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RESUMO

Com este artigo descreve-se a actual metodologia utilizada no seguimento de vida de fadiga
das aeronaves da Forca Aérea Portuguesa, visando a manutengdo da sua integridade
estrutural. Esta metodologia assenta em resultados experimentais obtidos em voo por
intermédio de adequados sistemas de instrumentagdo. Os dados obtidos sdo posteriormente
analisados, tendo em vista o desenvolvimento de modelos de propagagdo de fendas, sendo
esta informagdo posteriormente utilizada no planeamento das acgoes de inspecgdo ndo-

destrutivas, de manutengdo, de apoio logistico e de utilizagdo operacional das diversas frotas.
Esta metodologia é ilustrada por uma aplicagdo em aeronaves DASSAULT/DORNIER ALPHA-JET.

1. INTRODUCAO

A seguranga e a fiabilidade de um
componente  estrutural  dependem  de
factores que estdo associados aos critérios
de projecto, as especificagdes de qualidade
do material e dos processos de fabrico.

Durante o seu uso operacional, a
seguranga e a fiabilidade dos componentes
de avides civis ou militares, designada por
integridade estrutural, dependem da réapida
detecgdo e reparag@o dos defeitos antes que
estes atinjam dimensOes criticas para as
quais ocorre rotura catastrofica. Falhas
estruturais em vérias aeronaves nos anos 60
a 80 que foram causadas por defeitos n@o
detectados, resultaram numa mudanga de
filosofia de projecto e manutengiio de
aeronaves, que passou do conceito de vida
de fadiga segura para o conceito de
tolerancia ao dano. Neste conceito prevé-se

que o crescimento do defeito devido as
cargas aplicadas ao longo do tempo, deve
ser monitorizado e prevista a sua
propagagdo até 4 prOXima paragem para
manutengio.

De acordo com este conceito, a
monitorizagio da utilizagdo de uma
aeronave implica o conhecimento mais
preciso possivel da sequéncia de cargas que
¢é aplicada no componente estrutural da
aeronave [1]. Torna-se necessario medir e
registar as grandezas que permitam prever a
propagacio dos defeitos ao longo do tempo
de vida da aeronave e que de acordo com o
conceito de tolerdncia ao dano, baseado na
mecinica da fractura, sdo as tensOes
aplicadas a um comprimento de defeito [2].

Os estudos efectuados em colaboragdo
com a Forga Aérea Portuguesa, incidiram
sobre as aeronaves VOUGHT A-7P CORSAIR
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II, LOCKHEED P-3P ORION, LOCKHEED C-
130H HERCULES, SOCATA EPSILON e
DASSAULT/DORNIER ALPHA-JET. O
objectivo do estudo é optimizar a gestdo das
frotas quer em consumo de vida de fadiga
quer em gestdo logistica e das acgbes de
manutengao.

2. MONITORIZACAO DE CARGAS
EM VOO

Em Portugal, a FAP realizou, durante
muito tempo, o seguimento da vida de
fadiga da respectiva frota pelos métodos
usuais, isto ¢é, monitorizando apenas o
factor de carga (load factor) ou a aceleragio
vertical no centro de gravidade.

Para permitir uma andlise mais rigorosa
da integridade estrutural das aeronaves,
torna-se necessario conhecer as cargas
aplicadas nos diversos componentes
estruturais, particularmente os definidos
como sendo criticos. Este conhecimento
deve ser complementado com informagio
adicional que permita caracterizar o tipo de
missdo associada a cada voo e relacionar as
cargas aplicadas com as manobras
realizadas. Pelo exposto, a metodologia
desenvolvida é genericamente designada
por monitorizagdo de cargas em voo (flight
loads monitoring). Os meios que permitem
medir as diversas grandezas monitorizadas,
incluindo o seu registo e posterior anélise,
sdo  designados por sistemas de
instrumentagéo.

2.1. Sistemas de instrumentacio

Os sistemas de instrumentagdo associados
aos diversos projectos de monitorizagio de
cargas em voo, sdo constituidos por meios
embarcados nas aeronaves instrumentadas €&
por meios complementares utilizados no
solo. Estes sistemas permitem medir
simultaneamente diversas grandezas pelo
que também sdo designados por sistemas de
instrumentacdo multi-canal. O niimero € as
caracteristicas das diversas grandezas
medidas depende dos objectivos especificos
de cada projecto. Das grandezas usualmente
medidas, destacam-se:
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a velocidade ar, indicada (indicated
airspeed) ou verdadeira (true airspeed),
» aaltitude barométrica; -

= a aceleragdo vertical no centro de

gravidade ou o factor de carga;

* as microdeformagdes (microstrains),
decorrentes das tensdes mecanicas apli-
cadas em componentes e locais criticos
da célula da aeronave, mensuraveis por
intermédio de pontes de extensémetros
(strain gauge bridges).

A identificag8o dos componentes e locais
criticos ¢ feita com o auxilio do fabricante,
dos registos histéricos e da andlise de dados
cedidos por outros utilizadores da aeronave
em questdo. Por outro lado, em aplica¢des
em aeronaves, para minimizar os efeitos da
temperatura e para obter a maior sensi-
bilidade de medida, os extensémetros sdo
sempre aplicados em conjuntos de quatro
formando pontes resistivas completas (full
resistive bridges) [3].

A titulo de exemplo, sera seguidamente
descrito o sistema de instrumentagdo
instalado numa aeronave
DASSAULT/DORNIER ALPHA-JET operada
pela Forga Aérea Portuguesa [4]. Esta é
uma aeronave bi-lugar de treino avangado e
de ataque ligeiro ao solo, sendo operada
pelas Esquadras 103 — Caraco6is e 301 —
Jaguares, ambas sediadas na Base Aérea
N°11 em Beja. A figura 1 mostra uma
fotografia de uma destas aeronaves e a
tabela 1 apresenta as suas principais
caracteristicas.

Fig 1 — DASSAULT/DORNIER ALPHA-JET.

Na figura 2 é apresentado o diagrama de
blocos do sistema de instrumentagio
instalado. Na tabela 2 é apresentada a
correspondente  lista de  parAmetros
medidos, incluindo as suas principais
caracteristicas.




Tal como os
instrumentagdo implementados, o conjunto
formado
essencialmente por sensores, unidades de

de meios

restantes

embarcado €

sistemas de

designada por gravador de
(flight loads data recorder).

Tabela 1 — Principais caracteristicas do DASSAULT/DORNIER ALPHA-JET.

condicionamento de sinal e uma unidade

cargas em Voo

propuls@o 2 turbo-reactores TURBOMECA LARZAC 04-C20
com 14.12 kN de impulso
comprimento 1229 m
envergadura 9.11m
altura 419 m
tripulacdo 2 tripulantes
peso em vazio 3500 kg
peso méaximo & descolagem 8000 kg
tecto de servigo 14630 m
velocidade maxima Mach 0.86
raio de ac¢do 2600 km
CG vertical ground equipment
accelerometer|
personal
. computer
oo synchro flight RS232 P
computer converter loads
unit data
recorder
strain gauge
bridge x——c-—
RH FS27 g
strain gauge
bridge x———c
RH USP
strain gauge
bridge x————c
LH FS27 .
strain gauge selector
bridge X—-—C
LH USP
Fig 2 — Diagrama de blocos do sistema de instrumentag&o.
Tabela 2 — Lista de pardmetros medidos
Pardmetro fonte de sinal condicion. de sinal gama de medida
velocidade ar indicada \' weapon computer conversores 0 a 600 kts
altitude barométrica H sincrono-analdgicos | -500 a 50000 ft
aceleragdo vertical no CG a, acelerometro amplificador interno -4a9%g
Microdeformagdes RH FS27 pontes completas , | amplificador interno | -1000 a 2000 ue
(FS 27 e USP de ambas as RH USP de extensometros (a selecgdo do sinal
asas) LH FS27 (1000 Q) medido é feita no
LH USP painel de fichas)
Tempo time Interno resolucdo 1 s

De acordo com o diagrama de blocos
o conjunto de
alojados na aeronave DASSAULT/DORNIER

apresentado,

sensores °

ALPHA-JET é constituido por:
um acelerébmetro linear de
equilibradas, apresentado na figura 3,

forgas
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instalado no compartimento do trem de
aterragem principal e proximo do
centro de gravidade;

e quatro pontes completas de
extensometros, agregadas num modulo
de instalagdo com protec¢do para
choques mecénicos, instaladas nas
localizagdes Upper Skin Panel (USP) e
Fuselage Station 27 (FS27) de ambas
as asas, sendo apresentada na figura 4
uma das pontes de extensometros

instalada

i

Fig 3 — Acelerémetro vertical localizado proximo
do centro de gravidade.

Fig 4 — Ponte de extensometros instalada na FS27
da asa direita.

Apesar de terem sido instaladas quatro
pontes completas de extensometros, o

sistema de instrumentagdo implementado

~ apenas permite medir o sinal de uma delas,
sendo a selec¢do realizada por intermédio
de um painel de fichas localizado junto ao
gravador de cargas em voo.

Para medi¢do da velocidade ar e da
altitude, ndo foram utilizados sensores
dedicados e os correspondentes sinais
foram obtidos a partir dos normais
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sistemas da aeronave, designadamente a
partir do computador de armamento
(weapon computer), e os correspondentes
sinais estdo formatados como sinais
sincronos (synchro) de acordo com a
norma ARINC 207.

Quanto aos meios de condicionamento
de sinal, a filtragem e a amplificacdo dos
sinais debitados pelos sensores dedicados,
incluindo a sua alimentagdo, é realizada
por meios incorporados no gravador de
cargas em voo. Para conversdo dos sinais
de velocidade ar e altitude para tensdes
compativeis com o gravador de cargas em
voo, foi utilizada uma unidade designada
por unidade de conversdo de sinais
sincronos (synchro conversion unit).

O gravador de cargas em voo € o nuicleo

do sistema de instrumentagdo pois esta

r

unidade € responsavel pela filtragem,
amostragem, digitalizagdo e -registo dos
dados, de acordo com um algoritmo
previamente definido e utilizando para o
efeito a sua memoria interna. Na tabela 3
sdo apresentadas as suas principais
caracteristicas.

Na figura 5 € apresentado um suporte no
qual estdo instalados o gravador de cargas
em voo, a unidade de conversdo de sinais
sincronos e o painel de selec¢do das pontes
de extensdmetros activas.

Fig S — Pormenor do sistema de instrumentago.

O algoritmo utilizado na medigdo e
registo dos valores das diversas grandezas
¢ designado por registo sequencial de picos
e vales (peaks-valleys  sequential
recording) ou master/slave recording
method [5]. De acordo com este algoritmo




sdo definidos varios processos associados a
um pardmetro primério e a parémetros
secundarios. Para cada processo, sempre
que ocorre um maximo relativo, pico
(peak), ou um minimo relativo, vale
(valley), do respectivo pardmetro primario,
¢ feito o registo do seu valor e dos valores

de todos os pardmetros secundarios
associados. E de notar que os varios
processos sdo registados separadamente e
que sdo sempre registados oS valores
iniciais e finais associados aos diversos
processos de medida.

Tabela 3 — Principais caracteristicas do gravador de cargas em voo.

4 entradas analdgicas

1 ponte completa de extensémetros (1000 Q)

1 aceleroémetro linear de forgas equilibradas

2 tensdes (5 V)

2 saidas para alimentagdo de
sensores

1 ponte completa de extensometro (10 V)

1 acelerémetro (+12 V)

relogio interno

resolugdode 1 s

frequéncia de amostragem

2000 Hz

conversor analdgico-digital

8 bits de resolucao

algoritmo de compressio

registo sequencial de picos e vales e perfil de voo

memoria interna RAM

256 kBytes

interface exterior

RS232

No sistema de aquisigdo de dados
instalado na aeronave DASSAULT/DORNIER
ALPHA-JET, foram  definidos  cinco
processos de registo. Para quatro deles, o
pardmetro primério é cada um dos quatro
pardmetros medidos e os pardmetros
secundarios sdo todos os outros mais o
tempo. O quinto processo de registo €
designado por perfil de voo, implicando o
registo periddico dos valores medidos de
todas as grandezas mais o tempo. O periodo
de registo associado a informagdo de perfil
¢ programével, sendo normalmente usado o
valor de 30 seguridos.

O sistema de instrumentagdo €
complementadp com meios de apoio no
solo, que sdo essencialmente um
computador pessoal portatil e alguns
programas. Estes meios sdo utilizados na
configuragdio do sistéma de instrumentagao
embarcado, na recolha dos dados registados
em voo, no processamento destes dados e
na gestdio da base de dados resultante.

Para permitir extrapolar resultados validos
para o seguimento da vida de fadiga de toda
a frota, os dados obtidos em voo s&o
cruzados com dados administrativos, como
sejam, para cada voo monitorizado:

e tipo de missdo;

e aconfiguragdo utilizada,

e acarga a descolagem e aterragem,

e os valores contabilizados em cada voo
pelo contador de g’s da acronave;

e tempo de voo contabilizado para efeitos
administrativos.

0 conhecimento destes dados
administrativos, para cada uma das
aeronaves da respectiva frota, e o
conhecimento da vida de fadiga consumida,
para cada tipo de misséo e por tempo de
voo, permite fazer o seguimento
individualizado de cada aeronave.

Para garantir uma via de trabalho clara e
continua durante a operagao, processamento
e apresentago dos dados, foi desenvolvido
e implementado um conjunto de
procedimentos reunidos num documento.
Esta lista de procedimentos descreve todas
as acgdes a tomar pelos elementos
envolvidos no projecto para gerar e manter
uma base de dados de voo valida,
representativa da utilizagdo da aeronave
DASSAULT/DORNIER ALPHA-JET pela FAP.

2.2. Processamento e analise dos dados
recolhidos em voo

Os diagramas temporais apresentados na
figura 6 correspondem a alguns dos dados
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registados num dos varios voos monitoriza-
dos e sdo apresentados a titulo de exemplo.

A partir destes resultados é possivel
verificar qual a dependéncia existente entre
as microdeformagbes ou tensdes medidas
em cada localizagdo critica e o

RH FS27 [pe]
600 —— —

correspondente  factor de carga. Os
resultados  experimentais obtidos na
localizagdo FS27 da asa direita para um
primeiro grupo de voos monitorizado sdo
apresentados na figura 7.
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Fig 6 — Exemplo de dados adquiridos em voo.
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Fig 7 — Relago entre a microdeformagdo e o factor de carga na FS27 da asa direita.

A partir dos resultados experimentais
foram obtidas as equagdes paramétricas,
para a localizagdo critica FS27, que
relacionam a tensio o, expressa em MPa,
com o factor de carga n,.

asa direita RH FS27: 0=47,8n, 1)
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asa esquerda LH FS27: 0 =39,1n, )

A equagdo paramétrica fornecida pelo
fabricante, usada como referéncia, é a
seguinte:

referéncia FS27: o=51n, 3)




Com base nas equagdes paramétricas, a
figura 8  apresenta as  relagQes,
experimentais e de referéncia, entre as

0 FS27 [MP3]
350 — -

tensdes na localizagdo FS27 e o factor de
carga.
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Fig 8 — Relagdes entre as tensdes e o factor de carga (FS27).
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Fig 9 — Relag@o entre as microdeformagdes e o factor de carga no USP da asa direita.

Os resultados obtidos na localizagdo FS27
mostram que a relagdo entre as tensdes ai
verificadas e o factor de carga ¢ linear. A
concordincia  entre  os  resultados
experimentais e o obtido com base na
utilizagio das equagdes paramétricas do
fabricante serviu para validar esta equagéo,
anteriormente utilizada na analise da
integridade estrutural das aeronaves. Na
-figura 9 sdo apresentados os dados obtidos
num dos USP instrumentados. A

dependéncia nfo-linear verificada, que foi
observada em ambas as asas, deve-se a
combinacdo da flexdo e da torgdo da asa.
Note-se também que, no periodo em que os
dados foram recolhidos, o elevado nimero
de ocorréncias de factores de carga
negativos foi o resultado de um novo tipo

de missdo designado por demonstragao.

O espectro de carga (load spectrum)
apresenta, para um determinado periodo de
utilizagdo, o numero de ocorréncias dos
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varios valores do factor de carga. A figura
10 apresenta os espectros de carga obtidos a
partir dos dados registados, classificados
por tipo de missdo. E também apresentado
um espectro de carga de referéncia que foi

Nz

fornecido pelo fabricante. Os resultados
apresentados mostram que, do ponto de
vista do consumo de vida potencial de
fadiga, algumas das missdes s@o mais
severas que outras.

——referéncia
----- navegacgao VFR

- - — demonstragao
—— contacto

— —voo nocturno

N W A OO N

Ny
~

1 10 100

1000 10000 100000

ocorréncias/250HV

Fig 10 - Espectro de carga para 250 HV e por missio desempenhada.

Para avaliagdo da vida potencial de fadiga
dos componentes criticos s3o realizados
ensaios de fadiga laboratoriais utilizando
provetes e sequéncias de carga
representativas da utilizagdo a que a
acronave ¢ sujeita. Estas sequéncias de
cargas de teste sdo obtidas a partir dos
dados recolhidos em voo, utilizando ainda o
conhecimento do tipo de missdo associada a
cada voo e o conhecimento da incidéncia de
cada tipo de missdo relativamente a todas as
missdes realizadas por cada aeronave
(mission mix).

A sequéncia de cargas representativas da
utilizagdo pode ser obtida directamente a
partir do espectro de cargas ou por
combinagdo das sequéncias registadas em
voo. As sequéncias de carga utilizadas nos
estudos realizados até ao presente foram
obtidas a partir dos espectros de carga [6,
7]. Note-se que estes s6 traduzem o numero
de ocorréncias, para um periodo de
utilizagdo, em que determinados niveis de
factor de carga s@o ultrapassados, logo ndo
contém informagdo sobre as variagGes das
cargas aplicadas, o que determina o dano
por fadiga (fatigue damage). Por este
motivo na defini¢do da sequéncia de cargas
110

representativa da  utilizagdo num
determinado periodo de utilizagdo assuie-
se que, para cada ocorréncia de um
determinado valor de factor de carga n,, a
que corresponde um valor de tensdo G(n,)
definido pelas equagGes paramétricas, fica
associado um ciclo completo definido pela
tensdo atingida o(n,) e pela tensdo
mecénica correspondente a um factor de
carga unitario o(1).

Um estudo realizado [7] mostrou que esta
abordagem ¢ conservativa e aceitavel.

3. SIMULACAO DE VIDA COM BASE
NOS ESPECTROS GERADOS

3.1. Material e provetes

Realizaram-se ensaios de fadiga a
amplitude de carga varidvel em provetes de
uma liga de aluminio, com 100mm de ldrgura
por 8mm de espessura, com um furo central
de 20mm de didmetro contendo 2 fendas
iniciais. Estas fendas abertas ao longo da
espessura, foram realizadas por electro-erosdo
com 1.0mm de comprimento (em lados
diametralmente opostos do furo), e utilizadas
para a inicia¢do de fenda fadiga, como mostra




a figura 11. A pré-fissuragdo foi realizada
com as sequéncias de carga usadas nos
ensaios. '

O material utilizado nos ensaios experimen-
tais é o mesmo que tem sido usado no local
critico da aeronave, o qual tem a seguinte
designag@o: Liga aluminio 2014-T651.

As propriedades mecénicas do material,

Geea=441 MPa e 0,;;=490 MPa foram
retiradas de [8].
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Fig 11 — Configuragdo do provete.

Todos os provetes foram instrumentados
com quatro extensometros, dois de cada
lado do provete, de modo a monitorar o
alinhamento deste, ver figura 12.

Fig 12 — Montagem de um provete instrumentado na
maquina servo-hidraulica.

Os ensaios de fadiga foram realizados
numa maquina de ensaios de fadiga servo-
hidraulica. As sequéncias de tensdo
aplicadas foram geradas e controladas a
partir de um PC. O crescimento de fenda foi
medido a intervalos regulares de nimero de

- sequéncias realizadas a partir da superficie

do provete, com dois microscopios
deslizantes, um montado na parte da frente
e 0 outro na parte detras do provete.

3.2. Sequéncias de carga

Foram utilizadas as seguintes sequéncias de

' carga:

e POAF derivada directamente dos dados
obtidos em voo, normalizados para 100
horas, constituindo a maior sequéncia de
dados com 23 955 pontos (picos e vales).

e PoAF2 - uma sequéncia que deriva da
anterior PoAF, com o mesmo conteudo
de rainflow do espectro anterior mas com
um reduzido nimero de pontos, 18 805
pontos (picos e vales), como mostra a
figura 13. :

e POAFO — uma sequéncia contendo todos
os ciclos de carga da sequencia PoAF
com excepgdo daqueles onde a Omax<
Gop30, ONde Gop30 corresponde ao nivel de
tensdo de abertura de fenda do ciclo onde
o nivel de tensdo maxima €& alcangado,
calculado a intervalos regulares, tendo 16
245 pontos (picos e vales). O fundamento
da consideragio anterior é o conceito de
Indice de Severidade de Fenda (ISF)

" desenvolvido pela NLR [9], o qual tem
provado a sua aplicabilidade na avaliagéo
da tolerdncia ao dano de aeronaves de
combate.

A distribui¢do dos niveis de tensdo dentro
de cada sequéncia de carga, respectivamente,
PoAF, PoAF2 e PoAFO ¢ apresentada na
tabela 4.

Pela consulta da tabela é possivel observar
que os pontos em falta nas sequéncias POAF2
e PoAFO sao os pontos que representavam os
valores mais baixos dos niveis de tensdo. A
utilizagdo destas sequéncias, representativas
da mesma utilizagdo da aeronave permite
reduzir sensivelmente o periodo de ensaio,
mas terd forgosamente de ser validada
experimentalmente.
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Fig 13 — Sequéncia de carga PoAF2.

Tabela 4 - Distribuigéo do nivel de tensdo para os espectros PoAF, PoOAFO e PoAF2.

Numero de pontos por nivel
Nivel tenséo (MPa) PoAF PoAFO PoAF2
X>200 700 700 700
100 <X <200 2341 2341 2341 -
50<X <100 7195 7435 6297
0<X<50 9508 3346 5562
X<0 4211 2423 3905
Pontos retirados 7710 5150
Total 23955 16245 18805
3.3. Resultados experimentais da medi- 40 -
¢io do comprimento de fenda T gl |LDovee! .
o ~ , . . . o Provete 2 N
A utilizagdo de maquinas servo-hidraulicas E A
na realiza¢do de ensaios de fadiga com cargas el
de amplitude varidvel ndo é de todo uma -
tarefa facil dado que de um modo geral estas £
vém equipadas (hardware e software) para E . et
ensaios a amplitude constante. Consequente- E 15 M
mente, para uma correcta realizagdo dos © omant®
ensaios torna-se necessario um bom ajuste 6 1 20 2° 4 ° s

dos parfmetros PID de controlo da maquina.
Com este proposito, foi adquirido durante
parte da sequéncia de voo o sinal da célula de
carga e comparado com o sinal de comando e
foram registados os picos de carga, maximos
€ minimos, para cada sequéncia de carga em
voo. Apos a correcta aplicag@o do controlo da
maquina foram realizados 2 ensaios por cada
sequéncia de carga.

A figura 14 mostra uma muito boa
concordéncia entre dois provetes ensaiados
com a mesma sequéncia de carga, neste
caso para a sequéncia de carga PoAF. Deste
modo assegura-se que a reprodutibilidade
experimental ¢ bastante boa.
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Numero de sequéncias

Fig 14 — Resultados experimentais do crescimento de
fenda.

3.4. Modelo de crescimento de fenda

O crescimento de fenda por ciclo depende da
distribui¢do de tensdo na vizinhanga da fenda
o qual é caracterizado pelo factor de
intensidade de tens3o. Para um provete com
um furo central de raio r, numa placa
considerada infinita e sob tensdo, a partir do
qual se desenvolvem duas fendas em lados
opostos, o factor de intensidade de tensdo é
descrito pela seguinte equaggo [10]:
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Fig 15 — Factor de correcgdo F para o factor de intensidade de tens@o.

K=F[—%,%)0\/E @)

onde a representa o comprimento de fenda
e W a largura do provete. A evolugdo do
factor de correcgio F que se utiliza nos
calculos é mostrada na figura 15 sendo
resultado de interpolagdes de valores
apresentados na literatura [11].

O crescimento de fenda sob cargas em
servigo pode ser determinado pela soma do
crescimento de fenda causado pela
trajectoria individual de cada carga. E usual
correlacionar a taxa de crescimento de
fenda (da/dN) com a gama do factor de
intensidade de tensdo (AK=Kp.x-Kmin) da
variagdo de carga. A taxa de crescimento de
fenda depende também da razdo de tensdo
(R=6min/Omax), como tal as relagdes do
crescimento de fenda, empiricas, foram
estabelecidas de modo a ter em conta o
efeito de R. Existem leis simples do
crescimento de fenda, as quais s6 devem ser
utilizadas para carregamentos a amplitude
constante, € outras que por sua Vvez ja
contabilizam a variagdo de R. Estas
relagdes que descrevem o crescimento de
fenda podem ser divididas nas que
descrevem a relagdo empiricamente, tal
como a lei de Forman, e as leis que se
baseiam no principio do fecho de fenda, tal
como a de Elber [12] e a de Nasgro [8].
Tem também sido notado que as
sobrecargas e as subcargas podem afectar o
crescimento de fenda e como tal varios

modelos empiricos tem sido propostos para
levar em considera¢do estes efeitos num
ensaio de crescimento de fenda a amplitude
varidvel, tais como os factores de
retardamento de Wheeler [1, 2]. Estes
modelos s3o baseados na plasticidade
existente na ponta da fenda mas ainda
necessitam de muita experimentagio de
modo a determinar os coeficientes de
ajustamento para se ter em conta o
retardamento ou a aceleragdo do
crescimento de fenda devido s sobrecargas
e subcargas, respectivamente.

Elber [12] introduziu o conceito de fecho
de fenda, o qual ocorre devido a
plasticidade gerada na ponta da fenda.
Quando uma carga de tracgdo ¢é aplicada,
tensdes locais elevadas na ponta da fenda
vao causar deformagao plastica na ponta da
fenda. Devido a deformagdo plastica a
fenda fecha parcialmente antes de toda a
carga ser removida (fecho fenda) dando
origem ao aparecim(c‘_nto de cargas de
compressdo. Durante o subsequente
aumento do carregamento a. fenda
permanecera parcialmente fechada até que a
tensio aplicada (Op) igual a tensdo de
compressio que foi  anteriormente
introduzida. Com o progressivo aumento da
carga a fenda voltara a ficar totalmente
aberta, assumindo-se que a fenda apenas
propagara quando estiver totalmente aberta.
A gama do factor de intensidade de tensdo
efectivo (AKes=Kmax-Kop) foi introduzida e
considera a gama de tensdo que contribui
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para o crescimento da. fenda. Outros
mecanismos tem sido propostos para
explicar o fecho de fenda mas néo serdo
tidos em conta neste estudo. Alguns
modelos, analiticos/numéricos e por
elementos finitos, tém sido propostos para
determinar a tensdo de abertura, através do
calculo da plasticidade na ponta da fenda, o
que assegura o calculo da tensdo de
abertura durante o ciclo de carga.

Uma das equagdes que relaciona os dados
da taxa de crescimento de fenda com a
gama do factor de intensidade de tensdo
efectivo € a equag@o de Nasgro 2.0, a qual é
representada do seguinte modo [8]:

da_ (1-1) (I‘AAKK)
S
(

1-R)K,

®)

onde f=(Kqp/Kmax) ¢ a fungfio de abertura
de fenda, K. € o factor de intensidade de
tensdo critico e AKy, € a gama do factor de
intensidade de tensdo limiar, o qual é
aproximado por uma fungdo que tem em
conta a razdo de tensdo e a gama do factor
de intensidade de tensdo para R=0 (AKy),
dado pela equag@o (6):

8K, = AR, tan” (1= R)(—)" ©

0

As constantes empiricas, C, n, p e q
foram obtidas a partir do manual do
utilizador NASGRO [8] e sfio apresentadas
na tabela 5.

Tabela 5 — Constantes NASA/F LAGRO, unidades
SI (MPa, MPamm'?)

G | n [ Ki| p | q@|AK | a

0.185e-10 | 2.8 [ 973 ] 05 [1.0] 94 | 1.5

A lei de Nasgro esta baseada no conceito
de fecho de fenda e varios modelos tem
sido propostos para determinar o nivel da
tensdo de abertura dentro de um ciclo.
Neste estudo a fungdo de abertura de fenda,
f, para a plasticidade que induz o fecho de
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fenda foi definida por Newman [13, 14], e
esta representada pelas equagdes (7) e (8):

K 2 3
op__ AO+A1R+A2R +A3R R20

f=
Koax |Apt4R 2<R<0

™

onde

200

o ]}é

A, = (0.825—0.34a+ 0.0Safz)[cos max

o

4 =(0.415—o.071a)[—%] 7 @

g,
0
=1-4 -4 -
Ay =l-dy=4 =4
=24 -1
Ay =24y 44
onde Opax € R sdo a tensdo méaxima e a
* razdo de tensdo, respectivamente, para cada
ciclo de carga, oy ¢ a tensdo de cedéncia
virtual calculada como o valor médio entre
a Oyield € a Oy € O € o factor
constrangimento tensdo plana/deformagdo
plana.

O modelo de retardamento ¢ baseado
numa analise feita ciclo a ciclo do
crescimento de fenda e na determinagdo da
parte do ciclo que causa a propagacdo da
fenda, através do factor de intensidade de
tensdo efectivo. O possivel retardamento no
percurso de uma carga, devido a presenga
de sobrecargas, ¢ contabilizado reduzindo a
variacdo do factor de intensidade de tensdes
efectivo no periodo de crescimento de
fenda afectado pelo pico anterior, de acordo
com o modelo descrito detalhadamente na
referéncia [9].

4. COMPARACAO ENTRE OS DADOS
EXPERIMENTAIS E PREVISTOS
PARA O CRESCIMENTO DE FENDA

O crescimento de fenda obtido para os
trés espectros de carga podem entfo ser
analisados e comparados com o
crescimento de fenda previsto. As trés
curvas de propagacdo de fendas,
apresentadas na figura 16, obtidas com
sequéncias de tensdo respeitantes a




utilizagio da aeronave pela Forga Aérea

Portuguesa e descritas anteriormente, s&o

muito semelhantes podendo-se observar o

seguinte:

e A posi¢io das variagdes de tensdo
dentro de uma dada sequéncia tem uma
influéncia muito limitada (criagdo
PoAF2), dado que os dois espectros
com o mesmo conteaddo de rainflow
(PoAF ¢ PoAF2) proporcionaram um
crescimento de fenda similar. As duas
curvas estdo quase sempre sobrepostas,
como mostra a figura 16, verificando-se
apenas uma pequena diferenca no

numero total de horas de voo de cerca
de 5%.

40
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30{ |—Previsao
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Fig 16 - Crescimento de fenda previsto e experimental.

e Os niveis de tensdo abaixo da carga de
abertura de fenda tém menor influéncia
no crescimento de fenda, como se
verifica através das sequéncias PoOAF e
PoAFO, o que valida o conceito da
omissdo dos ciclos abaixo da tensdo de
abertura de fenda, usado no conceito do
ISF. Uma conclus@o importante a ter em
atencio é a de que a duragdo de um
ensaio com uma omissdo de sequéncias
de carga é.naturalmente mais curta que
a do ficheiro original, conduzindo a
ensaios significativamente mais curtos,
obtendo-se, no entanto, resultados de
propagacgo de fenda similares.

Novamente, todas as curvas de previsdo
de crescimento de fenda respeitante a Forga
Aérea Portuguesa sdo muito semelhantes,
sem diferenca visivel, e revelam que a vida
para o crescimento de fenda ¢
aproximadamente igual a 4900 horas de

voo para todas as sequéncias de carga POAF
usadas neste estudo.

5. CONCLUSOES

Com os projectos realizados para a Forga
Aérea Portuguesa, foi demonstrada a
validade da metodologia utilizada na
avaliacio da integridade estrutural em
aeronaves. Esta metodologia, ao permitir o
seguimento individualizado da vida de
fadiga de cada aeronave, quando

combinada com o conceito de tolerdncia ao

dano permite optimizar as condigdes de
utilizagio destas aeronaves, mediante o
racional planeamento das acgdes de
inspec¢do, manutengdo e das suas
necessidades logisticas.
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