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1. Introducéo

O presente projeto tem por objetivo a analise quanto a fadiga de uma estrutura do tipo
caixdo de asa. Devido a semelhanca da estrutura estudada neste trabalho com aquela analisada
na disciplina ‘Projeto de Elementos Estruturais de Aeronaves I’, a modelagem em elementos
finitos (Patran/Nastran) consistiu basicamente na adaptacdo da estrutura previamente concebida.
Sendo assim, muitos dos desafios na modelagem, vinculacdo e na forma de aplicacdo dos
carregamentos na estrutura ja foram previamente discutidos na etapa anterior. Dentre as
adaptacdes necessarias destacam-se a realizacdo de um furo de inspec¢do no intradorso e a
substituicdo do material do extradorso para um material compoésito. Além disso, foram retirados
0s stringers do extradorso.

Neste projeto sdo analisados com o modelo de elementos finitos trés casos de carga
correspondentes a trés fatores de carga especificados, sendo dois fatores de carga positivos (um
de manobra e outro de rajada) e um fator de carga negativo (rajada). Para cada caso de carga sao
realizadas duas analises sendo uma na condicdo limite e outra na condicdo ultimate. Isso é
necessario, pois para a certificacdo do skin feito em composito e ao qual se aplica a filosofia de
projeto Infinite Life, deve-se proceder o calculo da margem de seguranca estatica, sendo
necessario o conhecimento das cargas atuantes na condigdo ultimate. Por outro lado, na
certificacdo da nervura 2 deve-se aplicar filosofia Safe-Life, enquanto que no painel com furo
utiliza-se a filosofia Damage Tolerance. Em ambos 0s casos se trabalha com o carregamento em
condicdo limite.

Para o painel em composito, séo calculadas as margens de seguranga estatica baseando-se
nos critérios de Méaxima Tensdo, Méaxima Deformacédo, Tsai-Hill e Tsai-Wu. A aplicacdo da
filosofia de First Ply Failure implica na analise de todas as camadas do laminado. Neste caso as
tensdes locais em cada lamina séo retiradas diretamente do modelo considerando cada caso de
carga na condicdo ultimate. A certificagdo quanto a filosofia Infinite Life implica em que todas
as margens de seguranca sejam maiores ou igual a dois. Adicionalmente, considerando as
tensdes de cisalhamento fora do plano, aplica-se também um critério quanto a delaminacéo.

Para a analise da nervura e do painel do intradorso o modelo é utilizado para, a cada caso de
carga, obter a componente de tensdo desejada em um determinado ponto. A partir da relagdo
entre a tensdo e o fator de carga para cada caso de carga é possivel obter as funcbes
transferéncia do ramo positivo e ramo negativo, tanto para a manobra quanto para a rajada, para
um determinado ponto da estrutura. Aplicando-se entdo a funcéo transferéncia ao espectro de
fator de carga por excedéncia, é possivel obter o espectro de tensdo em um ponto de interesse
por excedéncia e assim proceder ao célculo da vida do componente.

Para a nervura 2 adota-se a filosofia de projeto Safe-Life, sendo aplicada a metodologia S-
N, adequada para a fase de iniciacdo da trinca. Neste caso, como a iniciacdo de trincas em
metais segue preferencialmente a direcdo paralela a de cisalhamento maximo, o mais adequado
é utilizar Von Mises para o ramo positivo. Para o ramo negativo, por uma questdo de sinal da
componente de tensdo utiliza-se a tensdo minima principal. Destaca-se ainda gque neste caso
deve-se utilizar as componentes locais de tenséo.

Para o painel no intradorso com furo de inspecdo, a filosofia de projeto a ser aplicada é a
Damage Tolerance. Neste caso, a metodologia da/dN é mais adequada pois deve-se considerar a
fase de propagagdo da trinca. Como a trinca tende a propagar na dire¢cdo ortogonal a

componente o, , pode-se dizer que a propagacéo € governada pelas tensdes principais. Sendo
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assim, para o célculo da fungdo transferéncia de ramo positivo e negativo utilizam-se as
componentes de tensdo maxima principal e minima principal, respectivamente. Além disso,
neste caso, deve ser considerado a componente remota de tensao.

2. Modelo de Elementos Finitos e Cargas:

A modelagem em elementos finitos de uma estrutura com a complexidade da analisada
exige varios cuidados de modo que o modelo seja de fato representativo e a distribuicdo de
tensdo obtida esteja proxima do caso real. Assim, alguns pontos devem ser considerados com
atencdo, como o refinamento da malha, o tipo de elemento utilizado para representar cada
elemento estrutural e a ordem das funcBes de forma dos elementos finitos escolhidos. A
aplicacdo do carregamento também mostrou ser um ponto relevante exigindo alguns cuidados.

2.1. Cargas:

Para proceder com o projeto, 0s trés casos de cargas fornecidos (Tabela 1) foram analisados
de modo a determinar as cargas a serem aplicadas no modelo.

Tabela 1 - Casos de carga.

Rajada critica ascendente 2.516
Rajada critica descendente = -2.012
Manobra 1.958

Para os todos os casos de carga, a carga distribuida sobre a envergadura da asa foi
fornecida, sendo a carga Vx paralela a corda da asa, e V1 € V52 as cargas distribuidas na
longarina principal e secundaria respectivamente.

Seguindo as instrugdes previamente fornecidas, todas as cargas e geometria foram
multiplicados for um fator A. Conforme previamente acordado com o professor, o grupo
manteve o fator multiplicador do trabalho anterior. Assim, tem-se:

A4=0.004%72+0.8=1.008 Equacdo 1

Os gréficos da Figura 1, Figura 2 e Figura 3 mostram as distribuigdes de esforcos ao
longo do eixo y para os casos de cargas 1, 2 e 3 respectivamente.
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Figura 1 - Caso de carga 1 rajada ascendente n = 2.516.
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Figura 2 - Caso de carga 2 rajada descendente n = -2.012.
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Figura 3 - Caso de carga 3 manobra n = 1.958.

Integrando-se uma vez é possivel achar a distribuicdo de cortantes V,,(X) , V,, (X)e
Vv, (x) , impondo-se cortante nula na ponta da asa para obtengdo das constantes de integracéo.

Realizando uma nova integragdo obtém-se a distribuicdo de momentos fletores M, (X),



M, (X) e M,(X) relativos a V,,(X) , V,, (X)e V, (X), respectivamente. Neste caso, utiliza-
se a condigdo de momento fletor nulo na ponta para célculo das constantes de integracao.
Apesar de obter uma distribui¢do continua do carregamento sobre a asa, as cargas sao

aplicadas de modo concentrado nas longarinas nas regides de unido entre longarina e as
nervuras. Desta forma, a Figura 4 pode ser usada para ilustrar a distribuicdo de carga adotada:
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Figura 4 - va(x) (azul), v2(x) (vermelho) e regides de interesse.

Como mostrado na Figura 4, o caixdo pode ser dividido em ¢ regides (1 a 4). Fazendo a
diferenca entre as cortantes nos extremos das quatro regides, ou equivalentemente fazendo a
integracdo dos carregamentos distribuidos entre os limites dos intervalos pode-se encontrar a
forca na diregdo z a ser aplicada em cada longarina. Um processo andlogo pode ser usado para
aforcaem y aplicada sobre a longarina primaria.

Além disso, deve-se levar em conta a contribui¢do do restante da asa no carregamento
sobre o caixdo, a qual é entendida como forga cortante e momento fletor. A obtencdo destes

carregamentos pode ser feita de modo direto, tomando-se V,,(X) , V,, (X), Vy (xX)e Myl(x),

Myz(x), M, (X) na posicdo da nervura N4. Neste caso, considera-se como mais correto

considerar que parte da area amarela (regido 4) a direita da nervura N4 deve ser considerada no
calculo das cortantes e momentos fletores por ndo estar aplicada sobre o caixdo. Assim, no
calculo da distribuicdo do carregamento entre as nervuras, descrito no paragrafo anterior,
utiliza-se apenas a parte esquerda da area amarela na nervura N4.

O carregamento proveniente da ponta da asa (cortante e momento fletor) é aplicado na
nervura N4. A aplicacdo do momento mostrou-se um ponto importante na distribuicdo de tensdo
obtida. Considera-se como melhor alternativa a aplicacdo do momento na forma de binérios nas
longarinas, sendo entdo decompostos nas direcGes x e y para aplicacdo no Patran/Nastran. A
Tabela 2 e a Tabela 3 mostram os carregamentos aplicados nas intersec¢es das longarinas e
nervuras, tanto para a condicdo limite quanto para a condi¢do ultimate, considerando-se um
fator de seguranca Fs=1.5.



Limite

Ultimate

Limite

Ultimate

Limite

Ultimate

Limite
Ultimate
Limite
Ultimate
Limite
Ultimate

Tabela 2 - Forgas concentradas

Tabela 3 - Forgas devido ao binario

x_longl

15232.6
22848.9
-10239.4
-15359.1
10487.1
15730.7

Nervura
N1
N2
N3
N4
N1
N2
N3
N4
N1
N2
N3
N4
N1
N2
N3
N4
N1
N2
N3
N4
N1
N2
N3
N4

y_longl
2578.2
3867.2
-1656.8
-2485.2
1860.2
2790.3

Fy
120.8
188.0
136.5
157.7
181.2
282.0
204.7
236.5

63.8
99.6
72.3
80.1
95.7
149.4
108.4
120.2
341.6
694.5
520.4
384.7
512.4
1041.8
780.7
577.1

x_long2
3271.8
4907.7
-1745.2
-2617.7
22394
3359.1

Fz1
2006.4
3745.3
3342.0
4746.6
3009.6
5618.0
5013.0
7119.9
-1312.2
-2456.4
-2204.8
-3171.0
-1968.3
-3684.5
-3307.1
-4756.5
1684.5
3764.8
3377.3
3714.9
2526.8
5647.1
5065.9
5572.4

y_long2
186.6
279.9
-99.5
-149.3
127.7
191.6

Fz2
546.1
985.7
828.6

1085.9
819.2
1478.6
1242.8
1628.9
-338.8
-603.8
-492.9
-601.6
-508.2
-905.7
-739.4
-902.5
545.0
1170.7
972.1
898.1
817.5
1756.1
1458.2
1347.1



2.2. Modelagem da Estrutura:

Para a construcdo do modelo considera-se que os skins e almas das nervuras e longarinas
podem ser modelados com elementos de casca enquanto os stringers e flanges das nervuras e
longarinas podem ser modelados com elementos de barra geral. A modelagem da estrutura ja foi
amplamente discutida no projeto anterior, sendo um dos motivos da discretizacdo proposta a
idealizagdo de secdo, em que os esforcos cisalhantes sdo resistidos pelo revestimento e pelas
almas das longarinas e nervuras, enquanto os esforcos normais sdo resistidos preferencialmente
pelos stringers e flanges.

O elemento de casca utilizado é 0 QUADA4, o qual possui quatro nés por elemento e funcéo
de forma bilinear, permitindo assim a obtencéo de uma distribuigo plana de tensdo/deformacao
no elemento. Além disso, é interessante notar que este tipo de elemento considera esforgos de

membrana (N,,N,, N, ), esforcos de momento (M,,M , M, ) além dos esforcos cortantes (

VX,Vy), sendo, portanto, um elemento completo do ponto de vista de esforgos solicitantes. E

importante destacar também o fato da cinematica utilizada ndo ser a de Kirchhoff, pois sdo
considerados também os esforgos cisalhantes fora do plano. O elemento de barra empregado é o
BAR2 que possui dois n6s por elemento. Comenta-se ainda que este elemento ndo segue a
cinematica de Euler-Bernoulli, considerando uma formulagdo mais complexa. Como pode ser
observado na escolha dos elementos citados acima, o grupo adotou a estratégia de refinamento
de malha (método H) em detrimento da utilizagdo de elementos com funcdo de forma mais
complexas (método P). Analises quanto & adequagédo do refinamento da malha utilizada j& foram
feitas no projeto anterior, sendo desnecessaria a repeticdo desta analise por ser empregada a
mesma malha em boa parte do modelo.

Partindo da estrutura construida na etapa anterior algumas modificagdes sdo necessarias.
Primeiramente foi inserido um furo de inspecdo no painel central do intradorso. O furo possui
didmetro de 108.8 mm. Para criagdo do furo primeiramente sdo definidos dois circulos
concéntricos em um plano inferior a superficie. Por meio do comando ‘Extrude’ sdo gerados
dois cilindros que interceptam a superficie. Estes cilindros sdo utilizados para a realizagdo de
cortes do painel. O cilindro de didmetro menor possui didmetro igual ao do furo sendo utilizado
para geracdo do mesmo. O cilindro maior possui um diametro de 208.8 mm e foi utilizado para
a geracao de um anel em torno do furo no qual é aplicado um maior refinamento de malha para
permitir obtengdo de um gradiente de tensdo com maior precisdo na proximidade do furo. Além
disso séo criados planos e feitas divisdes de todas as superficies de modo a permitir a criagdo de
uma malha estruturada (IsoMesh) em todo o painel. Neste passo sdo necessarios alguns
cuidados. Deve-se observar a ordem correta dos cortes nas superficies. Além disso, é
importante que seja considerado um plano de corte no ponto de descontinuidade das
circunferéncias e que as laterais do painel figuem com mesmo tamanho ou com uma proporc¢ao
precisa do tamanho inicial para facilitar a compatibilidade do ‘Mesh Seed’ do painel com o
previamente estabelecido para o restante da estrutura, permitindo assim a aplicacdo do
‘Equivalence’. A Figura 5 a seguir ilustra o painel com as divisoes realizadas e Figura 6 a malha
gerada.



Figura 5 - Painel com furo de inspegéo.

Figura 6 - Malha no painel com furo.

E alterado também o material do extradorso para um material compoésito. Para isso,
primeiramente foi definido a lamina, inserindo as propriedades fornecidas (

E. E;n Gy GyeGl). A lamina é considerada como um material ortotropico, sendo
inserida nesta categoria de material. Posteriormente, o laminado é inserido fornecendo-se a
orientacdo de cada camada, a espessura e 0 material da lamina. Neste projeto adota-se o

laminado [0" 45° —45° 90"]S e a espessura de cada lamina é de 0.1088 mm. A Figura 7 ilustra
as propriedades inseridas para a lamina e a Figura 8 mostra a forma como o laminado foi
inserido. Adota-se como referéncia para a direcdo 0° a direcdo X, ortogonal as nervuras. E

interessante destacar que pela orientacdo das camadas proposta o material tende a apresentar um
comportamento quase isotropico.
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Constitutive Model: Linear Elastic w7

Property Name Value

Elastic Modulus 11 [ 100000.

m

Elastic Modulus 22 = [ 10000.
Poisson Ratio 12 = (034
Shear Modulus 12 = | s400.
Shear Modulus 23 = [ 3050.
Shear Modulus 13 = | s400.
Density = |

Thermal Expan. Coeff 11 =

Thermal Expan. Coeff 22 =

Structural Damping Coeff =

Reference Temperature =

Figura 7 - Propriedades da lamina.

Symmetric ¥

Stacking Sequence Defintion

Material Name Thickness Orientation a
1 lamina 1.088000E-1 0.000000E+0
2 lamina 1.088000E-1 4.500000E+1
3 lamina 1.088000E-1 -4.500000E+1
4 lamina 1.088000E-1 5.000000E+1

Figura 8 - Insercéo de propriedades do laminado.

Com relacdo ao material compdsito, destaca-se a necessidade de se conhecer as
componentes de tensdo no sistema local de cada lamina para o calculo das margens de
seguranca. Neste caso, o programa j& disponibiliza as componentes planas de tenséo no sistema

local de cada lamina (01,02 e0'12). Séo fornecidas também as componentes de cisalhamento

fora do plano (TXZ er, ) indicando que o programa utiliza uma cinematica mais complexa que

a de Kirchhoff e portanto uma formulacdo para laminados mais sofisticada que a Teoria
Classica dos Laminados, a qual se baseia na cineméatica de Kirchhoff para placas. Para o
critério de Méaxima Deformacdo, sdo retiradas do programa as componentes globais de
deformacdo (ex,ey e exy) em todas as camadas. Neste caso, deve-se aplicar a matriz [T] para
obter as componentes locais. Comenta-se que na mudanga de coordenadas utilizando a matriz
[T] deve ser considerada a deformacdo tensorial, ou seja, com exy e ndo gxy. Sendo assim, com
0 giro obtém-se e12. Para aplicacdo do critério de Maxima Deformacdo deve-se multiplicar e12
por dois, obtendo-se assim g12.
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Por fim, sdo retirados os stringers do extradorso. A Figura 9 ilustra a estrutura final
obtida. Nela s@o mostrados também os carregamentos aplicados para o caso de carga 1 na
condicdo limite. Como ja descrito na secdo 2.1, os carregamentos distribuidos sdo aplicados de
modo concentrado nas longarinas, na posicao das nervuras. O momento fletor e torsor resultante
do carregamento no restante da asa é aplicado na forma de binarios nas longarinas, como feito
no projeto anterior. Para vinculacdo da estrutura as longarinas sdo engastadas e as bordas da
nervura 1 sdo simplesmente apoiadas.

|
l4.14+002

Figura 9 - Modelo de elementos finitos.

Na Figura 10 a seguir é mostrada a deformada obtida para o caso de carga 1 na condi¢do
limite. Como pode ser observado, o efeito da aplicagdo do momento concentrado na forma de
binério nas longarinas gera uma deformacdo irreal nos painéis proximos & ponta da asa. No
entanto, estas distor¢cdes ndo devem afetar significativamente o campo de tensdes nas regides de
interesse, as quais estdo distantes da ponta.

AYERED)

Figura 10 - Deformada da estrutura caso de carga 1, condicéo limite.
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O modelo descrito anteriormente foi analisado considerando-se os trés casos de carga
propostos tanto na condicdo limite quanto ultimate. As deformadas seguem o mesmo padrédo da
apresentada anteriormente, sendo omitidas neste relatério.

3. Materiais

No caixdo de asa foram utilizados trés tipos de materiais distintos: aluminio clad 7475-T61,
aluminio clad 2024-T3 e um compdsito com caracteristicas mecanicas definidas.

A utilizacdo do clad consiste na sobreposicdo de uma fina camada de um aluminio mais
puro nos dois lados da chapa, conforme verificado na Figura 11.Essa deposi¢do dessa camada
tem a funcéo de proporcionar maior protecdo contra corrosdo para a estrutura, o que justifica seu
grande uso no ramo aeronautico. Como consequéncia, o clad também apresenta uma piora nas
suas propriedades mecéanicas, jd que a regido do clad € a que sofrera maior solicitagdo de
deformacdo em uma situacao de flambagem da chapa.

ft/2
Cladding

\"\\\\\'\\\\ A SENSISSSES

—+ o
///////

AMMTTLLLE LR LGSR ROCRANR RS

Cladding

Figura 11 - Estrutura do material com clad.

As caracteristicas dessa liga foram tiradas do MIL-HNDBK-5J, em que a espessura do
clad para os materiais € de 2,5% do total da espessura da chapa. As corre¢des de plasticidade
devido & adicdo do clad apresentadas na NACA-TR3781 ndo foram feitas porque os valores
tabelados ja incluem os dados testados com a presenca da camada de clad. Os valores das
propriedades mecéanicas do aluminio sdo apresentados nas Figura 12, Figura 13. O Aluminio
7475-T61 ¢ utilizado nas longarinas e stringers, enquanto a liga 2024-T3 é usado no
revestimento do intradorso e nas nervuras. E importante lembrar que todos os elementos
estruturais do caixdo de asa foram considerados primarios, entdo as propriedades dos materiais
metalicos foram avaliadas em classe A para todos esses elementos, com excegdo do stringer,
Cuja espessura se encontra na classe S.
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Specification ... .. AMS QQ-A-250/5 Specification ......... AMS 4100
Form ... .......... Flat Sheet and Plate Form Sheet
Temper ........... T3
Temper ... ... ... T761
Thickness. in 0.008- | 0.010- ]| 0063 | 0.129- comper
M) 0009 0.062 0.128 0.249 Thickness, in. . ....... 0-045: 0.063- 0. ':‘ﬁ-
Basis ........... |A]B|A|B|A][B|A]B 0.062 0.187 0.245
Mechanical Properties: Basis .............. S A B A B
Fp kst Mechanical Properties:
............. s9|eo| 60| 61| 62| 63] 63| 64 Flsic
LT ... sg|so| s9| 60|61 62]s62]s3 T & al ol el
ST o LT oo, 66 68 | | 70| 72
Fy. ksi: .
Lo 44| a5 49| as| a5 97| 45| 47 F. ksi:
LT ... 39|40 39| 40| 40| 42)] 40| 42 Lo 36 38| 6l | 59 63
ST ..., LT .. 55 57 ] 60 | 80 [ &2
ch ksi: F‘." ks
T 36| 37| 36| 37| 37| 39| 37| 39 [ 55 s6 | 59| s& | 60
[ 24342 43|43 45] 43| 45 LT P P I I e
ST ... "
Foksi T 37|57 3| | 3| 3| 3] 4 Pkl oovvnnnnnnnn R i Al B
Fy, ksi: Fon's bsic
(eD=135) ... 96 | 97| 97| 99 | 101 | 102] 102 | 104 (@D=15) ... 104 ] 107 ] 110 | 108 | 111
(e/D=20) . ... tie [ 121 121123 [ 125 | 127] 127 129 (eD=20) ........ 133 | 136 | 140 | 138 | 142
Fy.5 kst Fo B ksi
(e/D=135) ...... GE | TO| 6B TO| FO[ 73| 0| 73 (eM=15) ........ &3 w6 | 9o | w0 | o3
(e/D=20) ...... 82 84| 82| 84| 84| 88| 84| 88 (@M=20) ... . 97 | 101 | 106 | 106 | 110
e, percent (S=basis): . )
pepeem (5-basts "l | 15 15 *-’,LP;““HS"“'-“T . . .
- T [
Primary ........ 10.5 E, 0% ksi
Secondary ...... 0.5 I 100 Prlrn.ur\ ............ 100 10.0 1000
. Secondary . ..., ..., 92 94 97
Ee 107 ksi E., 10° ksi:
Primary R 10.7 Primary ............ 0.5 105 10.5
Secondary ... 8.7 | 102 Sccondary .......... 9.4 97 10.0
G 10Pksi ..., G0 ksi ... ... 38 EX ] 38
B 0.33 P 033 0.33 0.33

Figura 12 - Propriedades do material Al 2024-T3

T61

Figura 13 - Propriedades do material Al 7475-

A Tabela 4 ainda traz as especificacdes das propriedades fisicas divididas por
componentes estruturais.

Material
Base
Orientacdo
Espessura in
mm
Ec ksi
Mpa
Et ksi
Mpa
Fty ksi
MPa
Fcy ksi
MPa
Ftu ksi
MPa
v

Tabela 4 - Propriedade dos materiais por componente.

Al2024-T3

A

L
0.051
1.3056

10700.0
73773.8

10500.0
72394.9

44.0
303.4

36.0
248.2

60.0
413.7

0.33

Al2024-
T3
A

L
0.064
1.632

10700.0
73773.8

10500.0
72394.9

45.0
310.3
37.0
255.1

62.0
427.5

0.33

AL 7475-T6

A

L

0.107
2.720
10500.0
72394.9
10000.0
68947.5
64.0
441.3
61.0
420.6
69.0
475.7
0.33

AL 7475-T6

A

L

0.086
2.176
10500.0
72394.9
10000.0
68947.5
64.0
441.3
61.0
420.6
69.0
475.7
0.33

AL 7475-
T6

S

L

0.043
1.088
10500.0
72394.9
10000.0
68947.5
61.0
420.6
60.0
413.7
69.0
475.7
0.33

Por fim, a anélise de vida em fadiga é feita através dos dados também fornecido pelo
MIL-HNDBK e mostrada na Figura 14, para o clad 2024-T3 (material responsavel pelo
revestimento no intradorso e nervuras). A curva S-N adotada leva em conta uma amostra ndo
entalhada, portanto com valor de K; = 1.
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HAXIMUM STRESS, KSI

AL 2024-13 SHEET KT-1.0
SIRESS RATIO
=1.000
0. 800
=0, 600

- qu oX +ba

¢ 10t
FATIGUE LIFE, CYCLES

w

Figure 3.2.3.1.8(e). Best-fit 5/N curves for unnotched, 2024-T3 aluminum alloy sheet,

longitudinal direction.

Correlative Information for Fioure 3.2 3.1 8(e)

Product Form: Bare sheet, 0.090 mch

Properties: TUS. ksi TYS.ksi Temp..°F
72-73 32-54 RT

Specimen Details:  Unnotched
0.8 to 1.0 inch width

Surface Condition: Electropolished

References: 3.2.3.1.8(a) and (f)

Test Parameters:
Loading - Axial
Frequency - 1100 to 1800 cpm

No. of Heats/Lots: Not specified

Equivalent Stress Equation:

Log N;=11.1-3.97 log (S,-15.8)

Seq = Smax (1-R)%

Std. Exror of Estimate, Log (Life) = 0.38
Standard Deviation, Log (Life) = 0.90

] .
R =82%

Sample Size = 107

[Caution: The equivalent stress model may
provide unrealistic life predictions for stress
ratios beyond those represented above.]

Figura 14 - Dados sobre a vida em fadiga do material Al 2024-T3.

Além disso, a caracteristica de tenacidade a fratura do material Al 2024-T3 é avaliada
no MIL-HNDBK. Adota-se o valor de K,c minimo por ser a condi¢cdo mais critica. O valor é

mostrado abaixo.

K,. = 27ksifin = 29.69MPa/m Equag&o 2

O material compdsito, por sua vez, foi utilizado no revestimento do extradorso. Suas
caracteristicas estruturais sdo encontradas na Tabela 5. Além disso, o material tem camadas de
espessura igual 0.1 mm e que seguem as orientagdes [0°/+45°/-45°/90°]s.
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Tabela 5 - Propriedades elasticas do material compésito.

Eu Ex=Ess G = Gz Gos V12 = V23 = V13
100 GPa 10 GPa 5.4 GPa 3.05 GPa 0.34

4. POs-processamento

4.1. Determinacdo de K

Para a determinacdo do K; utilizando-se o modelo de elementos finitos implementado,
deve-se realizar uma analise do campo de tensdes seguindo-se uma linha no sentido do
gradiente de tensdo. Em todos os casos adota-se como referéncia o equivalente de Von Mises.
Essa consideracdo baseia-se no fato de que a orientacdo da tensdo maxima principal ndo é
constante em todo o painel ou nervura. Desta forma, utilizando-se o equivalente de Von Mises
consegue-se evitar a incoeréncia de se comparar tensdes escritas em sistemas de coordenadas
distintos.

Primeiramente, deve-se buscar a tensdo remota no painel ou nervura e entdo, o K; pode
ser obtido a partir da razdo entre a tensdo local no furo e a tensdo remota. Devido a
complexidade do carregamento nestes elementos, a distribuicdo de tensdo ndo segue um padrao
como em casos mais simples, como por exemplo, em um caso de carga uniaxial. Desta forma a
definicdo de tensdo remota ndo é precisa e de certa forma depende da regido do elemento
estrutural que é definida como distante do concentrador de tenséo e da escolha do caminho que
se percorre na obtencdo das tensdes. O grafico da Figura 15ilustra uma distribuicdo de tensdo
(Von Mises) ao longo do gradiente de tens@es para o painel, considerando o caso de carga 1. A
Figura 16 representa os elementos selecionados para construgdo do gréfico. Adicionalmente,
define-se um sistema de coordenadas local para melhor visualizagdo dos resultados no gréfico.

Figura 15 - Gréfico de tenséo equivalente de Von Mises ao longo do gradiente de tenséo.
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Figura 16 - Elementos selecionados ao longo do gradiente de tenséo.

Pelo gréfico chega-se a uma tensdo remota de S = 33.22 MPa e 6 = 100.95 MPa , o que
resulta em K=3.04. O mesmo procedimento é seguido para todos os casos de carga
considerando-se tanto o painel quanto a nervura. Os valore de K;obtidos sdo descritos na Tabela
6. Neste caso, como ¢é feita uma andlise linear elastica, o valor de Kt é o mesmo para a condicao
ultimate e limite (razdo de tensdes). Para a nervura adota-se o furo mais critico. Em todos os
casos sdo avaliados tanto a posi¢do Z1 quanto Z2 (superficies do elemento de casca) e tomado o
mais critico. Comenta-se ainda que um procedimento analogo ao descrito acima foi utilizado
para determinagdo das tensdes remotas maxima e minima principais utilizadas para geracéo das
funcdes transferéncia aplicadas no calculo da vida do painel com furo de inspecéao.

Uma observacdo importante é que em alguns casos o grafico obtido ndo possui uma
regido de constancia como no da Figura 15. Nestes casos adotou-se como tensdo remota aquela
em que a variacao de tensdo pela coordenada é minima.

Tabela 6 - Kt de cada caso de carga e elemento.

1 Painel 100.95 33.22 3.04
nervura 27.72 10.04 2.76
2 Painel 65.41 22.62 2.89
nervura 17.93 4.37 4.11
3 Painel 81.88 36.54 2.24
nervura 24.20 6.88 3.51

4.2. Determinacdo de Ky

No célculo do fator de severidade de entalhe, (Kf) utilizou-se a equagdo presente em
Dowling (Equacéo 3), que apresenta a seguinte forma:
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Equacao 3

Onde p ¢ o raio do entalhe (no caso igual ao raio do furo), e § ¢ dado pela aproximagao
empirica a seguir:

logf = —9.402x107 %, + 1.422x107°0,,> — 8.249x107 30, + 1.4151 Equacdo 4

Sendo que essa equacao € ajustada para ligas de aluminio.

Assim, pode-se determinar os valores de K para cada caso de carga e elemento
estrutural de interesse, expostos na Tabela 7. Observa-se que o valor de Ksé sempre inferior ao
de K:0 que estéa de acordo com a teoria.

Tabela 7 — Kf de cada caso de carga e elemento.

1 Painel 3.04 41370 0.31 54.40 @ 2.90
Nervura | 2.76 | 42750 | 0.29 | 141.44 | 2.69
2 Painel 2.89 41370 031 54.40 2.76
Nervura | 4.11 | 42750 | 0.29 | 141.44 3.97
3 Painel 2.24 41370 031 54.40 2.15

Nervura  3.51 42750 | 0.29 141.44 3.41

5. Filosofia Infinite Life

Infinite Life é a filosofia de projeto mais antiga que existe, tendo como premissa basica
gque a maxima tensdo atuante no componente é menor que o endurance limit previsto pelo
material. Esse tipo de projeto é pouco usado nos metais, apesar de ser vantajoso em alguns
componentes que sofrem uma quantidade muito grande de ciclos, como as molas das valvulas
de um motor, por exemplo.
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Porém, seu uso é quase imprescindivel para materiais compostos, j& que mesmo
pequenas imperfeicBes vindas dos processos de fabricacdo (como defeitos no material, fibras
com leve desvio na orientacdo, interface matriz-fibra ndo ideal, entre outros) somadas aos
critérios de falha mais complexos e mudanca de caracteristica conforme a orientacdo adotada
para 0 material, ja é o suficiente para ndo ser possivel criar uma curva genérica S-N dos
diferentes tipos de compdsitos.

Tendo em vista a utilizacdo de material compdsito no revestimento do extradorso do
caixdo de asa, a filosofia Infinite Life é adotada no projeto. Para isso, é necessario avaliar 0s
componentes segundo os critérios de falha de compdsitos. Os critérios listados a seguir possuem
a hipétese de Estado Plano de Tenses vinculada e o material terd vida em fadiga infinita caso a
margem de seguranca (MS) seja igual ou maior a 2. Todos os critérios sdo utilizados na
avaliacdo dos casos de tensdo referentes ao modelo gerado.

5.1. Critério da Maxima Tensdo

O Critério da Maxima Tensdo ira comparar todas as tensdes relativas as coordenadas
principais (locais) das laminas com as respectivas tensdes admissiveis. As comparagdes sao
vistas nas Equacédo 5,Equacdo 6 e Equagdo 7. Esse critério é comumente utilizado em estruturas
de Carbono Epoxi. Para tensdes de tracdo:

0, <X, 0,<Y; Equagdo 5
Para tensdes de compressao:
o,>Xe,0,>Y, Equacdo 6
Além disso:
|z'12| <S, Equagdo 7

Sendo X; Xc: tensdes admissiveis de tracdo e compressdo na direcdo longitudinal,
respectivamente;

Y.Yc: tensdes admissiveis de tracdo e compressdo na direcdo transversal,
respectivamente;

S12: tensdo cisalhante admissivel no plano da Iamina, em que as direc@es longitudinal e
transversal sdo as principais diregdes.

Dessa forma temos que as margens de seguranca das tensdes atuantes sdo dadas por:

Ms=ﬁ_1ou MS=£—1,MS=Y—T—1 ou Ms=Y—C_1, Ms=i— Equagéog
O O 0, 0, |712|

A principal vantagem desse critério € a sua simplicidade na aplicacdo, além de
conseguir separar bem os modos de falha (matriz e fibra). Porém, como a comparacdo € feita
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individualmente entre as tensdes atuantes, ndo € um critério interativo (tensdes ndo interagem
entre si).

A Tabela 8 mostra os valores minimos de margem de seguranca apresentadas para cada caso de
carga.

Tabela 8 - Valores minimos de margem de seguranca para o Critério de Maxima Tenséo

Margens de Caso 1 Caso 2 Caso 3
Seguranga Minimas
o1 min 5.02 13.00 6.14
omin 8.80 4.48 10.65
Tq12min 4.31 7.19 5.33

5.2. Critério da Maxima Deformacéo
O critério da Méaxima deformacdo tem aplicacdo parecida com o de Maxima Tensé&o,
com a excecdo de que a comparacdo ¢ feita com as deformagdes resultantes do estado de tensdes
que o componente é submetido. As comparagdes séo feitas nas equagdes abaixo. Esse critério é
comumente usado para fibras de vidros. Para deformagdes devido a trag&o:

<X, <Y, Equagdo 9

Para deformacdes devido a compressao:

] ] ~
g<X'c, & <Y Equagdo 10

Além disso:

|712| <S I12 Equagdo 11

Sendo X’t, X’c: deformacBes admissiveis de tracdo e compressdo na direcao
longitudinal, respectivamente;

Y’,Y’c: deformacgdes admissiveis de tracdo e compressdo na direcdo transversal,
respectivamente;

v12: deformagdo angular admissivel no plano da lamina, em que as direcdes
longitudinal e transversal sdo as principais direcdes.

Dessa forma temos que as margens de seguranca das deformacgdes atuantes séo
dadas por:

MS = X T _10ouMS-= X c_1, Equagdo 12
(91 81
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MS :Y—T—l ou MS :Y—C—l,
& &
MS = ﬁ -1
|712|

Assim como no critério anterior, a sua maior vantagem € a simplicidade no uso, além de
poder separar os modos de falha. Também n&o ¢ iterativo, o que significa que ndo considera o0s
efeitos vindos de outras dire¢Bes. Talvez a principal diferenca deste critério para o anterior é o
seu uso mais associado a materiais ddcteis, jA que a deformacdo é relevante nesse tipo de
material.

A Tabela 9 mostra os valores minimos de margem de seguranca apresentadas
para cada casa de cargas.

Tabela 9 - Valores minimos de margem de seguranca para o Critério de Maxima Deformacao

Margens de Caso 1 Caso 2 Caso 3
Seguranca Minimas
£4min 5.50 24.12 6.71
& min 3.14 34.25 3.81
Y12min 21.39 66.97 24.80

5.3. Critério Tsai-Hill

O Critério Tsai-Hill utiliza o critério de Hill com compdsitos unidirecionais, em que as
tensbes admissiveis em Y e Z sdo as mesmas. Dessa forma, chegamos as equacoes:

oV (o.V (oo o. Y Equagdo 13
(35 5k -
12
FS:W Equacdo 14

O método deve ser utilizado avaliando o sinal das tensGes locais nas laminas. Assim, a
margem de seguranca € dada por:
1 Equagdo

MS :E_l 15

A vantagem desse critério é a interatividade entre as tensdes atuantes nas direcdes
principais das laminas. Sua desvantagem é a impossibilidade de identificar o modo de falha do
componente (matriz ou fibra).
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Tabela 10 - Valores minimos de margem de seguranca para o critério de Tsai-Hill.

Caso 1 Caso 2 Caso 3
M.S. min 3.89 4.43 479

5.4. Critério Tsai-Wu

O Critério Tsai-Wu tenta aproximar as previsdes tedricas dos resultados experimentais
através de um campo de tensdes de sexta ordem. Como a andlise na lamina se trata de um
Estado Plano de Tensdes, entdo temos o seguinte:

f (O') =Fo, +F,0,+F,0! +F,0; + F,,0, +2F,0,0, =1 Equagdo 16

Em seguida, encontramos um valor St tal que, quando multiplicado nas tensdes atuantes
nas direcdes principais da [amina, chega ao valor da igualdade, ou seja, 0 valor unitario.

S0, +F,S 0, +F,S{o; +F,S{0; + F,.Sioy, + 2F,Si0,0, =1 Equagdo 17

Considerando A e B tais que:

A=F,0} +F,0; +F,0}, +2F,0,0, Equagao 18
B=Fo, +F0, Equacgdo 19

Portanto, temos que:

_ ~-B++/B*-4AC

2A

_B_ /Bz _AAC Equacdo 20

2A

S; S; =

Por fim, escolhe-se o valor de St mais critico para o cdlculo da margem de seguranca:

MS=S§, -1 Equacdo 21

A vantagem desse método também est4 na interatividade entre as forcas atuantes nas
direcdes principais do composito. Porém, como fator Fi, é obtido através de um ensaio de
tensOes biaxiais, o seu valor é de dificil obtencdo, j& que a falha em testes pode gerar duvida se
o motivo foi decorrente da flambagem ou da falha do compdsito propriamente. Como esse fator
é determinante para a orientacdo da elipse gerada pelo critério, temos delimitacdes de margem
de segurancga pouco precisas.

Os valores minimos de margem de seguranca para o critério Tsai-Wu podem ser
verificados na Tabela 11.
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Tabela 11 - Valores minimos de margem de seguranga para o critério de Tsai-Wu.

Caso 1 Caso 2 Caso 3

5.5. Delaminagéo

Além da possibilidade de falha intralaminar, como visto pelos critérios anteriores,
também existe a possibilidade de falha interlaminar. A delaminag&o é o critério utilizado para
verificar esse tipo de falha no composito. O critério é dado pela Equacao 22

2 2 2 Equacgdo 22
o) [oa) [oa] _g
7 S S — “dela
T 13 23

O critério diz que se o valor de ey, for superior a 1, entdo o material composito
sofreu a falha de delaminagé&o.

Considerando que o3 seja pequeno, o critério é simplificado como mostrado na Equagéo

2 2 Equacgdo 23
O3 O3 2
&)=
13 23

Analogamente aos critérios anteriores, uma margem de seguran¢a é calculada para o
critério de delaminagdo. A Equacdo 24 mostra como esse valor é obtido. Dessa forma, tanto o
valor maximo de ey, quanto a margem de seguranca estipulada para cada caso de carga séo
mostrados na Tabela 12.

24

MS :i_l Equacgdo 24

edela

Tabela 12 - Valor mé&ximo de e para cada caso de cargo.

Caso 1 Caso 2 Caso 3
€ Jelq Max 0.0022 0.0015 0.0019
MS 445,54 687.02 521.72
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6. Filosofia Safe Life

A filosofia de projeto Safe Life é caracterizada pelo fato do componente projetado
segundo ela possuir vida superior ao tempo previsto de uso. O projeto com filosofia Safe life é
conduzido com o intuito de evitar a nucleagdo de trincas, uma vez que a presenca de trincas
pode levar a uma vida muito inferior que a da aeronave. Assim, define-se como critério de falha
para estruturas Safe life o surgimento de trincas detectaveis.

A andlise da vida em fadiga de um elemento estrutural € imprescindivel, pois
carregamentos ciclicos estdo inevitavelmente presentes no voo. As estruturas aeronauticas sao
projetadas para vidas longas, de modo que no método S-N € o mais adequado para previsao do
numero de ciclos até falhar. Conhecido o espectro de carregamento e a curva S-N adequada ao
componente em andlise, é possivel prever a vida. Porém, esta previsdo deve ser realizada com
cuidado pois existem varios fatores de dificil controle que exercem grande efeito sobre a fadiga
de uma estrutura, entre eles: imprecisdes na determinagdo do carregamento ao qual a aeronave
sera submetida, variabilidade das propriedades mecanicas do material, condigdes ambientais e
imprecisdes ligadas a fabricacdo do componente.

Uma boa previsdo da duracdo da vida de uma aeronave exige que no espectro de
carregamento seja determinado com precisdo. Para isto € preciso conhecer as cargas que atuam
sobre uma aeronave, e a frequéncia com que elas surgem. O levantamento desse espectro
depende da misséo da aeronave, e € de dificil obtencdo. Contudo, uma boa estimativa pode ser
realizada adotando-se para a aeronave em questdo a distribuicdo de fator de carga pelo nimero
de excedéncias de uma aeronave semelhante.

Adotou-se para o projeto em questdo o espectro de fator de carga para aeronave de uso
executivo obtido a partir dos dados sugeridos pela AC 23-13A. Este documento traz um
espectro de aceleragcbes normalizadas para manobra e um espectro para rajada, dados que
permitem com base nas condigdes de voo obter-se o espectro de fator de carga real. Os dados
sdo julgados adequados a este projeto pois este é um espectro de carga aprovado para 0 Uso na
analise de fadiga de aeronaves pequenas. O espectro de carga em questdo foi desenvolvido pelo
FAA com base em andlises estatisticas de dados coletados em voo e em solo. Para célculo do
fator de carga devido a rajadas, utilizou-se:

Neust = 1+ Anppr - (AN/Aniir) Gust Equagdo 25

Para fatores de carga positivos, e:

Ngust = Anrrr * (AN/AnpiF) Gust Equacdo 26

para fatores de carga negativos, sendo este procedimento a favor da seguranca.

Em que (an/a,.ir) cuse € @ aceleragdo normalizada indicada pela AC 23-13 A , e
anLLF é a aceleracdo devido a uma rajada. O incremento no fator de carga devido a uma rajada
é dado por:

K-Ue-

— V:-m 3
AniLp = /(498 W/S) Equacao 27
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Em que m é o coeficiente angular da curva C;x a da aeronave, U, é a velocidade de
rajada, VV é a velocidade da aeronave e W /S é a carga alar da mesma.

O método utilizado para célculo do fator de carga devido & manobra tem origem na
expressao para fator de carga:

a a Equacgdo 28

n="f|—|=1+—

g g

Dado que podemos escrever:
an Equacgao 29
An=a, ¢
Anir manobra

an Equagao 30

n=1+a,| —

nLLF

Assim, basta que se determine a,;;r para que seja possivel calcular n a partir das
informacdes da AC 23-13A. Segundo o requisito 23.337(a) do FAR 23, uma aeronave desta
categoria ndo precisa suportar fator de carga de manobra acima de 3.8. Assim, avaliando a
condicdo mais critica requerida, temos:

a, r=38-1=238 Equacdo 31
an j Equacdo 32
manobra

n=1+ 2.8[
a

nLLF

Procedendo de mesmo modo para fatores de carga negativos, e baseando-se no requisito
23.337(b)1 que garante que o maior fator de carga negativo ndo precisa ser maior que 40% do
maior fator de carga positivo, temos:

a Equagdo 33
n=112
a

nLLF

Existem duas modificagbes do espectro de carregamento que geralmente sdo realizadas
antes do calculo da vida do componente. A primeira consiste de suprimir os pontos do espectro
cuja ocorréncia é muito pequena, sendo o fator de carga considerado constante abaixo de um
determinado valor de excedéncias. Essa modificacdo € denomidada 'Clipping’. A outra
modificacdo comum € a eliminacdo de pontos cujo fator de carga seja muito pequeno, sendo
esta modificacdo denominada truncamento. Tanto o Clipping quanto o truncamento tém como
objetivo simplificar o espectro de carga, eliminando partes que ndo contribuam muito para a
degradacdo da vida do componente, porém essas modificacdes devem ser feitas com cautela. As
Figura 17, Figura 18 mostram 0 espectro de carregamento normalizado para manobra e
para rajada, respectivamente. Nas figuras 19 e 20 sdo representados 0s espectros de
fator de carga por excedéncia.
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Cumulative Frequency of Exceedance per Nautical Mile

Figure Al-1
ust Spectra
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Figura 17 - Espectro de aceleragdo devido a rajada.
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Figure Al-4

Maneuver Spectra

For Single-Engine Executive Usage
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Figura 18 - Espectro de aceleragdo devido a manobra
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6.1. Obtencdo da Funcdo Transferéncia

Para a nervura N2, deve-se aplicar as trés condicGes de carregamento e identificar as tensdes

locais atuantes na estrutura. Assim, para as trés condi¢des de carregamento obteve-se as tensdes
locais atuantes em todos os elementos da estrutura da nervura, calculando-se as funcdes
transferéncias de cada elemento para as condi¢des de manobra e rajada. Com essa estratégia
buscou-se o elemento do modelo que ocasionasse uma menor vida. Optou-se por essa estratégia,
pois a nervura tem mais de um furo, ndo se tendo a certeza que a nucleacdo de trinca ocorrera
necessariamente na borda dos furos, além de os elementos criticamente solicitados poderem ser
diferentes em cada caso de carga e haver dois casos de analise a ser compor, 0 de manobra e de
rajada.
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Para os casos de fator de carga positivo utilizou-se as tensdes de Von Mises e para 0 caso de
fator de carga negativo a tensdo minima principal para a obtencao das fungdes transferéncias. A
partir da andlise de todos os elementos, identificou-se o elemento mais critico como sendo o
elemento 64380 do modelo desenvolvido no Patran/Nastran. O elemento mais critico, o fator de
carga e as correspondentes tensdes sdo mostrados na Tabela 12 para cada caso de carga.

Tabela 13 - Fator de carga e tensGes atuantes no elemento critico.

Elemento Fator de o [MPa]
64380 carga (n)

Caso 0 0

Caso 1 2,516 55.69

Caso 2 -2,012 -23.44
Caso 3 1,958 50.41

Para o elemento relacionou-se as tensdes locais atuantes com os respectivos fatores de
carga. A funcdo transferéncia é o coeficiente angular da reta que interpola os pontos obtidos nos
casos de cargas analisados, sendo importante salientar que se define uma FT para o ramo
positivo e negativo do gréafico. Para as FT(s) calculadas, tomou-se como hipétese que o(n =
0) = 0. Sendo a favor da seguranca também se optou por utilizar a mesma FT- da rajada para a
manobra, ao invés de 0. Portanto, observa-se nos graficos da Figura 21 e Figura 22 os casos de
carga interpolados e na Tabela 14, as respectivas FT(s) encontradas.
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Figura 21 - Diagrama tenséo fator de carga manobra.
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Figura 22 - Diagrama tenséo fator de carga manobra.

Tabela 14 - Valores da Funcdo Transferéncia (FT) para manobra e rajada.

Funcéo Manobra
transferéncia
FT® 25.75 22.14
FTO 11.65 11.65
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6.2. Obtencdo do Espectro de Tenséo a partir do Espectro de Carga

Uma vez obtido as funcBes transferéncias do ponto de interesse, deve-se obter o diagrama
de tensdo local por excedéncia para o respectivo ponto nos casos de manobra e de rajada.
Portanto, a partir do diagrama de fator de carga (n) por excedéncia para manobra, obtido no
gréafico da Figura 19 e ja com o devido clipping e truncamento, multiplica-se o ramo positivo do
diagrama pela FT® e o ramo negativo do diagrama pela FT®) . De modo analogo, 0 mesmo
procedimento é realizado para o diagrama tensao x excedéncia de rajada. Logo, 0s espectros de
tensdes obtidos sdo apresentados nos graficos das Figura 23 e Figura 24
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Figura 24 - Tenséo por excedéncia de rajada.
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6.3. Scatter Factor

O scatter factor para a filosofia Safe Life pode ser determinado tanto analiticamente
quanto empiricamente, envolvendo teste de componentes e em escala. A determinagdo por
andlise envolvera um scatter factor maior justamente por ndo contabilizar imprecisGes inerentes
a processos de producdo e montagem, além de imperfei¢Ges vinculadas ao material utilizado.

Além disso, a anélise de fadiga também é dependente do tipo de metal, da base
estatistica e da aplicabilidade dos dados da curva S-N usados. A AC23-13A aborda a
determinacgdo analitica e estipula que para estruturas de aluminio fora de regides criticas de
juncdo, sem altos valores de tensdo residual, sem caracteristicas Unicas de estruturas e sem
concentracdo de tensdo maior que K = 4, entdo o valor de 8 podera ser utilizado.

6.4. Calculo da vida

Para o calculo da vida da nervura N2 na filosofia Safe Life, deve-se agora discretizar o
diagrama tensdo por excedéncia em blocos, onde cada bloco apresentard uma tensdo maxima
Smax € UMa tensdo Smin. A partir das tensdes maxima e minima é possivel calcular a amplitude da
tensdo, R, a tensdo equivalente por Walker e a contribuicdo de cada bloco ao dano total (D).

Os ciclos de tensdes obtidos ndo tém uma tensdo média nula. Porém, os valores tabelados
dos ciclos de vida sdo obtidos para as tensdes média nula. Assim, Walker desenvolveu uma
teoria de tensdo equivalente para ciclos com tensdo média ndo nula. Todas as constantes
necessarias para calcular a vida podem ser encontradas no MIL-HNDBK. A Figura 14 mostra as
equacdes para o Al 2024-T3. Logo, para calcular a tensdo equivalente e o nimero de ciclos
obtemos.

S .
R=-"" - ra730 de tensdo.
max

S.ax € Syin © @S maxima e minima tensdes locais de cada bloco.

Seq =S, 1- R)O'56 Equagdo 34

Partindo do Seq é possivel calcular o nimero de ciclos para falhar de cada bloco pela
Equacdo 35, valida para o Al2024-T3:

log(N, ) =11.1-3.97log(S,, —15.8) Equacgdo 35

O que pode ser reescrito como:

11.1—3.97Iog[%—15.8] Equagdo 36

N, =10
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Destaca-se que as constantes do MIL HDBK sé&o para tensédo em ksi, e ndo em MPa,
entdo é necessario converter as tensoes de ksi usando um fator de 6.9.

Com a regra de Palmgren-Miner podemos calcular o dano feito para cada bloco de carga
j. A falha por fadiga deve ocorrer quando a soma das fracGes de vida correspondente a cada
nivel de tensdo for igual a unidade. Como ha dois diagramas tensdo por excedéncias, de
manobra e de rajada, o dano total final foi composto por,

D= O'6Dmanobra + O'4Drajada Equagdo 37
Para manobra e rajada
i N. Equagédo 38
D=L
= N f
Finalmente a vida é calculada como segue:
1 Equagdo 39

Vida=——
D.SF
Para todos os elementos nos casos de manobra e rajada a tensdo equivalente (Seq) foi menor
que 15.8 ksi, ndo permitindo utilizar a Equacao 35.Para o elemento critico analisado, obteve-se
a maior tensdo equivalente em rajada e manobra no primeiro bloco da discretizacdo, de 12.21
ksi e 12.62 ksi, respectivamente. Sendo assim considera-se que a nervura tem uma vida infinita
ndo falhando sobre fadiga.

7. Filosofia Damage Tolerance

A necessidade de se reduzir o peso dos componentes estruturais e consequentemente
aumentar o payload das aeronaves, incentivou na inddstria aerondutica a ampla utilizagéo da
filosofia de projeto Damage Tolerance, em que se projeta um componente estrutural que suporte
de modo seguro uma trinca até sua manutencao.

A filosofia Damage Tolerance baseia-se na mecanica da fratura linear elastica (MFLE),
na qual o comportamento global do componente em andlise é linear elastico. Tais hipéteses sdo
validas nas condi¢cGes em que a deformac@es plésticas estdo restritas a uma pequena regido na
vizinhanga da ponta da trinca.

Nessa filosofia 0 método da/dN é utilizado para a determinacdo das janelas de inspe¢do
de elementos estruturais da aeronave. Nesse método, preocupa-se com a fase de propagacao da
trinca, analisando-se o numero de ciclos necessarios para que determinada trinca de
comprimento inicial detectavel a;j atinja 0 comprimento critico ac, levando a estrutura a falha.

Nesse projeto, as regides criticas com furos sdo avaliadas e determina-se a janela de
inspecdo para a nervura identificada como N2, realizando-se a andlise via 0 método da/dN.
Todo o projeto é apresentado a seguir.
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7.1. Método da / dN

7.1.1. Fator de intensidade de tensdo K

A abordagem utilizando a MFLE baseia-se fundamentalmente no conceito de fator de
intensidade de tensdo (K), que pode ser interpretado como uma medida da severidade do campo
de tensBes que se forma na vizinhanga da ponta da trinca. O fator de intensidade de tenséo é
uma funcdo do carregamento aplicado, das propriedades geométricas do componente e das
dimensGes da trinca.

Na presente analise e na maioria dos casos praticos o modo de carregamento de corpos
trincados pode ser interpretado como o modo (1) de abertura indicado na Figura 25.

MODQ | (ABERTURA)

Figura 25 - Modo de abertura como forma de propagacéo da trinca.

O critério de falha baseado no campo de tensdes pelo método adotado assume que
ocorrera fratura fragil quando o fator de intensidade de tensdo atuante em determinado
carregamento, se iguala ao fator de intensidade critico (Kc), ou seja, 0 maximo valor de K.
Porém, Kc depende da espessura do corpo de prova ensaiado. O valor mais critico de K¢ é
denominado Tenacidade & Fratura (Kic), sendo uma propriedade do material e levando-se em
conta o efeito da variacéo da espessura.

Para aplicacdo do método utiliza-se curvas da/dN x AK obtidas em ensaios de
laboratorio, que sdo utilizadas posteriormente para a predi¢cdo do comprimento critico de trincas
como fungdo do nimero de ciclos para uma estrutura real.

O comprimento de trinca inicial detectavel, a; depende do modo de inspecdo adotado.
Sendo que um método mais eficaz, detecta trincas de comprimentos menores, permitindo assim
uma janela de inspecdo maior para o componente estrutural. Para esse projeto, foi adotado o
método de inspecdo visual detalhado (DVE), definindo assim uma trinca de comprimento inicial
ai = 25.4 mm. Para a obtencdo do comprimento critico da trinca (as), 0 modelo mais adequado
para a analise do furo da nervura é o modelo de trinca na borda de furo em placa plana, como
observado na Figura 26 (Downling, 2012).
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a -+

Figura 26 - Modelo de trinca em furo (esquerda) e relacdo de K com o tamanho da trinca (direita).

O Fator de Intensidade de Tens&o é dado por:

K, = FdS\/H Equagdo 40
d= I_ _ |_ Equagdo 41
a c+l
F, =0.5(3-d)|1+1.243(1-d)’ | Equagdo 42

Onde:
Fq = Fator de correc¢éo;
S = Tensdo remota aplicada;

I = Comprimento de trinca.

Através do seguinte procedimento iterativo, calcula-se l.. Além disso, calcula se as fungdes
transferéncia a partir do modelo de elementos finitos, como indicado na Tabela 15. O método
para obtencdo das tensfes remotas é apresentado na secdo 4.1, sendo omitido neste ponto.

Tabela 15- Parametros para determina¢do do comprimento critico

. Padmetos  Valoress |

Raio do furo (c) — [m] 0.0544

Tensdo maxima remota (Smax) — [MPa] 45.06

Tenacidade a fratura (Kic) — [MPaym] 27.69
FT:ajada - [Mpa] 13.9
FTr_'ajada B [Mpa] 104
FT:;mnobra — [Mpa] 12.19
FT:-nanobra - [Mpa] 104
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a) A partir de I; =0.0001 m hipotético, calcula-se 0 comprimento a:

aj = Ij +C Equacgdio 43
b) Calcula-se dj
I Equagdo 44
dJ =14
a;
c) Calcula-se Fdj
F, =05(3-d)[1+1.243(1-d)’| Equagtio 45
d) Calcula-se ;4
2 Equagdo 46
_1[ K
"l RS
]

A partir de um processo iterativo programado no Matlab, encontra-se uma comprimento
critico de I, = 62.4 mm, como uma erro da ordem de 1078,

7.2. Tratamento dos dados experimentais

Na filosofia Damage Tolerance o elemento estrutural é projeto para que ocorra
propagacao de trinca durante a operacdo. Para isto é necessario que inspecOes sejam feitas
durante toda a vida do componente, de modo a se garantir que o comprimento da trinca presente
esta uma distancia segura do comprimento critico. Quando o tamanho da trinca € muito préximo
do comprimento critico é necessaria a substituicdo imediata do componente em questdo. Assim,
embora a filosofia Damage Tolerance possibilite menores pesos por permitir reducdo das
dimensbes dos elementos estruturais, hd um custo adicional para o operador devido a
necessidade de inspecdes ao longo de toda a vida da aeronave. O intervalo entre duas inspecoes
sucessivas depende das propriedades do material, do espectro de carregamento e do tamanho
dos defeitos detectaveis pelo método de inspecéo utilizado.

Experimentalmente observa-se que a taxa de crescimento de uma trinca é funcdo da
amplitude do fator de intensidade de tens&o. Existe uma regido linear, que representa a maior
parte da propagagdo da trinca. Existem técnicas classicamente utilizadas para a determinacéo da
taxa de crescimento da trinca nessa regiéo linear, o que, a partir de um comprimento inicial de
trinca, pode ser utilizado para estimar a vida do componente. Uma das formas mais difundidas
de se estimar o tempo de propagacdo de uma trinca é o método de Walker, que pode ser
definido com uma extensdo do método de Paris para a inclusdo do efeito da tensdo média. A
equacdo que segue relaciona a taxa de crescimento da trinca com a variacdo do fator de
intensidade de tensdo ao longo do carregamento.
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da

c le Equagdo 47
dN !

Nesta equacdo AK diz respeito a variacéo de fator de tensdo com Spin nulo que produz o
mesmo dano que um carregamento com amplitude de fator de intensidade de tenséo AK e razdo
de amplitudes R ndo nula. A expressio abaixo relaciona AK com R.

R _ (1 A:)l_y Equagdo 48

Nota-se que o feito de R positivo é aumentar a taxa de crescimento da trinca. Os
pardmetros m1, y e C; do método de Walker sdo caracteristicos do material utilizado, sendo
obtidos experimentalmente. O material do painel a ser analisado € o aluminio 2024 T3, cujos
parametros de Walker s&o:

Tabela 16 - Parametros de Walker para o painel em andlise.

my

B P —
ciclo (Mpa. \/ﬁ)m1
5.11-10713 3.24 0.68

A combinacdo das Equacéo 47 e Equacdo 48resulta em:

m Equagdo 49
da AK

dN | (1-R)"”
O fato de AK ser funcdo do comprimento atual da trinca a faz com que a taxa de
variagdo aumente rapidamente com o crescimento da trinca, 0 que representa bem o

comportamento abrupto do fendmeno. A previsdo da vida é feita a partir da manipulacdo da
Equacdo 49:

da Equagéo 50
— = f(AK,R)
dN
ay Equagdo 51
da
Ny = | f (AK,R
3; ( ! )
A integral acima pode ser reescrita em sua forma discreta:
Equagdo 52

1 aj+1 da
N, = <
" ,Z;‘I f (AK,R)

A integral entre dois comprimentos de trinca a; pode ser calculada numericamente com
uso da regra de Simpson:

Equacdo 53
2 Ag 1 4 1 quas

Ny =D +

= 3| f(AK,,.R) f(AKZj_l,R)JFf(Asz,R)
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Espectros de carregamento complexos com amplitudes varidveis exigem tratamento
especial, levando em conta variacbes de amplitude e de valor médio. Para um dado
carregamento de amplitude varidvel que se repete ciclicamente € possivel determinar um
carregamento de amplitude constante que produz a mesma propagacdo de trinca. Para isto, é
preciso admitir a hipotese de que F+/ma permanece constante durante um ciclo de amplitude
variavel. Esta hipotese é bastante razoavel pois é esperada uma vida longa para o componente.
Assim, calcula-se a variacdo de tensdo e a variacdo do fator de intensidade de tensdo para o
carregamento de amplitude constante, conforme indicado nas Equacéo 54e Equacédo 55

1
Ny \m
D AS
AS = i=1 Equagdo 54
e NB
AK, = ASeF\/ﬂ'a Equacdo 55
Com f (AKe, R:O):Cl(AKe)ml :
Equagdo 56
n/2 Aa 1 4 1
N = + +

_J=1? (ClAKezj,z)ml (CIAKEZH)m1 (ClAKezj)ml

7.3. Resultados

Calculado o numero de ciclos correspondente o crescimento da trinca até o
comprimento critico é possivel definir o intervalo de inspe¢édo para a aeronave. Adota-se como
intervalo de inspecéo o valor:

Nif Equagdo 57

N inspecio — S_F

O tempo de propagacdo da trinca e intervalo de inspec¢do sdo dados pela Tabela 17

Tabela 17- Resultado para método de inspec¢do visual detalhada

Parametros Valores |
l, — [mm] 25.4
l. — [mm] 62.4
Nif — [nm] 7.11-10°
Ninspecio — [nm] 8.8-10%

Todavia, como a inspe¢do da aeronave é um procedimento que gera muito custo para o
operador é desejavel que o intervalo seja 0 maior possivel. Uma forma de se estender o intervalo
de inspecdo é utilizar métodos de inspecdo mais sensiveis, capazes de detectar trincas menores,
0 que torna maior o numero de ciclos para o crescimento da trinca e leva por consequéncia a um
maior intervalo de inspegé&o.
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Usando método de inspec¢do de corrente parasita a menor trinca detectavel é de 1.4mm,
obtemos o tempo de propagacédo da trinca e intervalo de inspecdo dado pela Tabela 18.

Tabela 18 - Resultado para método de inspecdo corrente parasita

Parametros Valores

l, — [mm] 1.4

l. — [mm] 62.4

Nis — [nm] 2.57-10°
Ninspegéo — [nm] 3.22-10°

Portanto, embora este método seja mais caro ele leva a um aumento no intervalo de
inspecdo de quatro vezes.

8. Conclusao

Neste projeto foi analisado via um modelo de elementos finitos trés casos de carga
correspondentes a trés fatores de carga especificados, sendo dois fatores de carga positivos (um
de manobra e outro de rajada) e um fator de carga negativo (rajada), simulando condicGes
existentes no voo de uma aeronave. Trés filosofias de projeto foram empregadas, Infinite Life
para o painel do extradorso, Safe Life para a nervura e Damage Tolerance para o intradorso.

Apos a aplicacdo das filosofias de projeto, verificou-se que nenhuma lamina do material
compdsito falha nas condigdes de cargas aplicadas. A nervura analisada apresentou uma vida
infinita, demonstrando que ndo falhard devido a fadiga, o que se espera de uma nervura em
condi¢bes de carregamentos reais. Além disso, foi determinado um intervalo de inspegdo
condizente para o painel do intradorso, comparando-se dois métodos de inspecédo diferentes.
Observou-se a necessidade de aplicagdes das diferentes filosofias de projeto aos elementos
estruturais, buscando-se melhorias e seguranca ao projeto estrutural.
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