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ABSTRACT: The need for lower cost and the emergence of adequate welding technologies has brought interest in large
integral metallic structures for aircraft applications; however, in integral structures, a crack approaching a stiffener propa-
gates simultaneously in the skin and into the stiffener and breaks it. The use of manufacturing techniques such as high speed
machining (HSM), laser beam welding (LBW) and friction stir welding (FSW) requires further experimental and numeri-
cal work concerning the fatigue behaviour of panels manufactured using those processes. A testing programme including
fatigue crack growth rate characterization in panels fabricated using HSM, LBW and FSW was performed. Data obtained
at IDMEC-Porto testing panels under load ratio R (min. load / max. load) of 0.1 and 0.5 is presented, and the performance
of panels manufactured using the different processes is discussed and compared. The work was developed in the frame of
the European Union DATON project.

Keywords: Fatigue crack growth; Forman law; residual stress; stiffened panels.

RESUMO: A procura de redug@o de custos e o aparecimento de novas tecnologias de soldadura suscitou o interesse no
desenvolvimento de estruturas aeronduticas metalicas integrais. Numa estrutura integral quando uma fenda cresce até a
zona do ‘stiffener’, esta vai continuar a propagar simultaneamente no ‘stiffener’ e no painel da estrutura até que o ‘stiffener’
seja fracturado. O uso de tecnologias de fabrico, como a maquinagem de alta velocidade (HSM), soldadura laser (LBW)
ou a soldadura ‘friction stir welding’ (FSW), requerem o desenvolvimento de mais estudos experimentais e numéricos para
determinacdo do comportamento destas novas estruturas.

Este artigo descreve um programa de ensaios de andlise da velocidade de propagacdo de fendas em painéis aeronduticos
fabricados usando os processos HSM, LBW e FSW.

Os resultados obtidos para ensaios realizados com R (forca max / forca min) de 0.1 e 0.5 sdo apresentados, e a performance
da cada tipo de painel € discutida e comparada. Este trabalho foi desenvolvido no ambito do projecto europeu DATON.

Palavras chave: propagacao de fendas de fadiga, lei de Forman, tensoes residuais; painéis refor¢ados.

1. INTRODUCAO

Areducio de peso € uma das maiores preocupagdes no projecto
de estruturas aeronauticas [1]. Devido ao crescente interesse em
estruturas integrais, t€m aumentado os estudos para o desenvol-
vimento de metodologias de previsdo de falha em estruturas
contendo dano quando sujeitas a carregamentos ciclicos, [2].

A correcta avaliacdo da resisténcia de uma estrutura aerondu-
tica € necessdria para a sua eficiente manutencdo, reparacao
e monitorizacdo estrutural, [3]. Assim, a andlise de tolerincia
ao dano devera fornecer informag@o sobre o comportamento

da estrutura na presenca de fendas (e/ou defeitos). Presente-
mente, estdo a ser desenvolvidos estudos para validar o de-
sign destas novas estruturas monoliticas que procuram igual
ou superior performance do que o tradicional design, reduzin-
do ao mesmo tempo os custos de produgao, [4].

Na inddstria aerondutica a fuselagem de um avido inclui, entre
outros componentes, o painel externo e refor¢os longitudinais
[5]. Presentemente os refor¢os sdo ligados ao painel da fusela-
gem por meio de rebites. Estes reforgos (‘stiffeners’) melhoram
a resisténcia e estabilidade da estrutura e sdo um meio para de-
sacelerar ou mesmo deter o crescimento de fendas. No ensaio
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destes painéis reforcados devera ser prestada especial ateng@o
as condic¢des de carregamento e fixacdo de modo a que o com-
portamento do painel seja semelhante ao de servico, [6].

Os reforcos rebitados podem permanecer intactos quando
uma fenda propaga no painel, e funcionam como um cami-
nho alternativo para a distribui¢@o de forcas. No caso de uma
estrutura integral, uma fenda ird propagar simultaneamente
no painel e no refor¢o, causando a fractura do mesmo, [7].

O estudo da tolerdncia ao dano pode ser efectuado usando
conceitos de mecénica da fractura linear elastica, sendo o fac-
tor de intensidade de tensdo um dos principais parimetros.
A mecénica da fractura pode ser usada em conjunto com uma
lei de propagacdo para prever a vida a fadiga de fuselagens
aeronduticas.

Brot et al [8] apresentam um estudo sobre a tolerancia ao
dano de painéis contendo ‘stiffeners’ refor¢ados por reforcos
em material compdsito. Nesse estudo para além de medicdes
experimentais foi utilizado o software NASGRO para avaliar
a propagacdo de fendas, e verificou-se que estes reforg¢os po-
dem melhorar a tolerincia ao dano deste tipo de painéis. Exis-
tem também estudos nos quais ¢ feita uma andlise fractogra-
fica da superficie de fractura de painéis com ‘stiffeners’, e.g.
[9]. Estas andlises pretendem também inferir a velocidade de
propagacdo de fendas, neste caso através do espagamento en-
tre estrias de fadiga. Outros estudos sdo focados na previsao
da vida a fadiga deste tipo de painéis através de métodos nu-
méricos. Nos estudos apresentados em [10-11] € estudado o
efeito das tensdes residuais derivadas de diferentes processos
na vida a fadiga de painéis com dois ‘stiffeners’.

Este trabalho, inserido no ambito do projecto da DaToN da
Unido Europeia, tem como objectivo estudar e desenvolver
ferramentas que permitam o conhecimento da tolerincia ao
dano de estruturas integrais que contenham reforcos. As es-
truturas integrais estudadas neste projecto (painéis com dois
refor¢os) foram produzidas através de trés diferentes proces-
sos: maquinagem de alta velocidade (HSM), soldadura laser
(LBW) e soldadura Friction Stir Welding (FSW). Foi realiza-
do um programa de ensaios que inclui o estudo da velocidade
de propagacdo de fendas em cada tipo de painel.

2. ANALISE POR ELEMENTOS FINITOS

A geometria do painel estudado € apresentada na Fig. 1. Foi
realizada uma andlise 3D por elementos finitos usando o sof-
tware ABAQUS, [12].
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Fig. 1. Geometria do painel DATON, [13].

O centro de gravidade da estrutura estd situado a 2.76mm da
face posterior do provete, na direc¢cdo dos ‘stiffners’, tendo
sido a carga aplicada alinhada com este plano. A carga aplica-
da corresponde a uma tensdo remota de 100MPa distribuida
uniformemente. Foram analisadas trés diferentes condi¢des:
painel com e sem fenda, e painel com fenda e dispositivo anti-
flexdo.

Na andlise apresentada o eixo x (e 1) € o eixo coordenado na
direc¢do da espessura do painel, y (e 2) € o eixo na direccdo
de aplicacdo da carga, e o eixo z (e 3) € o eixo na direcgdo
transversal. O lado do provete que contem os ‘stiffeners’ serd
identificado como ‘lado posterior’, enquanto o lado oposto
serd identificado como ‘lado anterior’.

Foram utilizados 60083 elementos para modelar o provete.
O modelo deformado, que apresenta a tensdo na direccdo de
aplicacdo da carga, O,, para 0 caso do painel ndo fendido é
apresentado na Fig. 2.

Fig. 2. Modelo ndo fendido deformado, tensdo na direc¢do de aplicagio da
carga.

Foi também modelado o caso de o painel conter uma fenda
entre os ‘stiffeners’ com 2a=55.39mm. As tensdes para este
caso sdo apresentadas na Fig. 3.

Fig. 3. Detalhe da distribuicdo de tensdes no caso de o painel conter uma
fenda.

A evolugdo da tensdo O, a0 longo dos nés sobre a seta a),
para o caso de um painel fendido e ndo fendido, é apresen-
tada na Fig. 4. No caso do painel ndo fendido, os valores de
tensdo sdo superiores na placa e decrescem ao longo do ‘sti-
ffener’. Os valores mdximo e minimo da tensdo nesta linha
sdo 112.2MPa e 17.5MPa, respectivamente. A introdugédo de
uma fenda no painel leva ao aumento dos valores de tensio na
placa e a um decréscimo no topo dos ‘stiffeners’.
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Fig. 4. Distribui¢ao de tensao nos nds sobre a seta a) da Fig. 3.

A distribuic@o da tensdo o, a0 longo da direc¢do longitudi-
nal do ‘stiffener’ é apresentada na Fig. 5. A distribui¢@o das
tensdes na linha a) (topo do ‘stiffener’), linha b) (superficie
lateral do painel), e linha c¢) (linha mediana do provete) é
apresentada na Fig. 6.

1
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Fig. 6. Distribuicio de tensdes sobre as linha a), b) e ¢).

3. VIDA A FADIGA DO PAINEL DATON; MEDICOES
EXPERIMENTAIS

Foram realizados ensaios de fadiga sobre painéis com dois
‘stiffeners’ fabricados por trés diferentes processos: HSM,

LBW e FSW. Os painéis foram fabricados usando a liga de
aluminio AA6056, sendo esta considerada uma liga com po-
tencial para aplicagdo aerondutica pois permite o fabricado
de estruturas através de soldadura que envolva ou néo fusdo.
Foram testados um total de dez provetes.

As medigdes de comprimento de fenda foram efectuadas se-
guindo o esquema apresentado na Fig. 7. O lado posterior do
provete € o lado que contem os ‘stiffeners’.

Medigtes de comprimento de fenda

| Lado posterior do pﬂwéle
$ 20

1000mm comprimento

450mm largura
-

st-l-in
25— ai-in Lado direito

st-l-out

Lado esquerdo

c-l-back

Lado anterior do provete

Fig. 7. Representacdo esquematica das medigdes.

3.1 Ensaios de traccio e velocidade propagacao de fen-
da no material base

A caracterizacdo do material base é apresentada em [14].
Verificou-se que para o material em ambas as condicdes os
provetes testados com R=0.5 apresentam superior velocidade
de propagagdo de fenda para um mesmo valor de AK. Para
além disso, os provetes extraidos dos painéis LBW apresen-
tam uma velocidade de propagacdo de fendas superior aos
extraidos dos provetes HSM.

3.2 Painéis HSM

Foram testados painéis contendo dois ‘stiffeners’ usando,
num caso uma tensdo mixima de 80MPa com R=0.1 (provete
HSMO1), e no outro caso uma tensdao maxima de 110MPa
com R=0.5 (provete HSM02). Durante o teste foi registada
a distribuicdo de tensdo presente em carregamentos estaticos
e ciclicos, tendo sido também registado o comprimento de
fenda ao longo dos carregamentos de fadiga. Para iniciacdo
de fenda de fadiga, foi criado um entalhe através de electro-
erosao com 20mm de comprimento no centro do provete. Os
provetes foram instrumentados com extensémetros respeitan-
do o esquema apresentado na Fig. 8.

Durante o ensaio foi verificada simetria de tensdes ao longo
da largura do provete. Os valores mais baixos de tensdo foram
encontrados no topo do ‘stiffener’ (extensémetros C2 e C4).
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Fig. 8. Localizacdo de extensdmetros nos painéis. (os extensémetros entre
parénteses situam-se na face anterior do provete)
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Durante o ensaio de fadiga a distribuicio temporal de tensdes
foi também registada, sendo essa distribuicdo apresentada na
Fig. 9. Verifica-se que quando a fenda se aproxima dos ‘sti-
ffeners’ a maior parte da carga € transferida pela parte anterior
do provete.

180 | +-C1 -=-C2
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40000
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Fig. 9. Distribuicdo de tensdes ao longo do ensaio de fadiga, provete
HSMO1.

O registo do ‘comprimento de fenda’ vs. ‘nimero de ciclos’
para o provete HSMO1 ¢ apresentado na Fig. 10. Este prove-
te teve uma vida de 113784 ciclos até a rotura, tendo sido a
primeira fenda de fadiga detectada aos 15000 ciclos. A fenda
comecou a propagar no ‘stiffener’ aos 109800 ciclos, o que
corresponde a cerca de 96.5% da vida total do provete.

O provete HSMO02 apresentou uma vida total de 117744 ci-
clos, tendo sido a primeira fenda de fadiga detectada aos 7500
ciclos. A fenda comegou a propagar no ‘stiffener’ aos 113000
ciclos, o que corresponde a 96.0% da vida total do provete.
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Fig. 10. Teste de velocidade de propagacdo de fenda no provete HSMO1.

3.3 Painéis LBW

Foram testados seis provetes soldados por LBW. Destes pai-
néis, trés foram testados com tensdo maxima de 80MPa, R=0.1
e os outros trés usando tensdo maxima de 110MPa, R=0.5. Os
painéis testados apresentavam duas condicdes diferentes:

i No primeiro conjunto de painéis, depois do processo de
soldadura, os painéis foram submetidos ao tratamento de
envelhecimento artificial T6 (PWHT), tendo sido a maqui-
nagem dos provetes efectuada com estes no estado T4,

ii  Os restantes painéis foram tratados para o estado T6 antes
de serem soldados (as-welded).

Foram testados painéis com duas configuracdes de soldadura
diferentes (LBW1 e LBW?2), Fig. 11. A principal diferenca
passa pela localizagdao do corddao de soldadura. A soldadura
LBW1 é uma soldadura de canto, enquanto a soldadura LBW
¢ uma soldadura topo-a-topo.

cordao
soldadura cordio ~ corddo
soldadura soldadura

—

cordio
soldedura

Fig. 11. Configuragdes da soldadura nos provetes LBW.

No restante artigo serdo apresentados graficos comparativos
do comportamento dos diferentes tipos de painéis (Fig. 12 e
Fig. 13).

3.4 Painéis FSW

Foi testado um painel com uma tensdo maxima de 80MPa
e R=0.1, e um segundo painel com uma tensdo maxima de
110MPa e R=0.5. Os painéis foram soldados no estado T4 e
depois tratados e testados no estado T6.

3.5 Discussao de resultados

A comparacio do comportamento a fadiga dos provetes HSM,
LBW e FSW testados com R=0.1 e R=0.5 ¢ apresentada na
Fig. 12 e Fig. 13. Para ambos os valores de R, os provetes
HSM apresentam a menor vida a fadiga. Por outro lado, os
provetes PWHT-T6 na configuracio LBW2 apresentam a
maior vida a fadiga para ambos os valores de R.

O provete FSW ensaiado usando R=0.1 apresenta vida seme-
lIhante a encontrada para o provete LBW2 ‘as-welded’. Para
R=0.5 o provete FSW apresentou melhor comportamento do
que o provete LBW1 PWHT-T6 e pior comportamento do
que o provete LBW?2 ‘as-welded’.

Em todos os provetes verificou-se que os ‘stiffeners’ ndo re-
tardaram a velocidade de propagacdo das fendas de forma
significativa, possivelmente devido a curta largura dos pro-
vetes. Contudo, assim que os ‘stiffeners’ sdo fracturados os
provetes apresentam apenas vida marginal até a rotura.

160

— LBW1PWHT-TE
140 { ———— LBW2PWHT-TE

——————— LBW2 as-weided
1201 ———+ FSW

= ——- HSM

Comprimento de fenda [mm]

0 T T T T

0 20000 40000 60000 80000 100000 120000 140000 160000
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Fig. 12. Comparagdo de a-N para os provetes testados com R=0.1.
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13. Comparacido de a-N para os provetes testados com R=0.5.

CONCLUSOES

Os painéis soldados apresentam vida a fadiga superior aos
painéis apenas maquinados. Isto implica que a velocidade
de propagacdo nos provetes soldados seja na sua genera-
lidade inferior a dos painéis maquinados. Este compor-
tamento estd por certo associado a presenca de tensdes
residuais nos provetes soldados.

Nos provetes LBW foram identificados poros com dia-
metro mdximo de 0.24mm. Estes poros coincidem com a
penetragdo maxima do laser durante a soldadura. Também
foram detectadas fendas na transi¢do entre o material fun-
dido e ndo fundido.

Nos provetes FSW a superficie de fractura no metal base
apresenta uma superficie mais regular do que na zona
afectada pela soldadura. Esta diferenca reflecte-se na
identificac@o de estrias de fadiga.
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