor de referéncia o valor estipulado

por Peterson [12].

OS¢ O

SEYR 1'3'
04 A

SURREAURRE

(a) Caso 1 (b) Caso 2

Figura 56: Casos de estudo abordados por Peterson [12]

E de notar que nenhum dos casos apresentados retrata a situagao real. No entanto,
na auséncia de valores tedricos que melhor se aproximem da situacdo em estudo,
optou-se por validar os resultados obtidos com base nos dois casos apresentados.
No caso 2, em que os furos estdo igualmente distanciados formando um tridngulo
equilatero, optou-se por estudar duas situagdes distintas. Tendo em conta que os
furos existentes no provete formam um tridngulo isésceles e nao equilatero, estudou-
se 0 caso em que estes estariam separados pela maior e menor distancias do triangulo
isbsceles, denominando-se Casos 2 (a) e 2 (b), respetivamente.

Realizando sucessivas simulagdes com o MEF e efetuando os calculos apresenta-
dos em [12] para os lados exterior e interior do furo estudado, obtiveram-se os resul-

tados apresentados nas tabelas 9 e 10.

Tabela 9: Resultados de K+ nas localizacdes B e C do Caso 1 aplicado ao provete
K1 Peterson | K+ MEF | Desvio (%)
Localizacdo B 5.42 5.67 4.74
Localizacdo C 5.34 5.5 6.18
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Tabela 10: Resultados de K+ do Caso 2 (a) e (b) aplicado ao provete
K Peterson | Ky MEF | Desvio (%)
Caso 2 (a) 5.78 5.5 4.98
Caso 2 (b) 6.41 5.5 10.41

O valor dos desvios apresentados é justificado pelo facto da comparacao ter sido
realizada utilizando casos que nao correspondem ao presente caso de estudo. No
entanto, estes sdo uma referéncia que permite avaliar a ordem de grandeza do valor

esperado para a tenséo local e validar os resultados obtidos com o MEF.

5.4 Influéncia dos elementos de ligacao e da skin

O elemento estrutural em estudo encontra-se acoplado a um painel designado por
Skin, produzido numa liga de aluminio 2024-T351, que permite a passagem de um
escoamento de ar na sua superficie exterior e, consequentemente, a existéncia de
forcas aerodinamicas essenciais para o voo. A ligacdo da skin a longarina é feita
através de rebites produzidos numa liga de aluminio 2017 com 4mm de diametro.

Dado que se optou por representar a localizacao critica a escala real, torna-se
pertinente estudar de que forma a skin e os rebites influenciam as tensées locais nos
furos. Para o efeito, realizaram-se simulacdes de tragdao uniaxial, semelhantes aos
efetuados na seccao 5.2, incluindo-se uma skin com 1mm de espessura e elementos
de ligacao posicionados nos furos do provete. A skin é acoplada a base da secg¢ao de
teste do provete através dos referidos elementos de ligacdo que permitem a passagem
de tensdes para a mesma, nao existindo cargas externas aplicadas diretamente na

skin. A configuracao estudada € ilustrada na figura 57.

Figura 57: Configuracdo do provete com a skin e elementos de ligacao

Para um determinado refinamento global da malha, obtiveram-se resultados da
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tensédo local no furo estudado na seccao 5.2, permitindo observar a variagao da tensao
local provocada pela presencga da skin e dos rebites.

As simulagdes com a skin e 0s elementos de ligacao efetuaram-se, admitindo que
as propriedades mecanicas dos elementos de ligacdo sao compativeis com uma liga
de aluminio 2017, sendo o mddulo de Young E = 72.4GPa e o coeficiente de Pois-
son v = 0.33 [42]. Como os referidos componentes se destinam a ligacdo de duas
superficies, & necessario definir a tensdo de compressao criada pelo mesmo quando
€ inserido e pressionado no local da ligagao. A carga exercida garante a ligacao da
Skin a longarina e € designada clamp force. Para as simulacdes realizadas assumiu-
se um valor de clamp force igual a 978k N, correspondente ao valor da tensao ultima
ours do elemento de ligagdo. Como a superficie da base da secc¢ao de teste estd em
contacto com a superficie da skin, € necessario definir um coeficiente de atrito entre
as mesmas, sendo ug = 1.35 para duas superficies de aluminio [43].

As condic¢des de fronteira do modelo sdo as mesmas das simulac¢des realizadas na
seccao 5.2 em que uma das extremidades do provete esta encastrada, sendo aplicada
uma carga axial na extremidade oposta. As malhas utilizadas nos modelos deste es-
tudo nao foram refinadas ao nivel das anteriores devido ao facto das simulagdes com
contacto entre superficies exigirem um elevado esfor¢co computacional. Para cada refi-
namento realizado, observaram-se as tensées locais no quinto furo, a partir da primeira
nervura no lado exterior do provete, permitindo o calculo da diferenca percentual de
tensdo entre os casos da presenca e auséncia da skin. Os resultados encontram-se

apresentados na figura 58.
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Figura 58: Tensbes locais no provete com e sem skin e diferenga percentual

As simulacbes de elementos finitos com skin e elementos de ligagcdo permitem

concluir que existe uma reducéo das tensdes locais no provete de aproximadamente
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20% para os lados exterior e interior do mesmo. A redugdo da tensao local no furo
no provete deve-se ao facto de haver uma passagem de carga para a skin devido a
presenca do elemento de ligacdo. Para os ensaios laboratoriais de fadiga descritos
no capitulo 6.3, a propagacgao de fissuras é acelerada quanto maior for a tensdo na
localizagao critica. Por este motivo, o provete representativo utilizado nos ensaios de

fadiga ndo contempla a existéncia dos referidos componentes.

5.5 Introducao do entalhe e geometria final do provete

No ambito dos ensaios de fadiga, é importante ter a certeza que a propagacéao da
fenda ocorre no furo desejado. Sabendo que o aparecimento de fissuras ocorreu no
quinto furo, de acordo com a figura 59 (a), introduziu-se, por eletroerosdo, um entalhe
com a forma de um quarto de circulo e 0.5mm de raio na base do provete e orientado
para o lado exterior do mesmo. Para além da propagacao da fissura se iniciar neste
furo, a duragéo dos ensaios de fadiga é significativamente reduzida, comparativamente
ao caso de nao existir um entalhe, sendo benéfico para a realizacdo da componente
experimental deste estudo.

Finalizou-se o projeto do provete representativo da localizag&o critica com a in-
troducdo de melhorias geométricas no mesmo, de modo a garantir a inexisténcia de
concentracao de tensdes nos raios de concordancia do provete. Assim, arredondaram-
se as arestas perpendiculares a aplicacao da carga de tracao, tal como acontece na

estrutura real da longarina. A configuragao final € apresentada na figura 59 (b).

Figura 59: (a) Entalhe introduzido no provete; (b) Provete representativo da localizagdo

critica
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6 Comparacao da severidade

No presente capitulo é apresentado o estudo relativo a comparagao da severidade
entre operacao da frota da FAP e a operacao considerada pelo fabricante na fase de
projeto da aeronave. Este capitulo encontra-se dividido em trés seccdes: a geracao
de sequéncias de carga aleatérias, o calculo do dano acumulado e a propagacgao de
fissuras. Na seccédo relativa a geracdo de sequéncias de carga aleatérias, é des-
crita a metodologia utilizada para, a partir do espetro de carga acumulado de 1000HV
proveniente da seccao 4.1, se obter duas sequéncias de carga aleatérias, sendo re-
presentativas de cada um dos regimes de operacéo.

Na seccao seguinte, é apresentado o estudo relativo ao calculo do dano acumu-
lado baseado na Regra de Miner. Este foi efetuado de duas formas distintas: a partir
das sequéncias de carga aleatorias e a partir dos espetros de carga acumulados. As-
sim, na primeira abordagem, calculou-se o racio entre numero de ciclos realizados e
o numero de ciclos até a falha, tal como descrito na seccao 2.7.1. A segunda abor-
dagem foi implementada pelo fabricante da aeronave e utiliza os espetros de carga
acumulados relativos a 1000H 'V, tal como apresentado na secgao 2.7.2.

O estudo da propagacgéao de fissuras inclui uma abordagem numérica, através de
simulacoes realizadas no software de propagacao de fissuras AFGROW® e de um
modelo de elementos finitos desenvolvido no software ABAQUS©® e uma abordagem
experimental, através da realizacdo de ensaios de fadiga. Ambas as abordagens uti-
lizam as sequéncias de carga aleatérias descritas na primeira sec¢ao do presente

capitulo e o provete ilustrado no capitulo 5.

6.1 Geracao de sequéncias de carga aleatoérias

A metodologia para geragao de sequéncias de carga aleatérias foi utilizada em
estudos anteriores de fadiga por Silva [3] e Serrano [5]. Através do software Matlab,

implementou-se a referida metodologia de acordo com as regras seguintes:

1. Calcularam-se as ocorréncias efetivas a partir das ocorréncias acumuladas, sub-
traindo ao numero de ocorréncias de um determinado patamar de fator de carga

0 numero de ocorréncias contabilizado no patamar seguinte;
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2. Consideraram-se as ocorréncias dos patamares de fator de carga superiores a

1, atribuindo-se aos picos os valores 1.5, 2, 2.5, 3, 3.5, 4, 4.5, 5, 5.4,5.75 € 6.2;
3. Ordenaram-se os picos referidos numa sequéncia aleatéria;
4. Colocou-se um vale igual a 0.5 a seguir aos picos de 1.5, 2, 2.5, 3 e 3.5;
5. Colocou-se um vale igual a —0.5 a seguir aos picos de 4, 4.5, 5, 5.4, 5.75 € 6.2.

Deste modo, os espetros aleatérios incluem ciclos cujos vales apresentam um valor

minimo N

Zmin

e 0s picos apresentam um valor maximo N, ___ e um racio R entre os

max

mesmos, sendo apresentados na tabela 11.

Tabela 11: Valores de referéncia para os ciclos dos espetros aleatérios gerados
N.,. 15 2 25 3 35 4 4.5 5 54 575 6.2
N 05 05 05 05 05 =05 -05 —-05 —-05 =05 —0.5

R 033 025 020 0.17 014 -0.13 -0.11 -0.1 -0.09 -0.09 —-0.08

Zmin

O output da geracao de sequéncias de carga aleatorias implementada no software
Matlab consiste numa sequéncia de valores de fator de carga relativos aos picos e

vales dos diferentes ciclos.

6.2 Calculo do dano acumulado

A primeira abordagem utilizada para a comparacdo da severidade de operacao
da FAP com a operacéo de referéncia considerada pelo fabricante foi o célculo do
dano acumulado. Este calculo foi efetuado de duas formas: a primeira é baseada nas
sequéncias de carga aleatérias geradas na secgao 6.1 e o segundo método, descrito
na secgao 2.7.2, parte do espetro acumulado da FAP (obtido na sec¢édo 4.1.7) e do
espetro de referéncia considerado pelo fabricante [2]. Para ambos os casos, foram im-

plementados algoritmos no software Matlab, permitindo quantificar o dano acumulado.

6.2.1 Sequéncias de carga aleatorias

No caso das sequéncias de carga aleatérias, o célculo do dano acumulado com-

preende, tal como referido na secgéo 2.7, a soma dos racios entre o numero de ciclos
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realizados N e o numero de ciclos até a falha N;, de acordo com a expressdo 31.
Deste modo, aplicou-se o calculo linear do dano as sequéncias de carga aleatérias
descritas no capitulo 6.1, nas quais o numero de ciclos até a falha é obtido através
das curvas S-N relativas ao material em estudo, devendo-se ter em conta a amplitude
de tensédo e a tensao média aplicadas.

Assim, o algoritmo implementado para calcular o dano acumulado com as sequén-

cias aleatérias de carga inclui as seguintes etapas:

1. Carregamento do ficheiro excel com a sequéncia de carga aleatéria, no qual

maximo N. e o racio R

Zmaz

constam os valores de fator de carga minimo N, . ,

entre os mesmos. As possibilidades de valores presentes nas sequéncias de

carga aleatorias sdo as apresentados na tabela 6.2.1 do capitulo 6.1;

2. Calculo dos valores de tensao minimos € maximos correspondentes aos valo-
res de fator de carga, através da FT apresentada na expressao 46, referente a

localizagcédo S1002;

3. Célculo do numero de ciclos até a falha N; para cada ciclo caracterizado por um
valor de tensao minima o,,;,, tensdo maxima o,,., € 0 racio R entre 0s mesmos,
através das curvas S-N para uma liga de aluminio 2024-T351 [44]. Dado que
os fatores de concentracao de tensdes apresentados na tabela 9 do capitulo 5
apresentam valores de 5.5 e 5.67 (lados exterior e interior do furo), optou-se por

utilizar as curvas S-N para K = 5 descritas pela expressao 58.

logN; = 8.9 — 3.73 x 10g[(0.145 X Opae x (1 — R)*%) —3.9 (58)
f

Os valores de N.

Zmax?

R e 0,4 que constituem os espetros aleatérios gerados no
capitulo 6.1 sdo apresentados na tabela 6.2.1, para os quais se calculou 0 niumero de

ciclos até a falha de acordo com a expressao 58.
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Tabela 12: Caracteristicas das sequéncias 3.5 0.14 86.5 410036

de carga aleatorias 4  —0.13 99 184531
N.... R Opa(MPa) Ny 45 —0.11 111.5 51710
1.5 0.33 36.5 5.665 x 1010 ) —0.1 124 32031

2 0.25 49 4.576 x 107 5.4 —0.09 134 22726

2.5 0.20 61.5 4.631 x 10° 5.75 —0.09 14275 17238

3 0.17 74 1.135 x 106 6.2 —0.08 154 12423

Para as duas sequéncias de carga geradas (relativas a FAP e ao fabricante), em
que cada uma apresenta um total de 62431 ciclos, incluindo os diversos valores de R,
é calculado o dano acumulado através da expresséo 31.

Dado que este método calcula o valor do dano acumulado, com base no niumero
de ciclos constituintes das sequéncias de cargas arbitrarias, os valores absolutos ob-
tidos para os casos FAP e fabricante ndo tém significado se forem analisados indivi-
dualmente. No ambito da comparacao da severidade entre os regimes de operacao,
torna-se necessario calcular a diferenca percentual entre os mesmos, para se averi-
guar qual o espetro que promove um maior valor de dano acumulado. Os resultados

obtidos e o respetivo desvio percentual encontram-se na tabela 13.

Tabela 13: Resultados do dano acumulado através das sequéncias de carga
FAP  Fabricante Desvio (%)
0.0261 0.0243 7.4

Analisadas as sequéncias de cargas aleatdrias compostas por um igual nimero de
ciclos (para que os pressupostos da comparagao sejam validos), observam-se valores
de dano acumulado entre 0 e 1, coerentes com a Regra de Miner. Assim, o dano
acumulado para a operacao da FAP é 7.4% mais elevado, relativamente ao caso de

referéncia, representando um regime de operagao mais severo.

6.2.2 Espetros de carga acumulados

A segunda metodologia utilizada para o célculo do dano acumulado é o método

implementado pelo fabricante da aeronave descrito na secgao 2.7.2.
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Seguindo os passos 1 a 5 apresentados na secgédo 2.7.2, obtém-se, separada-
mente, a discretizacdo de valores de fator de carga N, superiores e inferiores a 1.
Estes valores sé&o apresentados nas figuras 60 para os casos FAP (a) e fabricante (b).
E de notar que, para o caso FAP e sabendo que este método procede a uma discreti-
zacao do numero de ocorréncias acumuladas, optou-se por ndo contabilizar a inversao
do espetro de carga observavel nos valores de fator de carga —0.5 e —1, gerando uma

transicdo mais abrupta nos valores de N.
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Figura 60: Discretizacao dos espetros de carga acumulados FAP (a) e fabricante (b)

De acordo com o passo 6, aplicou-se a FT relativa a localizacdo 51002 apresentada
na expressao 46, obtendo-se os espetros de tensdes ilustrados nas figuras 61 (a) para
o caso FAP e (b) para o caso fabricante. Adicionalmente, sdo também apresentados
os valores de tensdo média e amplitude de tensao para os ciclos de carga definidos

pelos valores de tensdo o e o, descritos no passo 7 da mesma secgao.
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Figura 61: Espetro de tensdes FAP (a) e fabricante (b)
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Para os ciclos de carga gerados, através da expressao 58, calcularam-se os nume-
ros de ciclos até a falha N, para cada conjunto de ciclos. Posteriormente a obtencéo
dos valores de numero de ciclos até a falha para cada um dos ciclos de carga e, de
acordo com o ponto 9 apresentado na secgéo 2.7.2, utilizando a Regra do Trapézio
ilustrada na figura 62, obtiveram-se os valores de dano acumulado para cada um dos
ciclos de carga. Efetuando o somatério descrito pela Regra de Miner, obteve-se o

dano acumulado total da tabela 14.

Tabela 14: Dano acumulado
FAP  Fabricante Desvio (%)

0.0448 0.0439 2.1

Racio NN,

102 10* 10* 10°
Numero de ciclos

Figura 62: Aplicacao da regra do trapézio

O calculo do dano acumulado, realizado segundo o método implementado pelo
fabricante, revela que o regime de operacdo da FAP é cerca de 2.1% mais severo
que o regime de referéncia considerado pelo fabricante. Sendo baseado na Regra
de Miner, é expectavel que a diferenca percentual entre os dois regimes de operacao
fosse semelhante a obtida com a Regra de Miner na sec¢ao 6.2.1.

A razdo para esta discrepancia pode ser o facto do método do fabricante, ao discre-
tizar o eixo relativo ao numero de ocorréncias acumuladas, ndo ter em conta a inversao
no espetro de carga verificada para N, < 1 no caso FAP. Assim, apés a obtencao dos
valores de tensdo apresentados nas figuras 61 (a) e (b), esta metodologia assume a
existéncia de um espetro em que o numero de ocorréncias acumuladas aumenta con-
tinuamente até que se verifique um fator de carga unitario. Tal facto ndo corresponde a
realidade do espetro FAP. Desta forma, a transicéo observada do 10° para o 11° pontos
que discretizam as ocorréncias acumuladas na figura 61 (a), gera uma variagéo de N;
de 27470 para 61253 ciclos, em que o incremento de N é apenas de 178 para 316 ciclos.
Assim, no caso FAP, o racio N/N; apresenta um maximo relativo de 0.0065 na figura

14, que ndo acontece no espetro do fabricante.
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Tendo em conta as limitagcbes do método do fabricante relativamente a inverséo
do espetro de carga, a diferenca percentual no dano acumulado é coerente com a
observada segundo a primeira abordagem, confirmando um regime de operagdo mais

severo por parte da FAP.

6.3 Propagacao de fissuras

Alternativamente ao calculo do dano acumulado, na presente secgcao € apresen-
tada a propagacao de fissuras no provete ilustrado no capitulo 5. A referida metodolo-
gia inclui uma componente numérica através dos softwares AFGROW®© e ABAQUS©

e uma componente experimental através de ensaios de fadiga realizados no IST.

6.3.1 Simulacoes AFGROW®©

A metodologia utilizada nas simulagdes numéricas compreende, em primeiro lugar,
a selecao das geometrias do componente e entalhe. De seguida, a selecao das propri-
edades mecanicas e de propagacao de fissuras de uma liga de aluminio 2024-T351.
Finalmente, definiram-se os modelos de propagacgéao de fissuras a utilizar e obtiveram-
se resultados relativos ao tamanho da fissura em funcéo do numero de ciclos realiza-
dos. As simulacdées numéricas de propagacao de fissuras com o software AFGROW®©
realizaram-se com as sequéncias de carga aleatorias provenientes do capitulo 6.1.

Geometria do componente e entalhe

As geometrias do componente e do entalhe em estudo foram definidas com base
na geometria do provete descrito no capitulo 5. O software AFGROW® apresenta
geometrias predefinidas que possibilitam a escolha da que mais se aproxima do caso
de estudo. Assim, analisou-se a seccéao transversal do provete correspondente a lo-
calizagao critica na qual se inseriu o entalhe, registando-se as dimensdes relativas ao
didmetro do furo D, a espessura do provete T e a distancia B do centro do furo a

extremidade lateral do provete, tal como ilustrado na figura 63.
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Figura 63: Secgéo transversal do provete referente a localizagéo critica

Com base nesta geometria e nas referidas dimensdes, selecionou-se a geometria
disponibilizada pelo software AFGROW® que mais se aproxima do caso de estudo. A

opcao selecionada representa a base do provete, incluindo o furo com um entalhe de

canto inserido na base do mesmo (figura 64) e as dimensdes da tabela 15.

B Tabela 15: Dimensdes do modelo
Dimensao Valor (mm)
i w 26.4
° T 7
% B 14
D 4
Figura 64: Dimensdes utilizadas para o A 0.5
modelo no software AFGROW®© C 0.5

Propriedades mecéanicas

Apoés a definicdo da geometria a estudar, definiram-se as propriedades mecanicas

do material. Para o provete produzido numa liga de aluminio 2024-T351, utilizaram-se

as propriedades apresentadas na tabela 16.

Tabela 16: Propriedades mecénicas utilizadas no software AFGROW® [41]

Propriedade Valor Unidades
Resisténcia a tragao (oyrs) 469 M Pa
Médulo de Young (F) 73100 M Pa
Coeficiente de Poisson (v) 0.33 -

Tenacidade a fratura - estado plano de tensées (K¢)

84.611 MPaym

Tenacidade a fratura - estado plano de deformacées (K;¢)

37.361 M Pay/m

Tensao de cedéncia (oy)

324 MPa
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Modelos de propagacao de fissuras

Seguidamente, procedeu-se a definicdo dos modelos de propagacao de fissuras. O
software AFGROW® disponibiliza os modelos de Walker e NASGRO, apresentados
no capitulo 2 e descritos pelas equagdes 24 e 25, respetivamente. Estes modelos
de propagagéao de fissuras requerem, tal como verificado no capitulo 2, pardmetros
obtidos através de ensaios experimentais, nomeadamente os parametros Cyy, v € ny
relativos a equacao 24 e p, ¢, Cy € ny relativos a equacao 25.

Dada a inexisténcia dos referidos parametros para o caso do provete em estudo,
optou-se por selecionar os parametros relativos a uma liga de aluminio 2024-T351
para os modelos de Walker e NASGRO. Relativamente a fonte dos parametros de

propagacao, realizaram-se duas abordagens distintas:

1. Parametros dos modelos de propagacéao provenientes da base de dados Fracture
Mechanics Database (AFMAT) do software AFGROW®;

2. Parametros dos modelos de propagacao da base de dados NASGRO® do do-

cumento Fatigue Crack Growth Database for Damage Tolerance Analysis [45].

Aplicacao de cargas e critério de paragem

A aplicacao de cargas, para que ocorra a propagacao da fissura, realizou-se atra-
vés das sequéncias de carga aleatérias geradas no capitulo 6.1. Para tal, o software
refere a definigdo de um fator de multiplicagdo que converta os valores de fator de
carga para tensao na localizagéo critica.

Dado que o furo em estudo apresentado na figura 63 se encontra préximo da lo-
calizacao critica S1002, na qual foi instalado o extensémetro 1, considerou-se que a
tensdo remota a aplicar nas simulacdes numéricas corresponde a tensao existente na
localizacdo do referido extensémetro. Assim, para converter os valores de fator de
carga dos espetros aleatérios para tensao, recorreu-se a FT apresentada na expres-
sao 46, permitindo obter duas sequéncias aleatérias de tenséo a aplicar ao provete:
uma para o espetro de carga acumulado da FAP e outra para o espetro de carga
acumulado de referéncia do fabricante.

Por fim, é estabelecido o critério de paragem para a propagacao da fissura. Para
tal, optou-se por estabelecer que a propagacao da fissura termina quando se atinge

o valor de tenacidade a fratura K., apresentado na tabela 16, que corresponde a
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falha do componente. Caso o referido valor ndo seja atingido, a propagacao da fissura
termina quando o seu comprimento atingir a dimensdo B — D/2 ilustrada na figura 64,

ou seja, a fissura atingir a extremidade exterior da base do provete.

Modelo de propagacao de Walker

O modelo de propagacao de Walker, descrito na secg¢ao 2.5, analisa a regiao |l
da curva da/dN e tem em conta o valor da tensdo média de cada ciclo. Deste modo,
para a primeira abordagem, utilizaram-se dados experimentais de propagacgao de fis-
suras para uma liga de aluminio 2024-T351 provenientes da base de dados AFMAT,

nomeadamente as curvas da/dN(AK) ilustradas na figura 65.

da/dN (m/ ciclos)

—R=0
R=0.1 | {
R=0.4
R=0.5
R=0.74

10° 10’ 10°
AK (VM Pa)

Figura 65: Curvas da/dN(AK) da AFMAT

Com base nas curvas da figura 65, o software AFGROW utiliza o método Harter
T que permite a realizacao de interpolagdes e extrapolagdes de pontos no referencial
[AK;da/dN] entre dois valores de R adjacentes, de acordo com o racio R do ciclo a
aplicar. Deste modo, o software AFGROW calcula o valor do parametro v da expres-
sao 24 para a curva da/dN correspondente ao valor de R do ciclo em estudo, com
base nas duas curvas mais préximas. Apds a obtengédo do pardmetro v para a curva
pretendida, é calculado o novo comprimento da fissura. Este procedimento é efetuado
sequencialmente até se verificar o critério de paragem definido no software.

As curvas da figura 65 sdo a base para as interpolacdes e extrapolagdes incluidas
no método Harter T executado pelo software. Com base nas curvas de propagacao
de fissuras disponibilizadas pela AFMAT e nos valores de R existentes nos espetros

aleatorios gerados, sao definidos os parametros limite apresentados na tabela 17.
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Tabela 17: Parametros para o modelo de propagacao de Walker

Parametro Valor Unidades
Limites de da/dN [2.54 x 1071;2.54 x 107*]  m/ciclo
Limite de nao propagacao AK;,r—o 2.835 M Pay/m
Valores limite de R [—0.33;0.74] -

Para o modelo de propagacao de Walker, segundo a primeira abordagem, a evo-
lucédo da fissura de canto pode ser observada na figura 66 para (a) ¢; = 4.5mm e (b)

co = Tmm, observando-se a transi¢cao da fissura de canto para uma fissura passante.

G C2

(a) (b)

Figura 66: Fissura para (a) ¢c; = 4.5mm (b) co = Tmm

Na sequéncia da segunda abordagem para o modelo de Walker, recorreu-se a
base de dados NASGRO ® [45], através dos parametros da tabela 18.

Tabela 18: Parametros para o modelo de propagacao de Walker [45]

Parametro Valor Unidades
Cw 1.1824 x 10~ (m/ciclo)/(v/m™W /M Pa"™W)
nw 3.815 -
v 0.691 -

Os resultados da propagacao de fissuras segundo o modelo de Walker para as

duas abordagens, encontram-se apresentados na figura 67 e na tabela 19.
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Figura 67: Propagacéo da fissura

Tabela 19: N, para o modelo de Walker

Abordagem
1. 2.
FAP 1085472 1383072
Fabricante 1302982 1571894
Desvio (%) 16.7 12.1

As simulagbes com o modelo de Walker permitem concluir que uma fissura de

canto propaga, segundo o regime de operacdo da FAP, com uma velocidade cerca de

12.1% a 16.7% superior, comparativamente ao regime de referéncia do fabricante.

Modelo de propagacao de NASGRO

Relativamente ao modelo de propagacdo de NASGRO, sao disponibilizados, para

o material em estudo, valores obtidos experimentalmente para os parametros que des-

crevem este modelo de propagacao. Na tabela 20, encontram-se os parametros utili-

zados para as duas abordagens realizadas.

Utilizando as mesmas sequéncias de carga aleatérias e o mesmo critério de pa-

ragem do modelo de Walker, os resultados da propagacao de fissuras, segundo o

modelo de NASGRO, para as duas abordagens, encontram-se apresentados na figura

68 e na tabela 21.

79



Tabela 20: Parametros para o modelo de propagacao de NASGRO

Parametro AFMAT | NASGRO® Unidades
Constante Cy 1.7 x 10719 | 7.23 x 1071 | (m/ciclo)/(v/m™ /M Pa™)
Expoente ny 3.353 3.6 -

Expoente p 0.5 0.5 -

Expoente ¢ 1 1 -

Limite de ndo propagacao AK;,r—o 2.857 0.879 M Pay/m
Coeficiente de iniciagdo Cy, 1.5 2.2 -
Fator de constrangimento « 1.5 2 -

Racio S,,4:/00 0.3 0.3 -
Valores limite de R [—0.3;0.7] | [-0.3;0.7] -
Parametro de fitting A 1 1 -
Parametro de fitting B 1 2 -

0.012

o
2

o
=3
=1
&

Comprimento da fissura C {m)
=
3

Numero de ciclos

Figura 68: Propagacéao da fissura

Tabela 21: Ny para o modelo de NASGRO

Abordagem
1. 2.
FAP 955533 1091813
Fabricante 1032218 1177185
Desvio (%) 7.4 7.3

Utilizando o modelo de propagacédo de NASGRO, observa-se que a mesma fissura

de canto propaga, segundo o regime de operagao da frota da FAP, com uma veloci-

dade cerca de 7% superior comparativamente ao regime de referéncia do fabricante.

Representando as curvas dos modelos de propagacado de Walker e NASGRO, se-

gundo as duas abordagens, é possivel ter uma visdo geral das diferentes velocidades

de propagacao.
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Figura 69: Propagacao da fissura de canto com os modelos de Walker e NASGRO

Deste modo, observa-se que a propagacao da fissura, de acordo com a segunda
abordagem (curvas representadas a vermelho e verde), ou seja utilizando os parame-
tros da base de dados NASGRO®, ocorre sempre para um maior numero de ciclos,
comparativamente a primeira abordagem, que utiliza os parametros provenientes da
base de dados do AFGROW® (curvas representadas a preto e azul). A razao para
a referida discrepancia podera estar relacionada com as condicdes dos ensaios ex-
perimentais que permitiram o calculo dos parametros de propagacdo numa liga de
aluminio 2024-T351.

Comparando o modelo de propagacao de Walker com o de NASGRO, para uma
determinada abordagem, observa-se que o modelo de NASGRO apresenta sempre
uma propagacao de fenda mais rapida do que o de Walker. Esta discrepancia podera
estar relacionada com o facto do modelo de NASGRO ter em conta, nao s6 o efeito da
tensdo média descrito pelo racio R, como também as regiées de propagacao inicial e
final que, por apresentarem o comportamento assintético da figura 20, sao responsa-
veis por uma aceleracao da propagacao da fenda. Considerar as fases inicial e final
da propagacao, constitui uma metodologia mais realista e mais conservativa do ponto
de vista da previsao do crescimento da fissura.

Independentemente do modelo de propagacéao utilizado e da abordagem seleci-
onada, a fissura apresenta, em todos 0s casos, um crescimento mais rapido para a

sequéncia de carga representativa do regime de operacao da FAP comparativamente

81



ao regime de operacao de referéncia, apresentando um maximo de 16.7% para o mo-
delo de Walker, com a primeira abordagem, e um minimo de 7.3% para o modelo de
NASGRO, recorrendo a segunda abordagem.

Deste modo, o estudo numérico da propagacao de fissuras, com recurso ao soft-
ware AFGROW®, é coerente com o calculo do dano acumulado, permitindo afirmar
que a operacao da frota da FAP & mais severa que a operacao pressuposta pelo fabri-

cante na fase de projeto da aeronave.

6.3.2 Meétodo dos Elementos Finitos

As simulagdes de propagacao de fenda no AFGROW® estéo limitadas as geome-
trias disponibilizadas pelo referido software, representando de maneira aproximada a
geometria da localizacdo considerada critica no provete. Deste modo, optou-se por
estudar a propagacgéo a fenda no provete com recurso a elementos finitos através do
software ABAQUSQO. Para tal, calculou-se o fator de intensidade de tensdes K para
varios comprimentos de fenda, permitindo a obtencao da expressado que descreve o
fator geométrico Y (presente na equacgao 6) em funcdo do comprimento da fenda.

Posteriormente, implementaram-se no software MATLAB os modelos de propa-
gacao de Walker e NASGRO, utilizando o parametro geométrico Y do provete e os
parametros da segunda abordagem da secgéo 6.3.1. Finalmente, analisaram-se os
resultados da propagacgéo de fenda segundo os espetros FAP e Fabricante, comple-
mentando a comparagao da severidade entre os regimes de operacgao.

Fator de intensidade de tensoes

O calculo do fator de intensidade de tensdes foi realizado através de simulacdes
numeéricas de elementos finitos no software ABAQUS®, utilizando as condi¢des de
fronteira descritas na secgéo 5.2 com uma carga aplicada de 1 M Pa. A semelhanca
das simulacdes realizadas com o software AFGROW®), inseriu-se, no furo considerado
critico, uma fissura de canto na base do provete orientada para o lado exterior do
mesmo, a semelhancga do entalhe ilustrado na figura 59 (a).

De modo a cumprir os requisitos apresentados na seccao 2.4.5, relativamente aos
elementos na frente da fenda e tendo em conta as geometrias do provete e da fissura,
optou-se por criar um offset circular de 0.4mm em torno da frente da fenda. Assim,

gerou-se uma malha para esta regiao com elementos hexaédricos de 20 nés e uma
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malha de elementos tetraédricos de 10 nGs para as restantes regides. Nas figuras 70
(a) e (b) € possivel observar as malhas geradas no plano da fenda e em torno da frente
da fenda, respetivamente. Adicionalmente, s&o ilustradas as coordenadas angulares

utilizadas para discretizar a frente da fenda: o angulo ¢ e o comprimento de fenda a.

(@) (b)

Figura 70: Malha de elementos finitos (a) no plano da fenda (b) na frente da fenda

O offset em torno da frente da fenda inclui cinco contornos que permitem a obten-
¢ao de cinco estimativas para os valores de fator de intensidade de tensdes relativos
aos trés modos de rotura K;,K;; e K;;; apresentados na seccao 2.4. Definiu-se tam-
bém uma gama de comprimentos de fenda entre 0.5mm e 6mm com incrementos de
0.5mm, incluindo um total de doze comprimentos de fenda. Desta forma, assumiu-se
que a forma da fenda se mantém constante ao longo da propagacéao, formando uma
fissura com a forma de um quarto de circulo, em que o angulo ¢ varia entre 0 rad e
/2 rad.

Na figura 71, sdo apresentados os resultados de fator de intensidade de tensdes
em funcao da posicao angular ¢ para um comprimento de fenda igual a 3mm. Assim,
observa-se a dominancia do modo | face aos modos Il e lll, sendo que para os dois
ultimos, o fator de intensidade de tensdes € aproximadamente nulo. Este € um com-
portamento expectavel, dado que a carga de tracao é aplicada perpendicularmente ao
plano da fenda, contribuindo para abertura das superficies da mesma que é caracte-
ristica do modo |.

ApGs a obtencao de valores de fator de intensidade de tensdes para os diferentes
comprimentos de fenda, procedeu-se a uma comparagao dos mesmos com o0 modelo
tedrico desenvolvido por Newman [46], ilustrado na figura 72, para uma fenda de canto
introduzida num furo e sujeita a uma carga de tracdo. Assumiu-se que ¢ = a para

manter a fissura com uma forma de um quarto de circulo.
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Figura 72: Modelo de Newman [46]

Figura 71: K para os modos |, Il e Ill para

a = 3mm, sujeito a uma carga de 1 M Pa

Os resultados apresentados na figura 73 comprovam o aumento expectavel do
valor de K com o aumento do tamanho da fenda. Observa-se também que a curva
referente ao valores de K para o modelo de Newman é simétricaemrelagédoa ¢ = v /4
rad pelo facto de se ter assumido que a forma da fenda se mantém constante. Tal
nao acontece nos resultados provenientes do ABAQUS®, no qual se observa que 0s
valores de K sao sempre mais elevados para ¢ = 7/2 rad do que para ¢ = 0 rad, pelo

facto da seccgao transversal do provete ser mais complexa.
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Figura 73: Comparagéo do valor de K com o modelo de Newman
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Comparando os valores de fator de intensidade de tensbes para valores de ¢ = 0
rad € ¢ = 7/2 rad ilustrados nas figuras 74 (a) e (b) respetivamente, calculou-se o
desvio entre os resultados do MEF e do modelo de Newman, sendo apresentado na
tabela 22. Desta forma, para ¢ = 0 rad o desvio varia entre 5.3% e 23.6% e para ¢ =
7/2 varia entre 1.2% e 47.1%. Na generalidade os desvios obtidos sdo significativos,
devendo-se ao facto do modelo de Newman ter sido desenvolvido para ser aplicado
num provete paralelipipédico com um furo centrado na largura do mesmo. O provete
representativo da longarina, ao apresentar varios furos e um refor¢o central, ndo se

enquadra nas referidas especificacoes, originando as discrepancias observadas.

K MPay/mm)

0.35

03

0.25

0.2

0.15

01

£ o2}

.
.
L ]
oe
i3
22
ERS]
B
S »
K MPay

035

031

025

015

o1 L

Figura 74: Comparagéo de K; para (a) ¢ = 0 rad (b) ¢ = /2 rad

Tabela 22: Desvio (%) de K face ao modelo de Newman para ¢ =0 rad e ¢ = n/2 rad

a(mm) 05 10 15 20 25 30 35 40 45 50 55 6.0
¢=0rad 227 53 165 208 23.1 149 236 226 21.9 21.1 204 194
¢p=m/2rad 35 47.1 319 293 209 19.1 143 93 12 55 96 118

Parametro geométrico Y

ApGs a obtencéao de valores de fator de intensidade de tensdes que caracterizam as
condicbes de geometria e tenséo na frente da fenda, procedeu-se para a determinagao
do parametro geométrico Y. Assumindo que a forma da fenda se mantém constante,
apresentando um comprimento de fenda independente da posi¢cao angular ¢, optou-se
por calcular o valor médio do fator de intensidade de tensées K para cada compri-
mento de fenda. Para a determinagé&o do parametro geométrico Y, adimensionalizou-

se os valores do fator de intensidade de tensdes para os varios comprimentos de
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fenda de acordo com a expressao 59. Através do software MATLAB, efetuou-se uma

regressao polinominal de 4° grau, ilustrada na figura 75.

®  Dados MEF
Y=0.0050513a"+-0.0850314”+0.55430a % +-1.74684+4.3065

Figura 75: Parametro geométrico YV’

Assim, obteve-se a expressao 60 que descreve o parametro geométrico Y em fun-
¢éo do comprimento da fenda, sendo valida para comprimentos de fenda compreendi-

dos entre 0.5mm e 6mm.

Y (a) = 0.0050513a" — 0.085931a” + 0.55439a — 1.7468a + 4.3065 (60)

Implementacao computacional da propagacao da fenda

O estudo da propagacéao da fenda utilizando o parametro geométrico Y do provete
foi realizado através dos modelos de Walker e NASGRO utilizando os parametros
de propagacao da segunda abordagem da seccéao 6.3.1, relativos a base de dados
NASGRO® para uma liga de aluminio 2024-T351.

O algoritmo implementado para a propagacgéo de fenda é semelhante ao utilizado

por Serrano [5] e inclui a seguinte metodologia:

1. Definicdo do comprimento inicial da fenda igual a 0.5mm;

2. Leitura da sequéncia de valores de forca maxima e minima a aplicar ao provete
(representando os picos e vales dos varios ciclos), dos parametros de propaga-

¢ao para os modelos de Walker e NASGRO e da expressao de Y (a);
3. Célculo dos respetivos valores de tensdo minima e maxima e do racio R;
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4. Calculo do valor de K,,;, € K. (utilizando o fator geométrico do provete) e da

respetiva variagdo AK para cada ciclo;

5. Verificagdo se o valor de AK é superior ao limite de ndo propagacao AKy,,
para que ocorra propagacao da fenda. Caso nao se verifique esta condicao, o

comprimento da fenda € incrementado em 5% até se obter AK > AKy,;

6. Calculo do novo comprimento de fenda através das expressdes 22 e 25. Sa-
bendo que apds a realizagdo de um ciclo, dN = 1, 0 novo comprimento de fenda
asey € obtido, por exemplo para o modelo de Walker, através da expressédo 61, na

qual a.,; representa o comprimento anterior da fenda.

da AK W AK w
aN = Cw (m) = Ugeg = Cw (m) + Qant (61)

Este procedimento é efetuado com a sequéncia de cargas aleatéria proveniente da
seccao 6.1 para os espetros FAP e Fabricante até se atingir um valor de comprimento
de fenda igual a 6mm, representando um valor limite para o qual a expressao de
Y (a) é valida. Desta forma, os resultados da propagagéao de fissuras implementada
computacionalmente com o parametro geométrico Y do provete e os parametros de
propagacao da base de dados NASGRO® sao apresentados na figura 76 e na tabela
23.

FAP - Walker
Fabricante - Walker
***** FAP - NASGRO

“ | Tabela 23: N; para os modelos de Walker
4 e NASGRO

Walker NASGRO
FAP 161901 69934

Lo Fabricante 179946 75215
T erededdos Desvio (%) 10 .

Comprimento da fissura ¢ (m)

Figura 76: Propagacgao da fenda

Considerando que a falha do provete ocorre quando o comprimento da fenda atinge
o valor de 6mm, verifica-se que, para ambos os modelos de propagacéao, o regime de
operacao da FAP é mais severo que o regime considerado pelo fabricante. Assim, o
modelo de Walker apresenta uma diferenca de 10% e o de NASGRO uma diferenca

de 7%, sendo coerente com o estudo realizado no software AFGROW.
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6.3.3 Ensaios experimentais de fadiga

A realizacao de ensaios experimentais de fadiga com amplitude variavel permitiu
estudar a propagacéo de fissuras no provete ilustrado no capitulo 5, utilizando as
sequéncias de carga aleatdrias geradas na secgao 6.1. Deste modo, é seguidamente
apresentada a metodologia utilizada, bem como os resultados obtidos.

Equipamento utilizado

Os ensaios de fadiga foram realizados numa maquina servo-hidraulica INSTRON
8502 com uma célula de carga de 250k N, na qual se instalaram umas amarras me-
canicas com capacidade de operagao de 250kN. A sequéncia de carga a aplicar no
provete foi inserida no software WaveMatrix™, pelo facto deste permitir a definigdo de
espetros com amplitude variavel.

A visualizacao da propagacao da fenda efetuou-se com uma camara microscépica
Dino-Eye P/N 23BIM40 e com o software Dino Capture 2.0. A montagem do equipa-

mento utilizado nos ensaios experimentais € ilustrada na figura 77.

1. Maquina INSTRON 8502

2. Provete
3. Camera Dino-Eye

4. Computador com os softwares WaveMa-

trix™ e Dino Capture

Figura 77: Montagem do equipamento

Aplicacao de cargas

Um dos principais pontos no ensaio experimental é a definigdo das cargas a aplicar
no provete. O objetivo € simular as cargas de voo, de modo a obter os valores de
extensdo monitorizados na longarina. Neste ambito, na figura 78, sdo ilustradas as
cargas e localizacbes de interesse que permitiram correlacionar a forca a exercer no

provete, F,,....c, cOM 0 fator de carga, V., e a tensdo na localizagdo 51002, og1902-
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Figura 78: Esquema ilustrativo da aplicacao de cargas no provete

As analises com o MEF no capitulo 5 permitiram estabelecer que, devido a con-
centracao de tensdes, a tensao na localizagdo S1002 do provete € 1.25 vezes superior
a tensdo aplicada na extremidade do mesmo, o,,.,,. Relembrando a FT da expressao
46 para a localizagdo S1002, obteve-se, segundo o MEF, a relagéo entre a forga a
aplicar na extremidade do provete e o fator de carga no CG da aeronave, descrita na

expressao 62.

Anom
Fprovete = UnomAnom = 0-510102—25 = 196Nz —0.784 (kN) (62)

Com o objetivo de se validar a expressao 62, mediu-se a extensao na localizacao
51002 de duas formas: através da instalacao de um extensémetro HMB 1-LY-6/350 e
recorrendo a um sistema de Digital Image Correlation com o software Vic 2D.

Primeiramente, no caso do extensémetro HMB 1-LY-6/350 apresentado na figura 79
(a), aplicou-se uma sequéncia de cargas de 0kN a 30kN, com incrementos de 2kN.

Os resultados obtidos permitiram a regresséao linear apresentada na figura 79 (b).

*  Dados experimentais
peIABITOF | +55093
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(a) (b)
Figura 79: (a) Extensémetro HMB 1-LY-6/350 e (b) resultados da validagcéo

Deste modo, obteve-se a expressédo 63 que relaciona o valor de forga aplicada na
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extremidade com a extens&o na localizagdo S1002 do provete.

pie = 14.64 X Fyyopere — 5.6 (63)

Considerando novamente a FT da expressao 46 e a hipétese de regime elastico,
obteve-se a expressao 64 que relaciona a forga a aplicar na extremidade do provete e
o fator de carga no CG da aeronave. Seguidamente, calculou-se o valor de extensao
para uma carga de 29.4kN (correspondente a N, = 1.5 segundo a expressao 62),

obtendo-se um valor de pe = 424.

Frovete = 23.35N. — 0.552 (kN (64)

Alternativamente, no caso do software Vic 2D e para uma correta utilizacdo do
mesmo, tornou-se necessario aplicar tinta branca e preta na superficie a ser moni-
torizada, de modo a obter a dispersdo de pontos da figura 80 (a). Posteriormente,
aplicou-se uma carga de 29.4kN e obteve-se 0 campo de extensdes da figura 80 (b),

em que a regido de interesse € delimitada pelo quadrado representado a preto.

(a) (b)

Figura 80: (a) Pintura do provete (b) Resultados do Vic 2D

Os resultados do software Vic 2D indicaram uma extensao pe = 438 na referida
localizagdo. Os desvios das duas abordagens em relacao aos resultados do MEF, no

qual se obteve uma extensao ue = 501, sdo apresentados na tabela 24.

Tabela 24: Resultados de extensao para uma carga de 29.4kN e respetivo desvio
HMB 1-LY-6/350 Vic2D MEF
Extensao 424 438 501
Desvio (%) 15.37 12.57 -
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Os resultados obtidos permitem concluir que, para uma determinada carga, o MEF

apresenta-se como uma abordagem mais conservativa, pelo facto do valor de exten-

s&o ser superior aos das restantes metodologias.

Procedimento experimental

Posteriormente a montagem do equipamento e obtencao das cargas a aplicar ao

provete, definiram-se as etapas do procedimento experimental, sendo as seguintes:

10.

. Definicdo de uma frequéncia de 4H = para os pontos que definem a sequéncia

de carga aleatéria;

Introducdo de pontos intermédios entre os picos e vales da sequéncia de carga,
de modo a que as variagdes temporais de carga solicitadas ndo excedam o valor
de 150k N/s. A sequéncia de carga passa a ser uma onda triangular definida por

picos, vales e pontos intermédios entre 0s mesmos;

Carregamento da sequéncia aleatéria de carga num ficheiro .csv para o software

WaveMatrix™ e definicdo de controlo por carga;

Limpeza da superficie da base do provete com acetona, de modo a facilitar a

visualizacao da fenda;

Colocacgao do provete nas amarras e calibragdo da maquina INSTRON 8502 nas

condigbes iniciais do ensaio em que é exercida uma carga de 0kN;

. Ajuste automatico dos parametros do controlador da maquina INSTRON 8502:

P =15.250 dB,I = 0.498 s7',D = 1.05 ms € LAG = 0.80 ms;

. Ajuste da cadmara microscopica para que se obtenha uma adequada visualizacao

do comprimento da fenda e calibracdo das dimensdes do provete no software

Dino Capture 2.0,

Registo fotogréafico das condicgdes iniciais do ensaio, correspondentes a existén-

cia de um entalhe com 0.5mm de raio;

Definicao dos limites inferior e superior de posicao e carga da maquina INSTRON

8502 por motivos de seguranca;
Inicio da aplicacao da sequéncia de carga aleatéria;
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11. Registo do comprimento da fenda consoante a velocidade de propagacgédo da
mesma. A medicdo do comprimento da fenda € realizada aplicando a carga

estatica correspondente a um fator de carga N, = 1.5.

12. Andlise da superficie de fratura aquando da fratura final do provete.

Resultados

Em primeiro lugar, optou-se por utilizar os valores de carga provenientes da expres-
sao 62 (resultante das analises com o MEF), pelo facto destes serem inferiores aos da
expressao 64 (proveniente da instalagcdo do extensémetro), possibilitando uma abor-
dagem mais conservativa do ponto de vista da fadiga. Desta forma, a fenda nao se
propagou durante cerca de 800000 ciclos, considerando-se que o0 ensaio estava a de-
correr em condigbes que permitiam uma vida infinita do provete, ou seja, a magnitude
das cargas e a geometria do entalhe ndo permitiam a propagacao da fenda.

Face a esta situagdo, optou-se por alterar a carga exercida para os valores pro-
venientes da expressao 64, resultante da instalacdo do extensémetro, induzindo um
aumento de 20% no valor absoluto de todas as cargas do espetro FAP. Apés a referida

alteracao, a fenda propagou-se de acordo com a figura 81.

0012 | +

Comprimento da fissura ¢ (m)
2
5

#
T

W+ + +

o 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 14 16 1.8 2
Nuimero de ciclos x 108

Figura 81: Resultados experimentais de propagacao da fenda

A propagacao da fenda realizou-se segundo o Modo | (perpendicularmente a apli-

cacao da carga), tal como apresentado nas figuras 82 (a) a (f).
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(d) e=7mm (e) c=9mm (f) c=11 mm

Figura 82: Propagacao experimental da fissura (Software Dino Capture 2.0)

Face a impossibilidade de ensaiar a sequéncia de carga do fabricante durante o
periodo de tempo estipulado para a realizagdo da tese de mestrado, optou-se por
comparar os resultados experimentais de propagacao da fenda com as metodologias
dos capitulos anteriores. Deste modo, na figura 83 s&o apresentadas as curvas de
propagacao de fenda relativas a aplicagédo da sequéncia de carga aleatéria do espetro
FAP. De modo a possibilitar uma comparacéao direta com as restantes metodologias, a
curva experimental inclui apenas a fase de propagacao, excluindo a fase de nucleagéao

da fenda.

T
AFGROW - Walker (AFMAT Database) L+ ‘_

0.012

AFGROW - Walker (NASGRO ®)

——.— AFGROW - NASGRO (AFMAT Database)

—-—-— AFGROW - NASGRO (NASGRO ®;
mtais

0.008

Comprimento da fissura ¢ (m)

0.002

0 2 4 6 8 10 12 14
Numero de ciclos %10°

Figura 83: Propagacao de fenda segundo as varias metodologias para o caso FAP

Em primeiro lugar, observa-se que os resultados experimentais estdo de acordo
com o esperado, apresentando um comportamento exponencial até se atingir o com-
primento critico de 12 mm. Pelo facto da fenda ter atingido o seu comprimento critico,

conclui-se que o valor do fator de intensidade de tensdes ndo atingiu a tenacidade a
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fratura do material, permintindo a propagacao ao longo de toda a secc¢ao do provete.

A alteracao efetuada as cargas aplicadas no provete depois de terem decorrido
800000 ciclos podera ter influéncia no numero de ciclos total até a falha do provete,
levando a uma reducao do mesmo pelo facto de se terem aumentado as cargas em
valor absoluto. Deste modo, apenas a realizagdao de um novo ensaio, utilizando, desde
o inicio, as cargas provenientes da expressao 64 podera fornecer uma diferenca per-
centual mais exata relativamente aos modelos tedricos.

Observa-se uma grande discrepancia entre o numero de ciclos até a falha para o
caso das analises com o MEF em relagao aos resultados experimentais. Esta discre-

pancia podera ser devida a uma das seguintes razdes:

» O parametro geométrico Y apenas ser valido para uma fenda com uma geome-
tria de um quarto de circulo, implicando que quando esta atinge o valor de 6 mm
este parametro deixa de ser valido. Assim, ndo € possivel simular a transi¢cao
para uma fissura passante que ocorreu nas restantes metodologias. Seria ne-
cessario obter o parametro geométrico Y para uma fenda passante e estabelecer

a sua validade até se atingir o comprimento critico de 12 mm;

» Os parametros das leis de propagacao de Walker e NASGRO nao serem ajus-
tados a complexa geometria do provete. Tendo em conta que se usaram 0s
mesmos parametros para o software AFGROW e para a implementagao compu-
tacional de propagacao da fenda e que as geometrias disponiveis no AFGROW

sao bastante mais simples, é possivel que os resultados sejam afetados.

Analise da superficie de fratura

A andlise da superficie de fratura foi realizada através de observacéo visual e com
recurso ao MEV Hitachi S2400 do MicroLab no IST, permitindo uma caracterizacéao
mais detalhada da mesma. Em primeiro lugar, analisou-se a superficie de fratura apre-
sentada na figura 84, sendo possivel observar o entalhe de canto propositadamente
inserido. Este permitiu, numa fase inicial, a nucleacéo da fenda e a sua propagacéo
na regiao A. Na figura 85 (a), é possivel observar, através do MEV e com uma am-
pliacdo de 1000x, a presenca de estrias na regido A da superficie de fratura. Se o
ensaio realizado fosse de amplitude constante, era expectavel que as estrias estives-

sem igualmente espacadas. Neste caso, a sua disposi¢ao é coerente com um espetro
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de amplitude variavel, pois a distancia entre duas estrias consecutivas varia constan-
temente pelo facto da sequéncia de cargas aplicadas nao ser regular. Tal indica que
a velocidade de propagacao variou de ciclo para ciclo, sendo mais elevada quanto
menor € a distancia entre duas estrias.

A regiao B é caracterizada pela existéncia de linhas de paragem visiveis a "olho
nu"e por uma velocidade de propagacao superior a da regiao A. Entre duas linhas de
paragens € expectavel a existéncia de estrias, sendo apenas visiveis na figura 85 (b).

Finalmente, a regido C diz respeito a falha do componente por rotura instavel, ndo
apresentando sinais de fadiga. Face as cargas aplicadas, a area de secc¢ao transver-
sal remanescente do provete mostrou-se insuficiente para evitar a falha do mesmo. Na
figura 85 (c), observa-se uma superficie bastante irregular com cavidades representa-
das pelas zonas mais escuras, sendo coerente com a rotura instavel de um material

ductil.

Regido A Regido B

i

=

Entalhe
Inicio das linhas Fim das linhas Rotura instavel
de paragem de paragem

Figura 84: Superficie de fratura

(a) Regiao A (b) Regidao B (c) Regiao C

Figura 85: Regides da superficie de fratura observadas no MEV

6.3.4 Discussao de resultados da comparacao de severidade

Os desvios percentuais provenientes das abordagens de comparacao da severi-
dade relativas ao dano acumulado e propagacao de fissuras sdo resumidamente apre-

sentados na tabela 25.
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Tabela 25: Resultados da comparacao de severidade

Comparacao Metodologias/modelos Desvio
da severidade utilizados percentual
Sequéncias de carga aleatérias 7.4
Dano acumulado
Espetros acumulados 2.1
Base de dados | Walker 16.7
AFMAT NASGRO 7.4
AFGROW®©
Base de dados Walker 12.1
Propagacao de fissuras NASGRO® NASGRO 7.3
Walker 10
ABAQUS®
NASGRO 7

Para todas as metodologias, a operacado da FAP apresentou-se como mais severa
em relacao a referéncia considerada pelo fabricante. O dano acumulado, segundo a
Regra de Miner a partir dos espetros acumulados para 1000H V', apresentou o menor
desvio percentual devido as limitacées da discretizagdo do espetro acumulado.

Observou-se que, na propagacao de fissuras, o modelo de NASGRO apresenta um
desvio percentual mais preciso relativamente aos restantes, traduzindo uma operacao
cerca de 7% mais severa. O modelo de Walker com os parametros da base de dados
AFMAT apresentou o desvio mais elevado de 16.7% devido ao facto de, neste modelo,
o software AFGROW® utilizar o método Harter T para interpolar e extrapolar pontos
no referencial [AK;da/dN], de acordo com as cargas do ciclo a aplicar. Assim, o
incremento do comprimento da fenda, a cada ciclo, é efetuado de forma mais realista.

O fabricante da aeronave considerou, de uma forma conservativa, em coordenacao
com a Direction Générale de Larmement, um tempo de vida para a célula de 10000H V.
Face ao exposto e tendo em conta que a severidade de operagéo da frota se apresenta
2.1% a 16.7% mais severa que a operacgao de referéncia, o tempo de vida de fadiga
para a célula sera, consequentemente, entre 9800HV e 8330HV. O sistema SHM
implementado permitird avaliar, com mais detalhe, a operacao da frota, possibilitando
a extensao destes valores, uma vez que o valor de 100004V foi definido de uma forma

conservativa.
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7 Consideracoes finais

Neste capitulo, sdo apresentadas as conclusdes do presente estudo e feitas reco-
mendacgdes para tarefas futuras no ambito da monitorizagao estrutural da frota Epsilon
TB-30 e de outras frotas da FAP.

7.1 Conclusoes
7.1.1 Instrumentacao da aeronave e dados recolhidos em voo

A instrumentagéo da aeronave revelou-se um passo importante no presente traba-
lho, pois permitiu a definicdo de FT que relacionam o fator de carga no CG com as
tensbes nas localizagcdes criticas e o conhecimento dos valores de tensao existentes
na estrutura. Concluiu-se que a selecao dos extensémetros foi adequada pelo facto
das medicbes realizadas apresentarem o menor desvio comparativamente aos valores
tedricos, demonstrando-se um sensor robusto com aplicacao no setor aeronautico.

As FT adquiridas indicam que a travessa do quadro n? 2 €, dos componentes moni-
torizados, aquele que se encontra sujeito a tensées mais elevadas, possivelmente por
suportar as forgas de reacao provenientes das longarinas principais esquerda e direita.
Tal facto é coerente com os ensaios de fadiga a escala real, permitindo concluir que as
inspecoes estruturais a este componente deverao ser efetuadas com maior frequéncia

comparativamente aos restantes.

7.1.2 Comparacao da severidade

Dado o principal objetivo da presente dissertagcao, esta seccao adquire especial
importancia pelo facto de quantificar a diferenca percentual de severidade entre os
referidos regimes de operacdo. Verificou-se, em todos os casos, que a frota da FAP
apresenta um regime de operacado mais severo do que o regime de referéncia. Estes
valores variam de 2.1% a 7.4% para o dano acumulado e de 7% a 16.7% para a propa-
gacao de fissuras, o que se traduz num tempo de operacéo entre 9800HV e 8330HV .

O estudo da propagacao de fissuras incluiu, nas vertentes numéricas realizadas
através dos softwares AFGROW® e ABAQUSQ, a utilizacao dos modelos de propa-

gacao de fissuras de Walker e NASGRO que, consequentemente, apresentam limita-

97



cOes relativamente aos parametros das respetivas leis de propagacao. A inexisténcia
de parametros de propagacao de fissuras para o provete estudado induziu a utilizacao
de parametros relativos a uma liga de aluminio 2024-T351. O facto destes parame-
tros ndo serem apropriados a geometria do provete, influenciou os resultados da pro-
pagacao da fissura e, consequentemente, a diferenca percentual na comparacao da
severidade, representando uma limitag&o deste estudo.

O parametro geométrico Y do provete pode ser descrito através de uma fungao
de 4° ordem, sendo que, para uma analise mais detalhada, em que se assuma que a
forma da fenda varia ao longo da sua propagacéao, devera realizar-se uma regressao
do fator de intensidade de tensées em funcdo do angulo ¢, implicando uma maior
complexidade do modelo e um maior esforgo computacional.

Face a impossibilidade de ensaiar experimentalmente a sequéncia de carga alea-
toria proveniente do espetro de carga acumulado considerado pelo fabricante, a com-
ponente experimental deste estudo n&o contribuiu para a comparagcéao de severidade
propriamente dita. No entanto, o comportamento observado enquadra-se com 0s mo-
delos teoricos, apresentando uma maior aproximacao com o modelo de Walker utili-
zando os parametros da AFMAT. A realizagao do ensaio com a sequéncia de carga do
fabricante permitira uma verificagdo dos resultados obtidos. Nao obstante, torna-se
pertinente repetir os ensaios com ambas as sequéncias de carga, utilizando, desde
o inicio do ensaio, os valores de carga da expressao proveniente da instalacdo do
extensometro HMB 1-LY-6/350.

Comparativamente aos anteriores estudos de fadiga realizados na frota Epsilon
TB-30, em que, devido a falta de dados de voo, se extrapolaram os espetros de
carga acumulados para 1000HV, o volume de dados analisados no presente trabalho
apresentou-se como uma amostra mais representativa da operagéo da frota, englo-
bando todos os modulos de instrucdo de um curso de pilotagem: contacto inicial e
basico, instrumentos basicos, navegacao visual e por instrumentos, acrobacia e for-
macéao. Este € um aspeto importante a ter em conta, uma vez que as sequéncias de
carga aleatérias sao geradas com base no espetro acumulado para 1000HV, sendo
pertinente que o nimero de ocorréncias registado para cada patamar de fator de carga
seja o mais realista possivel.

A conclusao do presente trabalho, referente ao facto de que o regime de operacéo
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da FAP é mais severo do que o regime de referéncia, nao implica que todos 0s voos
ou todos os tipos de missao efetuados sejam mais severos do que o espetro de refe-
réncia considerado pelo fabricante, mas que, na globalidade das missées de instrugao
realizadas, existe uma discrepancia percentual significativa em termos de severidade.
Neste ambito, torna-se pertinente perceber quais sao os tipos de missdao que mais
contribuem para a discrepancia verificada.

Uma diferenga percentual na severidade do regime de operagao pode ter con-
sequéncias significativas no programa de manutencdo da aeronave. Deste modo,
pretende-se que o fabricante analise os resultados do presente estudo e defina um
programa de manutencao mais adequado ao regime de operacao da frota da FAP. Es-
tas modificagbes podem incluir a realizagdo de inspegbes com uma maior ou menor
regularidade, tendo impacto nos custos inerentes as mesmas. Ao existir um programa
de manutencao ajustado as necessidades da operacado e um seguimento da vida de
fadiga da frota, promove-se, a longo prazo, uma operacao mais segura e uma possivel

extens&o do tempo de servico da mesma.

7.1.3 Recomendacoes

Neste ambito, a frequéncia de aquisicao de dados a que o sistema SHM operou,
durante a realizacdo do presente trabalho, mostrou-se elevada, captando, inevitavel-
mente, frequéncias de funcionamento de diversos componentes da aeronave. Assim,
recomenda-se o ajuste deste parametro para um valor de 25H = (frequéncia de aquisi-
cao do sistema MSR), simplificando o processo de aquisicao e tratamento de dados e
reduzindo a memdria necessaria para 0 armazenamento dos mesmos.

Adicionalmente, recomenda-se também a realizagdo de um tratamento estatistico
dos coeficientes que definem as FT, através da recolha e analise de dados de voo
relativos a um ciclo de instrugdo de pilotagem. Desta forma, serd possivel adquirir,
a partir de uma amostra mais representativa, os coeficientes que melhor traduzem a
dependéncia linear verificada.

Para um futuro objetivo de monitorizar a operacao de todas as aeronaves da frota
com o sistema SHM, recomenda-se uma instrumentacao, em pelo menos mais uma
das aeronaves da frota, exatamente igual a efetuada no &mbito da presente disser-

tacdo. Assim, seriam instalados cinco extensémetros, um acelerometro e um DAU
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nas mesmas localizagdes e condi¢oes, permitindo verificar se as FT sofrem ou néo
uma alteracao significativa aquando da instalacédo do sistema SHM numa aeronave
diferente. Posteriormente, no caso de ndo se verificar uma alteragéo significativa nas
referidas FT, a instrumentacdo das restantes aeronaves seria efetuada numa versao
mais simplificada: apenas com a instalagdo do acelerémetro no CG e de um DAU.
Por conseguinte, o célculo das tensdes locais seria efetuado com as FT previamente
definidas, simplificando todo o processo de instrumentacao e reduzindo os custos ine-
rentes a aquisicao e instalagdo de equipamento.

Na sequéncia da recomendacao relativa a monitorizacao total da frota com o sis-
tema SHM ou uma versao simplificada do mesmo, é provavel que o sistema MSR seja
retirado de servigo. Deste modo, o tratamento de dados de voo relativos ao fator de
carga passaria a ser realizado exclusivamente com o sistema SHM, sendo necessario
o desenvolvimento de um software que permita a contabilizacdo de ciclos e a obtengao
do espetro de carga acumulado para este sistema. Neste ambito, recomenda-se, com
base na aquisicao de dados de voo a uma frequéncia de 25H = com o sistema MSR,
que se utilize um range igual a 0.1, permitindo que a monitorizagdo do fator de carga
seja efetuada de maneira semelhante a um contador de G’s analdgico. Adicional-
mente, este valor permite que sejam apenas monitorizadas ocorréncias significativas
do ponto de vista da fadiga, desprezando o ruido existente.

Dada a limitacao deste estudo referente aos parametros das leis de propagacao de
Walker e NASGRO, recomenda-se a realizacdo de ensaios de fadiga com amplitude
constante com pelo menos dois valores diferentes de tensdo média, a fim de se obter
as curvas da/dN em fungdo de AK para o material e geometria do provete estudado.
Deste modo, é possivel obter-se os parametros de propagacao de fissuras para os
diferentes modelos de propagacéo e resultados mais realistas.

A implementagé&o do sistema SHM numa aeronave Epsilon TB-30 e os consequen-
tes beneficios que apresentou no ambito deste trabalho poderdao ser empregues na
monitorizacao de outras frotas da FAP. Um possivel exemplo é aplicacao na frota P-3C
CUP+, em que, face as capacidades desta aeronave de busca e salvamento, guerra
anti-submarina e anti-superficie, vigilancia e reconhecimento e as recentes moder-
nizagdes efetuadas nos seus sistemas, € do interesse da FAP manter a integridade

estrutural destas aeronaves através da monitorizacao de cargas de voo.
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