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RESUMO

Este trabalho contempla o estudo sobre condi¢des de fadiga com carregamento constante
em uma liga de andlise de aluminio 7475 - T761, para que possamos entender melhor as
condi¢des em que se encontram as aeronaves que levam tais ligas em suas estruturas. Foi
realizada uma revisao bibliografica, onde foi abordado os conceitos da mecanica da fratura,
fadiga, elementos aeronduticos, analises quimicas das ligas de aluminio, problemas que a
fadiga proporciona nas aeronaves, andlise metalografica, de microscopia Optica, ensaio de
tracdo, de fadiga e de microdureza, anélise de superficie (MEV) e estudo da composicao
quimica da liga em questdo, as principais causas das falhas, concluindo o trabalho, foi feita a
analise dos dados de ensaio de tracdo, dureza e fadiga em conjunto com a interpretacdo das
imagens da microscopia Optica e de varredura eletronica. Os dados indicaram a alta
resisténcia mecanica da liga, jJuntamente com sua microestrutura indicando graos alongados e
alta superficie de contorno, o que evidencia tal resisténcia por dificultar o movimento das
discordancias. As estrias sao mostradas claramente nas imagens do MEV como também o
comportamento classico de fadiga com o aumento da carga e a subsequente diminui¢do do
numero de ciclos para a ruptura mostrada nos gréaficos. Portanto evidenciamos o 6timo

comportamento suportado pela liga quando esta submetida a carregamentos de fadiga.

PALAVRAS-CHAVE: Resisténcia a fadiga. Liga 7475 — T761. Mecanica da Fratura.

Problemas estruturais em aeronaves. Aluminio. Falhas em estruturas. Propagacao de trinca.



SERRANO, A. C. Study of Fatigue in aluminum alloy 7475 - T761: research in the field of
alloys for use in aircrafts and possible structural damage due to fatigue in such alloys. 2013.
98 f. Graduation Work (Graduation in Mechanical Engineering) - College of Engineering

Campus Guaratingueta, Universidade Estadual Paulista, Guaratinguetd, 2014.

ABSTRACT

This work will address the study of fatigue conditions with constant load in an alloy of
aluminum analysis 7475 - T761, so we can better understand the conditions of the aircrafts
which contain this alloy in their structures. A literature review, which was discussed the
concepts of fracture mechanics, fatigue, aeronautical components, chemical analysis of
aluminum alloys, fatigue problems that appears in the aircrafts, metallographic analysis, and
testing of optical microscopy tensile, fatigue and microhardness, surface analysis (MEV)
study of the chemical composition of the alloy in question, the main causes of crashes, was
performed, completing the work, analysis of data from tensile test, hardness and fatigue
together with the interpretation of images of optical microscopy and scanning electron was
taken. The data indicated the high mechanical strength of the alloy, along with its
microstructure indicating elongated grains and high surface contour, which shows such
resistance by hindering the movement of dislocations. The grooves are clearly shown in the
MEYV images as well as the classic with increased fatigue loading and subsequent reduction of
the number of cycles to rupture behavior shown in the graphs. Therefore we observed the

optimal behavior is supported by the league when subjected to fatigue loadings.

KEYWORDS: Fatigue resistance. Alloy 7475 - T761. Fracture Mechanics. Structural

problems in aircrafts. Aluminum. Failures structures. Crack propagation.
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1 INTRODUCAO

1.1 APRESENTACAO DO TEMA

A aviacdo esta muito difundida atualmente e com isso o incremento das tecnologias
aplicadas a ela também. Temos diversos estudos em andamento com relagdo a inovagdes de
materiais usados nas estruturas de avides que possibilitem melhorias quanto a seguranga,
eficiéncia, durabilidade, resisténcia, design, custo e aplicabilidade. Ainda com tantas
melhorias em comparagdo aos tempos passados da aeronautica, existem grandes problemas
nos projetos de aplicacdo de avides atualmente. Por ser um meio de alto risco, tanto de
investimento como com a seguranga das pessoas que o usam, € necessario investir em estudos
para diminuir tais riscos. O elemento principal das ligas usadas na aerondutica ¢ o aluminio e
sua aplicacdo tem grandes melhorias evidenciadas atualmente. Juntamente com o aluminio, os
outros elementos de liga atuam como um intensificador de uma determinada propriedade que
desejamos inserir em tais ligas.

As estruturas das aeronaves sofrem uma gama variada de esforcos quando estdo em
operagdo, durante muito tempo pesquisadores esforcaram-se para prever e quantificar esses
esforcos para assim poder prevenir desastres utilizando melhorias. Um grande desafio no
campo de estudo das fraturas e da aplicagdo de materiais e suas resisténcias sempre foi a
fadiga dos materiais.

A evolucdo na area da fadiga s6 progrediu nos tempos atuais, porque no passado ndo
tinham o conhecimento necessario para explicar porque as estruturas falhavam depois de certo
tempo de uso, com cargas inferiores as cargas criticas de ruptura estatica. Quando diversos
cientistas estudaram e chegaram a célculos precisos que explicavam tal fenomeno, viram a
necessidade da adaptagdo dos materiais e da manuten¢do nas estruturas que iriam sofrer
esforcos de fadiga. Com isso hoje podemos fazer a predilecdo dos materiais com maior

eficiéncia e evitar as falhas inesperadas em projetos de engenharia.

1.2 OBJETIVOS E JUSTIFICATIVAS

O objetivo deste trabalho foi conhecer e analisar o comportamento em fadiga (curvas

tensdo x numero de ciclos) de uma liga de aluminio 7475 T761, de grau aeronautico, aplicada,



16

por exemplo, em longarinas, anéis da estrutura interna do corpo do avido, no trem de pouso e

na estrutura interna das asas (modulos de caixa), nas dire¢des longitudinal e transversal.

1.3 METODO E ESTRUTURA DO TRABALHO

No Capitulo II serdo apresentados uma breve historia do aluminio, sua classificacao,
tratamentos térmicos, aplicagdo no setor aerondutico e sua susceptibilidade a fadiga; os
conceitos de fadiga; conceitos da mecanica de fratura e as caracteristicas especificas da liga
7475 - T761.

No Capitulo III serdo apresentadas a metodologia empregada na preparacdo das
amostras metalograficas para microscopia Optica e o trabalho de confeccdo dos corpos de
prova, nos ensaios de tragdo e de fadiga, bem como nas analises por microscopia eletronica de
varredura.

No Capitulo IV serdo mostradas as andlises dos ensaios de tragdo, dureza, fadiga,
microscopia optica e eletronica e a partir dos graficos dos resultados tabelados e das imagens
obtidas foram feitas as conclusdes sobre o comportamento e estrutura da liga.

No Capitulo V, por fim, serdo apresentadas as conclusdes finais do trabalho, seguidas

das referéncias bibliograficas.
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2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 A HISTORIA DO ALUMINIO

Ha mais de sete mil anos, os ceramistas da Pérsia fabricavam vasos de barro com 6xido
de aluminio (conhecido atualmente como alumina) e, trinta séculos mais tarde, os egipcios e
babilonicos utilizavam outro composto similar em seus cosméticos e produtos medicinais. No
entanto, a real existéncia e funcionalidade do aluminio ainda eram desconhecidas. Os rumores
eram de que o aluminio fosse proveniente de colisdes de atomos de hidrogénio durante a
formacgao do sistema solar (BARSA, enciclopédia; V.1; p.290, 291; 1971).

A historia do aluminio, porém, ¢é recente. Em 1808, o quimico inglés Humphrey Davy
finalmente conseguiu provar a existéncia do aluminio e, pouco tempo depois, Hans Oersted,
fisico alemdo, conseguiu produzir pequenas quantidades do metal. Em 1869, um grande
avango na produc@o permitiu que o custo baixasse de US$ 545 para US$ 17 o grama, quase o
mesmo valor da prata. Nesta época, o aluminio decorou até a mesa da corte francesa, a coroa
do rei da Dinamarca e a capa do Monumento de Washington (BARSA, enciclopédia; V.1;
p.290, 291; 1971).

Comegou, entdo, a existir a necessidade de ter uma grande quantidade de producdo a um
preco muito baixo para que o aluminio pudesse ser um metal de primeira categoria. Em 1880,
ele era considerado semiprecioso, mais raro que a prata. Entdo, o professor americano Frank
Jewett mostrou aos seus alunos do Oberlin College, de Ohio, um pequeno pedago de aluminio
e afirmou diante de todos que quem conseguisse, de alguma forma, explorar o metal ficaria
rico. Um de seus estudantes, Charles Martin Hall, que vinha realizando experiéncias em um
laboratorio improvisado desde os 12 anos de idade, continuou suas pesquisas depois de
formado e aprendeu a fazer 6xido de aluminio: a alumina. Em 1886, Hall colocou em um
recipiente certa quantidade de criolita com alumina e passou uma corrente elétrica. O
resultado foi uma massa congelada, que ele trabalhou com um martelo. Vérias particulas de
aluminio se formaram, dando origem a um dos metais mais utilizados na historia (BARSA,
enciclopédia; V.1; p.290, 291; 1971).

Atualmente o aluminio ¢ o metal mais abundante na crosta terrestre, atingindo um total
estimado em 8,1% de sua composi¢ao. Nao se encontra em estado livre, mas formando
iniimeros compostos geralmente contendo oxigénio. O principal minério de aluminio ¢ a

bauxita, cujo nome deriva da cidade de Baux na Franga, onde foi usado pela primeira vez. A
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composi¢do das bauxitas varia de acordo com o estado de hidrata¢do, sendo mais comum
aquela em que a alumina (A1203) est4 ligada a duas moléculas de agua. Geologicamente ¢ o
produto da alteracdo do silicato de aluminio com perda da silica seguida de hidratagao

(BARSA, enciclopédia; V.1; p.290, 291; 1971).

2.2 O ALUMINIO E SUAS LIGAS

2.2.1 A Formacio do Aluminio Metalico e suas Ligas

A metalurgia do aluminio consiste em duas fases: (1) obtencdo da alumina a partir do
minério (bauxita); (2) eletrolise da alumina. A matéria-prima mais utilizada ¢ a bauxita, que é
submetida, inicialmente, a uma purificagdo para eliminar, principalmente, os 6xidos de ferro,
titdnio e silicio que a acompanham. Em seguida é aquecida para eliminagdo da agua. Apos
esse tratamento ¢ preciso leva-la a um banho de soda caustica no qual se obtém uma solugao
de aluminato de sodio. Essa solugdo, diluida em recipientes apropriados, transforma-se em
hidréxido de aluminio, quando aquecido, em fornos especiais, a 1200°C, converte-se na
alumina. A eletrdlise ¢ feita nas células eletroliticas, onde se coloca a alumina juntamente
com criolita e outros fundentes, mantendo-se a temperatura entre 850 e 900°C. O aluminio
metalico, mais denso que o banho, deposita-se no fundo da célula; dai é escoado para as
formas, onde se solidifica constituindo os lingotes (GODOY, 2011).

O aluminio em si possui facilidade de se ligar a outros tipos de metais formando
diversas ligas. Cada elemento que forma as ligas de aluminio possuem caracteristicas tipicas e
por isso podem intensificar certas propriedades mecanicas do material como também diminui-
las. Para a utilizagdo correta das ligas, deve-se ter conhecimento de tais propriedades e em
qual uso se faréd delas, proporcionando assim maior eficiéncia do uso dos elementos ligantes
(GODOY, 2011).

Por causa da grande variedade das ligas de aluminio e seus respectivos tratamentos
térmicos, foram feitas classificacoes, entre elas a mais comum elaborada pela A4 — Aluminum
Association. No Brasil a NBR 6834, adota uma classificagdo compativel com a AA. A
Aluminum Association classifica o aluminio e suas ligas segundo trés critérios, ou seja, quanto

ao processo de fabricagdo, t€mpera e composi¢ao quimica.
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2.2.2 Classificacdo quanto ao Processo de Fabricaciao

As ligas dividem-se em dois grupos as ligas de aluminio quanto ao processo de
fabricagdo, levando-se em conta desde a formagdo dos tarugos até o produto final acabado:

a) Ligas Fundidas

b) Ligas Trabalhaveis

A principal diferenga que existe entre os dois grupos ¢ que no primeiro, as ligas
possuem baixo alongamento, tendo praticamente sua aplicagdo restrita a produtos fundidos
como, por exemplo, as ligas de alto Si destinadas a fundi¢do de bloco de motores. No segundo
grupo estdo as ligas de alto alongamento, permitindo posterior trabalho a quente ou a frio
(GODOY, 2011).

As ligas trabalhaveis sdo aquelas em que o produto final acabado passou por um
processo de transforma¢do mecanica (laminas, chapas, folhas, perfis, vergalhdes, etc.). Os
processos de conformagdo mecanica mais comum sao:

a) Laminagao

b) Extrusao

c¢) Trefilagdo

d) Forjamento

2.2.3 Classifica¢dao quanto ao tratamento térmico

As ligas de aluminio podem ou ndo passar por um processo de tratamento térmico. As
ligas que sdo tratadas termicamente passam por uma etapa de fornecimento de energia térmica
com seguido resfriamento brusco, possibilitando assim uma mudan¢a na microestrutura do
material com subsequente aumento da resisténcia mecanica. O cddigo estabelecido para as
ligas que passam por esse tratamento recebem a letra “T”, seguida de um niimero, que pode
variar de 1 a 10, que define a sequéncia de tratamentos basicos aos quais a liga foi submetida

(GODOY, 2011).

» T1 - resfriamento apds o processo de fabricagdo a partir de uma temperatura elevada e

envelhecida naturalmente até¢ uma condigao estavel.
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» T2 — resfriamento apods processo de fabricagdo a partir de uma temperatura elevada,
seguido de deformacao plastica a frio e, finalmente envelhecida naturalmente até a condicao
estavel.

» T3 — solubilizada, deformada plasticamente a frio e envelhecida naturalmente até a
condigao estavel.

» T4 — solubilizada e envelhecida naturalmente até a condigao estavel.

» T5 — resfriado apds o processo a partir de uma temperatura elevada e envelhecida
artificialmente.

» T6 — solubilizada e envelhecida artificialmente.

» T7 —solubilizada e estabilizada (superenvelhecimento).

» T8 — solubilizada, deformada plasticamente a frio e envelhecida artificialmente.

» T9 — solubilizada, envelhecida artificialmente, seguida de deformagao plastica a frio.

» T10 — resfriada apds o processo a partir de uma temperatura elevada, deformada

plasticamente a frio e, posteriormente, envelhecida artificialmente.

As ligas que ndo recebem tratamento térmico s6 podem aumentar sua resisténcia

mecanica através da realizagio de trabalho a frio (GODOY, 2011).

» “F” — Como fabricado. Aplica-se aos produtos que passam por conformagdo mecanica.
Neste processo ndao ha controle térmico ou de encruamento e as propriedades mecanicas nao
estdo especificadas.

» “0” — Recozido. Aplica-se aos produtos com menor resisténcia mecanica.

» “H” — Encruado. Aplicavel a maioria dos produtos na condi¢do de trabalho a frio (que
ndo passaram por processos térmicos) para aumentarem as propriedades mecanicas. A letra
“H” ¢ acompanhada de mais dois algarismos, que permitem identificar o processo aplicado e

o seu grau de encruamento, conforme indicado a seguir:
HXX
a) O primeiro “X” representa o processo aplicado (1, 2, 4, 6, 8 ¢ 9).

b) O segundo “X” representa o grau de encruamento (1, 2 e 3).

Os numeros 1, 2 e 3 indicativos do processo aplicado significam:
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1 - Liga apenas encruada: As propriedades mecanicas obtidas, neste caso, sdo resultantes
exclusivamente do trabalho a frio.
2 - Liga encruada e recozida parcialmente: Neste caso, a liga ¢ encruada até um grau de
encruamento definido e, em seguida recozida parcialmente, reduzindo as propriedades
mecanicas até um grau requerido. Este processo ndo ¢ muito usual, em funcido das
dificuldades de controle do processo de recozimento parcial.
3 - Liga encruada e estabilizada: A liga foi trabalhada a frio e em seguida submetida a um
tratamento térmico a baixa temperatura, visando apenas um alivio das tensdes geradas durante
o processo de trabalho a frio. Este tratamento, normalmente, ¢ aplicado a fim de promover a
estabilidade dimensional e das propriedades mecanicas das ligas de Al-Mg.

Os nameros 1. 2, 4, 6, 8 ¢ 9, indicativos do grau de encruamento, indicam o grau de
endurecimento por trabalho a frio a que o produto foi submetido. A Tabela 1 mostra varios
graus de encruamento, com os respectivos significados comerciais e as redugdes (valores

aproximados) a frio correspondentes (GODOY, 2011).

Tabela 1 - Grau de encruamento das ligas de aluminio

Grau Termo comercial Redugao (%)
1 1/8 Duro 15
2 1/4 Duro 20
4 1/2 Duro 35
6 3/4 Duro 60
8 Duro 75
9 Extra-duro 85

(THE ALUMINUM, 1990).

2.2.4 Classificacdes quanto a composi¢io quimica - principais elementos de liga

Outra classificacdio do aluminio e suas ligas que Godoy também nos mostra, ¢
designada pela ANSI H35.1 da Aluminium Association e adotada pela ABNT (NBR 6834), ¢
constituida de 4 digitos, abrangendo tanto as ligas ndo — trabalhaveis, quanto as trabalhaveis
por processos de conformag@o mecanica. O primeiro digito define sempre o grupo de ligas e

indica se a liga ainda € a original, quando zero, ou, se foi modificada, quando de 1 a 9.
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Tabela 2 - Principais elementos por grupo de liga

GRUPO DESIGNAGAO
Aluminio (min. 99,00% de pureza) 1XXX
Cobre 2XXX
Manganés 3XXX
Silicio AXXX
Magnésio 5XXX
Magnédio e Silicio B6XXX
Zinco 7XXX
Outros elementos 8XXX
Séries nao utilizadas 9XXX

(THE ALUMINUM, 1990).

Grupo 1XXX

Aluminio com grau de pureza maior ou igual a 99,00% tem vdrias aplicagdes,
principalmente, na area elétrica e quimica. Este grupo ¢ caracterizado por possuir excelente
resisténcia a corrosao, alta condutividade térmica e elétrica, baixa resisténcia mecanica e
excelente trabalhabilidade. Os elementos ferro e silicio sdo as principais impurezas (GODOY,

2011).

Grupo 2XXX

Este grupo possui como principal elemento de liga o cobre. Estas ligas apresentam
melhores propriedades mecanicas, quando submetidas a tratamento térmico adequado. Em
alguns casos, a resisténcia mecéanica obtida com tratamento térmico excede até a resisténcia
dos agos de médio carbono. Nao possui boa resisténcia a corrosdo, como outras ligas de
aluminio e, sob certas condigdes podem apresentar corrosdo intergranular (GODOY, 2011).

Para minimizar este problema, normalmente, no caso de chapas, utilizam-se o “clad”
(chapa revestida), com revestimento superficial de aluminio (1XXX) ou liga de aluminio,

magnésio-silicio (6XXX), que conferem a liga base uma protecdo galvanica, aumentando,
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consideravelmente, a resisténcia a corrosdo. A liga mais conhecida deste grupo 2XXX ¢ a

2024, que além da 7475 tem larga aplicagdo na industria aerondutica (GODOY, 2011).

Grupo 3XXX

Este grupo tem o manganés como principal elemento de liga, ndo sendo tratavel
termicamente, pois 0 manganés apenas para niveis acima de 1,5% torna-se efetivo para este
propdsito e, nas ligas deste grupo, raramente se ultrapassa este limite. Uma das mais
conhecidas ligas do grupo 3XXX ¢ a liga 3003, designada a varios fins, particularmente, onde
se requer moderada resisténcia e boa trabalhabilidade como, por exemplo, no caso de

utensilios domésticos (GODOY, 2011).

Grupo 4XXX

Neste grupo o principal elemento de liga ¢ o silicio, o qual ¢ acrescentado em
quantidade suficiente para causar substancial redu¢do do ponto de fusdo, sem produzir
fragilidade nas ligas. Por esta razdo, as ligas deste grupo sao usadas para fabricacdo de arames
de solda e para brasagem. Muitas ligas deste grupo ndo sdo trataveis termicamente, porém,
com a adi¢do de outros elementos esta caracteristica pode ser conferida a liga, principalmente,

para os casos de soldagem de ligas trataveis termicamente (GODOY, 2011).

Grupo 5XXX

O magnésio ¢ um dos elementos de liga mais efetivos e largamente usados nas ligas de
aluminio. Quando usado como principal elemento de liga ou, com manganés, confere a liga de
moderada a alta resisténcia mecénica.

O magnésio ¢ ainda considerado o melhor elemento endurecedor quando comparado
com o manganés. As ligas deste grupo possuem boa resisténcia a corrosdo em atmosfera
marinha e boa soldabilidade, porém, com elevados teores de Mg e sob condi¢des de tensdo
torna-se suscetivel ao fendomeno de corrosao sob tensao (GODOY, 2011).

Estas ligas sdo largamente utilizadas nas areas de transporte, embarcagdes e na industria

automobilistica.
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Grupo 6XXX

As ligas deste grupo contém silicio e magnésio em propor¢des aproximadamente iguais
para formar silicato de magnésio, tornando a liga tratavel termicamente. Embora seja uma liga
menos resistente que as ligas das séries 2XXX e 7XXX, apresentam boas caracteristicas de
conformabilidade e resisténcia a corrosdo. A liga 6061 ¢ a mais usada deste grupo, sendo uma

das mais versateis entre as trataveis termicamente (GODOY, 2011).

Grupo 7XXX

Este grupo apresenta o zinco como principal elemento de liga e, quando contém
pequenas quantidades de magnésio, torna-se uma liga tratdvel termicamente, com alta
resisténcia mecanica. Normalmente, outros elementos como o cobre € o cromo sdo também
acrescentados em pequenas quantidades.

A liga 7075 ¢ a mais conhecida e possui a mais elevada resisténcia mecanica entre as

ligas deste grupo, sendo utilizada em estruturas aeronduticas (GODOY, 2011).

2.3 A HISTORIA DO ALUMINIO NA AERONAUTICA

A aerodinamica ¢ uma das ciéncias mais importantes para um avido. Uma aeronave para
voar precisa necessariamente de um fluxo constante de ar pelas asas, para a sua sustentagao.
Este esta sujeito a quatro forgas bdsicas: peso, sustentacdo, arraste € empuxo (ALUMfNIO,
revista; edigdo 29).

Sao classificados quanto ao seu tipo de equipamento para proporcionar empuxo,
dividindo-se em: monomotores, bimotores, turbo hélices, a jato e supersonicos. Para a escolha
de materiais para se fabricar um avido (selecdo de materiais) ha uma responsabilidade
enorme, por se tratar de um meio de transporte. Hoje, a maior parte da estrutura deles ¢
construida com titanio, aco e aluminio, mas a grande tendéncia € utilizar materiais ainda mais
leves como plasticos e compdsitos, sem deixar o fator seguranca de lado. Para selegdo de
novos materiais os critérios principais sdo resisténcia a fadiga, resisténcia a corrosdo, pesos e

resisténcia mecanica (ALUMINIO, revista; edi¢io 29).
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Desde o final da década de 1920, quando o primeiro avido comercial decolou, o
aluminio estava 14, revestindo as paredes, compondo a fuselagem, as asas. Nao fosse o metal,
as centenas de toneladas nao teriam levantado voo e, ainda que levantassem, seria dificil a
aeronave resistir a raios € mesmo a pequenos impactos. Nao a toa, todos os milhares avides
que hoje cortam o céu mundo afora nao prescindem do aluminio. E ¢ um mercado crescente
(ALUMINIO, revista; edicdo 29).

Acompanhando o salto do poder econdmico nos paises emergentes, esse segmento deve
comportar, até 2030, passageiros suficientes (5% a mais por ano) para uma demanda de 31,5
mil avides, sendo 23 mil deles novos, segundo estimativas da fabricante Airbus. Para crescer
com o mercado, a industria do aluminio também tem investido em pesquisa ¢
desenvolvimento de ligas que permitam ao metal continuar na lideranga como insumo
principal para a fabricagdo do avido. A busca hoje ¢ pela melhoria da eficiéncia economica. O
setor ja tem respostas (ALUMINIO, revista; edi¢io 29).

Um exemplo recente vem da Alcoa, que anunciou uma solucdo que promete diminuir
em até¢ 10% o peso da aeronave e em 30% os custos de manufatura e manutengdo se
comparadas as de materiais compositos, como a fibra de carbono. O presidente da Alcoa
Forjados e Extrudados, ressalta que "o peso mais baixo e as tecnologias aerodinamicas
aumentardo a eficiéncia do combustivel em até 12%, valor que chega a 27% quando se leva
em conta os novos motores". Novas solugdes de ligas avangadas e aluminio-litio também
figuram no portfolio da companhia e prometem uma densidade 7% inferior em aplicagdes
estruturais e maior resisténcia a corrosao (www.alcoa.com; acessado em 20 de novembro de
2013).

Segundo a empresa, melhorias em aerodinamica para fuselagem reduzirdo o arrasto de
superficie em até 6%. Os americanos chegaram a temer a escassez do aluminio. Por isso,
durante a 2* Guerra Mundial, desenvolveram um modelo de transporte militar batizado Budd
Conestoga, fabricado em ago inoxidavel e com técnicas de soldagem utilizadas até hoje.
Como as expectativas nao se concretizaram, o projeto foi cancelado e a leveza do aluminio
continuou tragando sua rota de sucesso. Segundo a EMBRAER — Empresa Brasileira de
Aerondautica, as ligas de aluminio sdo aplicadas em cerca de 70% dos componentes estruturais dos
avides. Na aeronautica as ligas da familia 2XXX e 7XXX, tratadas termicamente

por precipitagdes sao as mais utilizadas (www.alcoa.com; acessado em 20 de novembro de 2013).
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2.4 COMPONENTES ESTRUTURAIS DO AVIAO

A fuselagem de uma aeronave de asa fixa ¢ geralmente considerada como se dividindo
em cinco partes principais - fuselagem, asas, estabilizadores, superficies de controle e trem de
pouso. A fuselagem de helicoptero consiste da célula, rotor principal e caixa de engrenagens
de redugdo (caixa de marcha), rotor de cauda (em helicopteros com apenas um rotor principal)
e trem de pouso. Os componentes da fuselagem sdo construidos de uma grande variedade de
materiais e sdo unidos através de rebites, parafusos e soldagem ou adesivos. Os componentes
da aeronave dividem-se em varios membros estruturais (refor¢adores, longarinas, nervuras,
paredes, etc.) (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Os membros estruturais das aeronaves sdo desenhados para suportar uma carga ou
resistir ao estresse. Um inico membro da estrutura pode ser submetido a uma combinacdo de
estresses. Na maioria dos casos, os membros estruturais sdo projetados para suportar mais
cargas nas extremidades do que sobre suas laterais; ou seja, sdo mais sujeitos a tensdo e
compressdo que a flexdo (CELULAS DE AERONAVES; CAPITULO 1 — ESTRUTURA
DAS AERONAVES; INSTITUTO DE AVIACAO CIVIL; 2002).

A resisténcia pode ser o requisito principal em certas estruturas, enquanto outras
necessitam de qualidades totalmente diferentes. Por exemplo, capotas, carenagens e partes
semelhantes geralmente ndo precisam suportar os € estresses impostos pelo voo, ou as cargas
de pouso. Contudo, essas partes devem possuir qualidades, como um acabamento liso e
formato aerodinamico (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC;

2002).

2.4.1 Principais estresses estruturais

Durante o projeto de uma aeronave, cada centimetro quadrado da asa e da fuselagem,
cada nervura, longarina, e at¢é mesmo cada encaixe deve ser considerado em relacdo as
caracteristicas fisicas do metal do qual ele ¢ feito. Todas as partes da aeronave devem ser
planejadas para suportar as cargas que lhes serdo impostas. A determinacgdo de tais cargas ¢
chamada analise de estresse. Apesar do planejamento do desenho nao ser uma atribuicao do
mecanico, ¢, contudo, importante que ele compreenda e avalie os estresses envolvidos, para

evitar mudanca no desenho original através de reparos inadequados. H4 cinco estresses
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maiores, aos quais todas as aeronaves estdo sujeitas (Células de Aeronaves; Capitulo 1 -
Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002):

(A) Tensao

(B) Compressao

(C) Torcao

(D) Cisalhamento

(E) Flexao

O termo estresse ¢ geralmente utilizado com o mesmo sentido da palavra esfor¢o. O
estresse ¢ uma forga interna em uma substincia que se opde ou resiste a deformagdo. O
esfor¢co ¢ a deformacdo do material ou substancia. O estresse € uma forga interna, que pode
causar deformagdo. A tensdo € o estresse que resiste a forca que tende a afastar. O motor puxa
a aeronave para frente, porém, a resisténcia do ar tenta trazé-la de volta. O resultado ¢ a
tensdo, que tende a esticar a aeronave (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das
Aeronaves; [AC; 2002).

O esforco de tensao de um material ¢ medido em p.s.1. (libras por polegada quadrada) e
¢ calculado dividindo-se a carga (em libras) requerida para dividir o material pela sua secao
transversal (em polegadas quadradas). A compressdo ¢ o estresse que resiste a forca de
esmagamento. A resisténcia compressiva de um material ¢ também medida em p.s.i. A
compressao € o estresse que tende a encurtar ou espremer as partes da aecronave. A tor¢ao € o
estresse que produz torcimento. Enquanto a aeronave se move para frente, o0 motor também
tende a torcé-la para um dos lados, porém outros componentes da aeronave a mantém no
curso. Assim, gera-se tor¢ao. A resisténcia torcional de um material € sua resisténcia a tor¢ao
ou torque (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

O cisalhamento ¢ o estresse que resiste a for¢ca que tende a fazer com que uma camada
do material deslize sobre uma camada adjacente. Duas chapas rebitadas, submetidas a tensao,
submetem os rebites a uma for¢a de cisalhamento. Geralmente a resisténcia ao cisalhamento
de um material € igual ou menor que sua resisténcia a tensdo ou compressao. As partes de
aeronaves, especialmente parafusos e rebites, sdo geralmente submetidos a forca de
cisalhamento. O estresse de flexdo ¢ uma combinacdo de compressdo e tensdo. A vareta da,
foi encurtada (comprimida) em um dos lados da flexdo e esticada no lado externo da flexao

(Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).
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2.4.2 Estrutura de uma aeronave

A Figura 1 ilustra os componentes estruturais de uma aeronave a jato. Uma asa e os
conjuntos da empenagem sao apresentados explodidos nos diversos componentes que, quando
juntos, formam unidades estruturais maiores (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura

das Aeronaves; IAC; 2002).

Figura 1 - Componentes estruturais tipicos de uma aeronave a jato.
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(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)
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2.4.3 Fuselagem

A fuselagem ¢ a estrutura principal ou o corpo da aeronave. Ela prové espaco para a
carga, controles, acessoOrios, passageiros e outros equipamentos. Em aeronaves monomotoras
¢ a fuselagem que também abriga o motor. Em aeronaves multi-motoras os motores podem
estar embutidos na fuselagem, podem estar fixados a fuselagem ou suspensos pelas asas. Elas
variam, principalmente em tamanho e arranjo dos diferentes compartimentos. Ha dois tipos
gerais de construcdo de fuselagens, trelica e monocoque. O tipo trelica consiste de uma
armacao rigida feita de membros como vigas, montantes e barras que resistem a deformagao
gerada pelas cargas aplicadas. A fuselagem tipo trelica é geralmente coberta por tela (Células

de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

2.4.4 Tipo trelica

A fuselagem tipo trelica (Fig. 2) ¢ geralmente construida de tubos de ago, soldados de
tal forma, que todos os membros da treliga possam suportar tanto cargas de tensdo como
compressdo. Em algumas aeronaves, principalmente as mais leves, monomotoras, a treliga ¢
construida de tubos de liga de aluminio e podem ser rebitados ou parafusados em uma pega,
utilizando varetas solidas ou tubos (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das

Aeronaves; [AC; 2002).

Figura 2 — Estrutura de fuselagem tipo trelica, de tubos de ago soldados.

(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)
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2.4.5 Tipo monocoque

A fuselagem tipo monocoque (revestimento trabalhante), baseia-se largamente na
resisténcia do revestimento para suportar os estresses primarios. O desenho pode ser dividido
em 3 classes:

(1) Monocoque;

(2) semimonocoque;

(3) revestimento reforgado;

A verdadeira constru¢do monocoque (Fig. 3), langa mao de perfis, cavernas e paredes
para dar formato a fuselagem, porém ¢ o revestimento que suporta os estresses primarios.
Uma vez que ndo hé esteios ou estais, o revestimento deve ser forte o bastante para manter a
fuselagem rigida. Sendo assim, o maior problema envolvido na constru¢do monocoque ¢
manter uma resisténcia suficiente, mantendo o peso dentro de limites aceitaveis (Células de

Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Figura 3 — Constru¢do Monocoque.
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(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

Para superar o problema resisténcia/peso da construgdo monocoque, uma modificagdo

denominada semi-monocoque (Fig. 4) foi desenvolvida.



31

Figura 4 — Construgdo semimonocoque.
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(Células de Acronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

Em adicdo aos perfis, cavernas e paredes, a constru¢do semi-monocoque possui
membros longitudinais que reforcam o revestimento. A célula refor¢ada ¢ revestida por uma
estrutura completa de membros estruturais. Diferentes partes da mesma fuselagem podem
pertencer a qualquer das trés classes, porém a maioria das aeronaves ¢ considerada

semimonocoque (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

2.4.6 Tipo semi-monocoque

A fuselagem semimonocoque ¢ construida primariamente de ligas de aluminio e
magnésio, apesar de encontrarmos ago e titanio em areas expostas a altas temperaturas. As
cargas primarias de flexdo sdo suportadas pelas longarinas, que geralmente se estendem
através de diversos pontos de apoio. As longarinas sdo suplementadas por outros membros
longitudinais chamados de vigas de refor¢co (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das
Aeronaves; IAC; 2002).

As vigas de reforco sdo mais numerosas e mais leves que as longarinas. Os membros
estruturais verticais sdo chamados de paredes, cavernas e falsas nervuras. Os membros mais
pesados estao localizados a intervalos, para suportar as cargas concentradas, e em pontos onde
sao usados encaixes para fixar outras unidades, tais como asas, motores e estabilizadores. A

Fig. 4 mostra uma forma de desenho atual de semimonocoque. As vigas de refor¢o sdao
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menores € mais leves que as longarinas e servem como preenchimentos. Elas possuem alguma
rigidez, mas sdo principalmente usadas para dar forma e para fixar o revestimento. As fortes e
pesadas longarinas prendem as paredes e as falsas nervuras, e estas, por sua vez, prendem as
vigas de refor¢co. Tudo isso junto forma a estrutura rigida da fuselagem (Células de

Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Figura 5 — Membros estruturais da fuselagem.

(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

Geralmente ha pouca diferenca entre alguns anéis, cavernas e falsas nervuras. Um
fabricante pode chamar um esteio de falsa nervura, enquanto outro pode chamar o mesmo tipo
de esteio de anel ou caverna. As especificagdes e instrugdes do fabricante de um modelo
especifico de aeronave sdo os melhores guias. As vigas de refor¢o e as longarinas evitam que
a tensdo e a compressao flexionem a fuselagem. As vigas de refor¢o sdo geralmente pecas
inteiri¢as de liga de aluminio, e sdo fabricadas em diversos formatos por fundigdo, extrusdo
ou modelagem. As longarinas, tal como as vigas de reforgo sdo feitas de liga de aluminio;
contudo elas tanto podem ser ou ndo inteiricas. SO os membros estruturais discutidos ndo
conseguem dar resisténcia a uma fuselagem. Eles precisam primeiramente ser unidos através
de placas de reforco, rebite, porcas e parafusos, ou parafusos de rosca soberba para metais. As
placas de reforco (Fig. 4) sao um tipo de conexdo. Os escoramentos entre as longarinas sao
geralmente chamados de membros da armacao. Eles podem ser instalados na vertical ou na

diagonal (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).
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O revestimento metalico € rebitado as longarinas, paredes e outros membros estruturais,
e suporta parte do esfor¢o. A espessura do revestimento da fuselagem varia de acordo com o
esforco a ser suportado e com os estresses de um local em particular. H&4 inimeras vantagens
em se usar uma fuselagem semi-monocoque. As paredes, cavernas, vigas de reforco e
longarinas facilitam o desenho e a constru¢do de uma fuselagem aerodinamica, e aumentam a
resisténcia e rigidez da estrutura. A principal vantagem, contudo, reside no fato de que ela nao
depende de uns poucos membros para resisténcia e rigidez (Células de Aeronaves; Capitulo 1
- Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Isso significa que uma fuselagem semi-monocoque, devido a sua constru¢do, pode
suportar danos consideraveis e ainda ser forte o suficiente para se mantiver unida. As
fuselagens sdo geralmente construidas em duas ou mais se¢des. Em aeronaves pequenas, sao
geralmente feitas em duas ou trés segdes, enquanto em aeronaves maiores sdo feitas de
diversas secdes. Um acesso rapido aos acessorios e outros equipamentos montados na
fuselagem ¢ dado através de numerosas portas de acesso, placas de inspecao, compartimentos
de trens de pouso, e outras aberturas. Os diagramas de manuten¢do mostrando o arranjo do
equipamento, e a localizagdo das janelas de acesso sdo supridos pelo fabricante no manual de
manuten¢do da aeronave (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC;

2002).

2.4.7 Sistema de numeracao das localizacoes

Ha diversos sistemas de numeragdo em uso para facilitar a localizagdo de especificas
cavernas de asa, paredes de fuselagem, ou quaisquer membros estruturais de uma aeronave. A
maioria dos fabricantes usa um sistema de marcacao de estagdes; por exemplo, o nariz da
aeronave pode ser designado estacdo zero, e todas as demais estacdes sdao localizadas a
distancias medidas em polegadas a partir da estagdo zero. Sendo assim, quando se 1€ em um
esquema "Caverna de fuselagem na estacdo 137", essa caverna em particular pode ser
localizada 137 polegadas atrds do nariz da aeronave. Um diagrama de estacdes tipico ¢
apresentado na Fig. 6. Para localizar as estruturas a direita ou esquerda da linha central de
uma aeronave, muitos fabricantes consideram a linha central como sendo a estacdo zero para a
localizagdo a direita ou esquerda. Com tal sistema as cavernas do estabilizador podem ser
identificadas como sendo tantas polegadas a direita ou a esquerda da linha central da

aeronave. O sistema de numeracdo do fabricante aplicavel e as designacdes abreviadas ou
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simbolos, devem sempre ser revisados antes de tentar localizar um membro estrutural. A lista
a seguir inclui os tipicamente usados por muitos fabricantes (Células de Aeronaves; Capitulo

1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Figura 6 — Estagdes da fuselagem.
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(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

(1) Estagdo de fuselagem (Fus. Sta. ou F.S.) - sdo numeradas em polegadas de um
referencial ou ponto zero, conhecido como DATUM. O DATUM ¢ um plano vertical
imaginario no/ou proximo ao nariz do avido, a partir do qual todas as distancias sdo medidas.
A distancia até¢ um determinado ponto ¢ medida em polegadas paralelamente a linha central,
que se estende através da aeronave - do nariz até o centro do cone de cauda. Alguns
fabricantes chamam a estacdo de fuselagem de estag@o de corpo (body station) abreviado B.S.

(2) Linha de alheta (Buttock line - B.L.) — ¢ uma medida de largura a esquerda ou a
direita da linha central e paralela a mesma.

(3) Linha d'agua (Water line - W.L.) - ¢ a medida de altura em polegadas,
perpendicularmente a um plano horizontal localizado a uma determinada distancia em
polegadas abaixo do fundo da fuselagem da aeronave.

(4) Estagdo de aileron (A.S.) - ¢ medida de fora para dentro, paralelamente a lateral
interna do aileron, perpendicularmente a longarina traseira da asa.

(5) Estagdo de flape (F.S.) - ¢ medida perpendicularmente a longarina traseira da asa e
paralelamente a lateral interna do flape, de fora para dentro.

(6) Estacdo de nacele (N.C. OU Nac. Sta.) — ¢ medida tanto a frente como atras da

longarina dianteira da asa, perpendicularmente a linha d'agua designada.
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Além das estagdes listadas acima, usa-se ainda outras medidas, especialmente em
aeronaves de grande porte. Ou seja, pode haver estagdes de estabilizador horizontal (H.S.S.),
estacdes do estabilizador vertical (V.S.S.) ou estagdes de grupo motopropulsor (P.P.S.). Em
todos os casos, a terminologia do fabricante e o sistema de localizacao de estagdes devem ser
consultados antes de se tentar localizar um ponto em uma determinada aeronave (Células de

Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

2.4.8 Estrutura Alar

As asas de uma aeronave sdo superficies desenhadas para produzir sustentacdo quando
movidas rapidamente no ar. O desenho particular para uma dada aeronave depende de uma
série de fatores, tais como: tamanho, peso, aplicacdo da aeronave, velocidade desejada em voo
€ no pouso, e razdo de subida desejada. As asas de uma aeronave de asas fixas sdo chamadas
de asa esquerda e asa direita, correspondendo a esquerda e a direita do piloto, quando sentado
na cabine. As asas da maioria das aeronaves atuais sdo do tipo cantilever; ou seja, elas sdo
construidas sem nenhum tipo de escoramento externo. O revestimento faz parte da estrutura
da asa suporta parte dos estresses da asa. Outras asas de aeronaves possuem suportes externos
(montantes, estais, etc.) para auxiliar no suporte da asa e das cargas aerodinamicas e de pouso.
Tanto as ligas de aluminio como as de magnésio sdo utilizadas na construcao de asas (Células
de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

A estrutura interna consiste de longarinas e vigas de refor¢o no sentido da envergadura,
e nervuras e falsas nervuras no sentido da corda (do bordo de ataque para o bordo de fuga). As
longarinas sao os membros estruturais principais da asa. O revestimento € preso aos membros
internos e poderd suportar parte dos estresses da asa. Durante o voo, cargas aplicadas,
impostas a estrutura primaria da asa, atuam primariamente sobre o revestimento (Células de
Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Do revestimento elas sdo transmitidas para as nervuras, € das nervuras para as
longarinas. As longarinas suportam toda a carga distribuida e também os pesos concentrados,
tais como a fuselagem, o trem de pouso e; em aeronaves multimotoras, as naceles ou
"pylons". A asa, tal qual a fuselagem, pode ser construida em se¢des. Um tipo muito usado
compoe-se de uma se¢do central com painéis externos e pontas de asa. Outro arranjo pode
conter projecdes da fuselagem, como partes integrantes da asa, ao invés da sec¢ao central. As

janelas de inspe¢do e portas de acesso sdo geralmente localizadas na superficie inferior da asa
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(intradorso). H4 também drenos na superficie inferior, para escoar a umidade que se condensa
ou os fluidos. Em algumas aeronaves, ha até locais onde se pode andar sobre a asa; em outras,
ha pontos para apoio de macacos sob as asas. Diversos pontos nas asas sao localizados através
do numero da estacdo. A estagdo de asa zero (W.S. 0.0) estd localizada na linha central da
fuselagem, e todas as estacdes de asa sdo medidas a partir dai, em direcdo as pontas, em
polegadas. Geralmente a construcdo de uma asa baseia-se em um dos trés tipos fundamentais

(Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002):

(1) monolongarina;
(2) multilongarina;

(3) viga em caixa;

Os diversos fabricantes podem adotar modificacdes desses tipos basicos. A asa
monolongarina incorpora apenas um membro longitudinal principal em sua construcdo. As
nervuras ou paredes suprem o contorno ou formato necessario ao aerofdlio. Apesar do tipo
estreitamente monolongarina ndo ser comum, esse tipo de desenho, modificado pela adi¢ao de
falsas longarinas, ou de membros leves ao longo do bordo de fuga, como suporte para as
superficies de controle, € as vezes utilizado (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das
Aeronaves; [AC; 2002).

A asa multilongarina incorpora mais de um membro longitudinal principal em sua
construcdo. Para dar contorno a asa, incluem-se geralmente nervuras e paredes. A asa do tipo
viga em caixa (caixa central) utiliza dois membros longitudinais principais com paredes de
conexdo para dar maior resisténcia e fazer o contorno de asa. Pode-se usar uma chapa
corrugada entre as paredes e o revestimento externo liso para que possa suportar melhor as
cargas de tensdo e compressdo. Em alguns casos, usam-se reforcadores pesados ao invés das
chapas corrugadas. As vezes usa-se uma combina¢do de chapas corrugadas na superficie
superior, e reforcadores, na superficie inferior (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura

das Aeronaves; IAC; 2002).

2.4.9 Configuracoes de asas

Dependendo das caracteristicas de voo desejadas, as asas serdo construidas em

diferentes formas e tamanhos. A Fig. 7 mostra alguns dos tipos de bordos de ataque e de fuga.



37

Além da configuragdo dos bordos de ataque e fuga, as asas sdo também desenhadas para
prover certas caracteristicas de voo desejaveis, tais como grande sustentacdo, balanceamento
ou estabilidade. A Fig. 8 mostra alguns formatos comuns de asas. Certas caracteristicas da asa
causardo outras variagdes no projeto. A ponta de asa pode ser quadrada, redonda ou até
mesmo pontuda. Ambos, o bordo de ataque e o de fuga, pode ser reto ou curvo. Em adi¢ao, a
asa pode ser afilada, de forma que a corda nas pontas seja menor que na raiz da asa. Muitos
tipos de aeronaves modernas utilizam asas enflechadas para tras (Fig. 7) (Células de

Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Figura 7 — Formatos tipicos de bordos de ataque e de fuga de asas.
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(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)



38

Figura 8 — Formatos comuns de asas.
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(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

2.4.10 Longarinas de asa

As principais partes estruturais de uma asa sdo as longarinas, as nervuras ou paredes, €
as vigas de reforco ou reforgadores, como mostrado na Figura 9. As longarinas sdo os
principais membros estruturais da asa. Elas correspondem as longarinas da fuselagem. Correm
paralelamente ao eixo lateral, ou em direcdo as pontas da asa e, sdo geralmente presas a
fuselagem, através das ferragens da asa, de vigas ou de um sistema de armagdo metélica. As
longarinas de madeira podem ser classificadas geralmente em quatro tipos diferentes, de
acordo com a configuragdo de sua se¢do transversal. Como mostrado na Fig.18, elas podem
ser parcialmente ocas, no formato de uma caixa, solidas ou laminadas, retangulares, ou em
forma de "I". As longarinas podem ser feitas de madeira ou metal, dependendo do critério de
desenho de uma determinada aeronave (Cé¢lulas de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das
Aeronaves; IAC; 2002).

A maioria das aeronaves recentemente produzidas utiliza longarinas de aluminio s6lido
extrudado ou pequenas extrusdes de aluminio rebitadas juntas para formar uma longarina. O
formato da maioria das longarinas de madeira ¢ mostrado na Fig. 10. O formato retangular,

Fig. 10A, pode ser so6lido ou laminado. A Fig. 10B, ¢ uma viga "I", que foi desbastada
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lateralmente, para reduzir seu peso, mantendo uma resisténcia adequada. A longarina em
caixa, Fig. 10C, ¢ construida em compensado e espruce sélido. A longarina "I", Fig. 10D,
pode ser construida em madeira ou em aluminio extrudado. A constru¢ao de uma longarina
"I" geralmente consiste de uma armacao (uma placa) e algumas ripas, que sao extrudadas ou
em angulo. A armag¢do forma o corpo principal da longarina. As ripas podem ser extrusdes,
angulos formados ou aplainados, e s3o presas a armagdo. Esses membros suportam os
esforcos de flexdo da asa e também formam uma base para fixagdo do revestimento. Um
exemplo de longarina oca ou internamente rebaixada ¢ mostrado na Figura 10E (Células de

Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Figura 9 — Construgdo interna das asas.

(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

Figura 10 — Configuragdes das secdes em corte de longarinas tipicas de madeira.

7

IR

& B C D E

(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)



40

Figura 11 — Formatos de longarinas metélicas.
N

(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

A Figura 11 mostra as configura¢des de algumas longarinas metalicas. A maioria das
longarinas metalicas ¢ feitas de secdes de liga de aluminio extrudado, com se¢des da armacao
de liga de aluminio, rebitadas a ela para dar maior resisténcia. Apesar dos formatos da Fig. 11
serem 0s mais comuns, a configuragdo da longarina pode assumir muitas formas. Por
exemplo, uma longarina pode ser feita a partir de uma placa ou de uma armacao. Figura 11
Formatos de longarinas metalicas. A placa de armagao (Fig. 12) consiste de uma placa solida
com refor¢adores verticais que aumentam a resisténcia da armacdo. Algumas longarinas sao
construidas de forma diversa. Umas ndo possuem reforgadores, outras possuem furos
flangeados para reduzir o peso (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves;
IAC; 2002).

A Figura 12 mostra uma longarina de armacdo metalica, feita com uma cobertura
superior, uma cobertura inferior e tubos de conexao vertical e diagonal. Uma estrutura pode
ser desenhada de forma a ser considerada a prova de falha. Em outras palavras, se um dos
membros de uma estrutura complexa falhar, algum outro membro assumira sua carga. Uma
longarina construida a prova de falha é mostrada na Figura 13. Essa longarina ¢ constituida de
duas se¢des. A secdo superior consiste de uma cobertura rebitada a placa de armacdo. A se¢do
inferior € uma extensao simples, consistindo de uma chapa e uma armagado. Essas duas se¢des
sao unidas para formar a longarina. Se qualquer uma dessas sec¢des falhar, a outra secao ainda
consegue suportar a carga, a qual ¢ o dispositivo a prova de falha. Via de regra, uma asa
possui duas longarinas. Uma delas ¢ geralmente localizada préoximo ao bordo de ataque da
asa, e a outra fica normalmente a 2/3 da distancia até o bordo de fuga. Qualquer que seja o

tipo, a longarina ¢ a parte mais importante da asa. Quando outros membros estruturais da asa
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sdo submetidos a carga, eles transferem a maioria do estresse resultante as longarinas da asa

(Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Figura 12 — Longarina com placa de armagao (alma). Figura 13 — Longarina treliga.
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(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

Figura 14 — Longarina de asa de constru¢do a prova de falhas.

(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)



42

2.4.11 Nervuras de asa

Nervuras sd3o membros estruturais que compdem a armacao da asa. Elas geralmente
estendem-se do bordo de ataque até a longarina traseira ou até o bordo de fuga. Sdo as
nervuras que ddo a asa sua curvatura e transmitem os esforgos do revestimento e reforcadores
para as longarinas. As nervuras sdo utilizadas também em ailerons, profundores, lemes e
estabilizadores. As nervuras sdo fabricadas em madeira ou metal. Tanto as metélicas como as
de madeira sdo utilizadas com longarinas de madeira, enquanto apenas as nervuras de metal
sdo usadas nas longarinas metalicas. A Fig. 15 mostra algumas nervuras tipicas geralmente
confeccionadas em espruce (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves;

IAC; 2002).

Figura 15 — Nervuras tipicas de madeira.

(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

Os tipos mais comuns de nervuras de madeira sdo a armac¢do de compensado, a armacao
leve de compensado e o tipo treliga. Desses trés tipos, o tipo trelica ¢ o mais eficiente, porém
ndo tem a simplicidade dos outros tipos. A nervura de asa mostrada na Fig. 15A ¢ do tipo
trelica, com cantoneiras de compensado em ambos os lados da nervura e uma cobertura
continua ao redor de toda a nervura. Essas coberturas sdo geralmente feitas do mesmo
material da nervura. Elas reforcam e fortalecem a nervura e fornecem uma superficie de
fixagdo para o revestimento (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves;
IAC; 2002).

Uma nervura leve de compensado ¢ mostrada na Fig. 15B. Nesse tipo, a cobertura pode
ser laminada, especialmente no bordo de ataque. A Fig. 15C mostra uma nervura com uma

cantoneira continua, que d4 um suporte extra a toda a nervura com um reduzido acréscimo de
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peso. Uma cantoneira continua refor¢a a cobertura da nervura (Células de Aeronaves;
Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Ela ajuda a prevenir empenamentos ¢ melhora a jung¢do colada entre a nervura e o
revestimento, pois pode-se adicionar pequenos pregos, uma vez que esse tipo de nervura
resiste melhor que as outras a utilizagdo de pregos. As cantoneiras continuas sdo mais faceis
de lidar que a grande quantidade de pequenas cantoneiras necessarias anteriormente. A Figura
24 mostra a estrutura basica longarina/nervura, de uma asa de madeira, junto com outros
membros estruturais. Além das longarinas dianteira e traseira, a Fig. 16 mostra uma longarina
de aileron ou falsa longarina. Esse tipo de longarina estendesse por apenas uma parte da
envergadura e da suporte as dobradicas do aileron. Varios tipos de nervuras estdo também
ilustrados na Fig. 16. Em adi¢do a nervura de asa; as vezes chamada de "nervura plana", ou
mesmo "nervura principal”, aparecem também nervuras dianteiras e nervuras traseiras. Uma
nervura dianteira também ¢ chamada falsa nervura, uma vez que ela geralmente estende-se de
um bordo de ataque até a longarina dianteira ou um pouco além (Células de Aeronaves;
Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

As nervuras dianteiras ddo ao bordo de ataque a necessdria curvatura e suporte. A
nervura de asa, ou nervura plana, estende-se desde o bordo de ataque da asa até a longarina
traseira e, em alguns casos, at¢ o bordo de fuga da asa. A nervura traseira ¢ normalmente a
secdo mais estressada, na raiz da asa, proxima ao ponto de fixacdo da asa a fuselagem.
Dependendo de sua localizagdo e método de fixagdo, uma nervura traseira pode ser chamada
de nervura parede ou de compressdo, caso ela seja desenhada para absorver cargas de
compressao que tendem a unir as longarinas da asa (Células de Aeronaves; Capitulo 1 -
Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Uma vez que as nervuras tém pouca resisténcia lateral, elas sdo reforcadas em algumas
asas através de fitas entrelagadas acima e abaixo das se¢des da nervura para evitar movimento
lateral. Os estais de arrasto e de antiarrasto (Fig. 16) cruzam-se entre as longarinas para
formar uma armacao resistente as forcas que atuam sobre a asa no sentido da corda da asa.
Esses estais também sdo conhecidos como tirante ou haste de tensdo. Os cabos projetados
para resistir as forcas para tras sdo conhecidos como estais de arrasto; os estais de antiarrasto
resistem as forcas para a frente, na direcdo da corda da asa (Células de Aeronaves; Capitulo 1
- Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Os encaixes de fixagdo da asa, mostrados na Fig. 16, ddo um meio de fixar a asa a

fuselagem da aeronave. A ponta de asa ¢ geralmente uma unidade removivel, parafusada as
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extremidades do painel da asa. Uma das razdes ¢ a vulnerabilidade a danos, especialmente
durante o manuseio no solo e no taxiamento. A Fig. 17 mostra uma ponta de asa removivel,
de uma aeronave de grande porte. A ponta de asa ¢ construida de liga de aluminio. Sua
cobertura ¢ fixada através de parafusos de cabeca escareada e, presa as longarinas em quatro
pontos, por parafusos de 1/4 pol. O bordo de ataque da ponta de asa ¢ aquecido pelo duto de
antigelo. O ar quente ¢ liberado através de uma saida na superficie superior da ponta de asa.
As luzes de navegagdo sdo fixadas no centro da ponta de asa e geralmente ndo sao avistadas
diretamente da cabine de comando (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das
Aeronaves; [AC; 2002).

Para verificar o funcionamento da luz de navegacdo, antigamente se usava uma vareta
de lucite que levava a luz até o bordo de ataque; hoje em dia usa-se uma placa de acrilico
transparente que se ilumina e ¢ facilmente visualizado da cabine. A Fig. 18 ilustra uma vista
da secdo transversal de uma asa metalica cantilever. A asa ¢ feita de longarinas, nervuras e
revestimento superior ¢ inferior. Com poucas excegoes, as asas desse tipo sao de revestimento
trabalhante (o revestimento faz parte da estrutura da asa e suporta parte dos estresses da asa).
Os revestimentos superior e inferior da asa sdo formados por diversas se¢des integralmente
reforgadas (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002).

Esse tipo de constru¢do permite a instalagdo de células de combustivel de borracha ou
pode ser selado para suportar o combustivel sem as células ou tanques usuais. Esse tipo de asa
com tanque integral ¢ conhecida como "asa- molhada", e ¢ a mais utilizada nos modernos
avides. Uma asa que utiliza uma longarina em caixa ¢ mostrada na Fig. 19. Esse tipo de
construgdo nao apenas aumenta a resisténcia e reduz o peso, mas também possibilita a asa
servir como tanque de combustivel quando adequadamente selada. Tanto os materiais
formados por sanduiche de colmeia de aluminio, como os de colmeia de fibra de vidro, sdo
comumente usados na constru¢do de superficies de asa e de estabilizadores, paredes, pisos,
superficies de comando e compensadores (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das

Aeronaves; [AC; 2002).



Figura 16 — Estrutura bésica longarina/nervura de uma asa de madeira.

(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

Figura 17 — Ponta removivel de uma asa.

Janelas de inspecio

Pontos tlie fixtilgﬁo
nas lomgarinas
diant. e traz

{2 sup. e 2 inf.)

Saida de ar do sistema
de antigelo

Eevestimento da asa
Vareta refletora

Revestimento interno
corrugado

(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)
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Figura 18 — Asa metalica com revestimento reforcado.

(Células de Acronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

Figura 19 — Asa com longarina em caixa.

(Células de Aeronaves; capitulo 1 — Estrutura das Aeronaves; IAC; 2002)

O sanduiche (honeycomb) de aluminio ¢ feito de um nucleo de colmeia de folha de
aluminio, colada entre duas chapas de aluminio. O sanduiche de fibra de vidro consiste de um
nucleo de colmeia colado entre camadas. Na construcdo de estruturas de aeronaves de grande
porte, e também em algumas aeronaves de pequeno porte, a estrutura em sanduiche utiliza
tanto o aluminio como materiais plasticos reforcados. Os painéis de colmeia sdo geralmente
nucleos celulares leves colocados entre dois finos revestimentos tais como o aluminio,
madeira ou pléastico (Células de Aeronaves; Capitulo 1 - Estrutura das Aeronaves; [AC;

2002).
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2.5 FADIGA NAS AERONAVES

Dentre os principais problemas que afligem as aeronaves quando estdo em uso, estd a
fadiga. Como ja foram mencionados, os indicios relacionados com a fadiga sao dificeis de
serem identificados na pratica, e quando ocorrem tais defeitos em avides, os resultados sdo
catastroficos. Portanto projetos de engenharia neste ramo devem sempre ter um nivel do
coeficiente de seguranga elevado e levar em conta os desgastes por fadiga que podem
prejudicar a vida util da aeronave (LIASCH; Culturaaeronautica.blogspot.com.br 2010/2011).

O fabricante de uma aeronave, desde a fase de projeto, estima um limite de vida 1til de
suas aeronaves. Varios itens, como estruturas, seguranca, economia ¢ exigéncias legais,
influem na determinacdo da durabilidade de uma aeronave comercial. A durabilidade da
estrutura da aeronave ¢ um fator fundamental para se estabelecer a sua vida util. Uma
aeronave sofre muitos tipos de esfor¢os quando estd em operagdo: pousos, turbuléncias,
aceleragoes (fator carga), pressurizagdo e despressurizagdo, manobras, e outros. A estrutura ¢
feita para suportar tais esfor¢os, mas ndo vai poder suportd-los para sempre, ha um limite
pratico para isso (LIASCH; Culturaaeronautica.blogspot.com.br 2010/2011).

Os engenheiros que projetam uma aeronave sabem que tipo de operacao a aeronave vai
fazer, as caracteristicas do material de que ¢ construida, os esforcos que vai sofrer e podem
estimar quanto tempo a aeronave pode voar sem sofrer reparos maiores. Mas os engenheiros
sabem também que nenhuma maquina dura eternamente, e que vai chegar a um ponto no qual
0os reparos serdo, tecnicamente ou economicamente, inviaveis (LIASCH;
Culturaaeronautica.blogspot.com.br 2010/2011).

A estrutura de uma aeronave sofre danos, durante o uso, que comprometem seu
desempenho e seguranga com o decorrer do tempo. Entre os principais problemas que afetam
as estruturas, dois merecem destaque especial, a fadiga de material e a corrosdo. A fadiga ¢
um processo fisico, decorrente de esfor¢os repetitivos no material. Se uma pessoa pegar um
pedaco de arame de aco, por exemplo, e dobra-lo repetidas vezes, ele vai se quebrar. O
mesmo pode acontecer com todas as pecas metalicas e algumas ndo metélicas dos avides

(LTASCH; Culturaaeronautica.blogspot.com.br 2010/2011).
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Figura 20 — Dano tipico em um componente causado por fadiga.

(http://culturaaeronautica.blogspot.com.br; 2011)

As partes estruturais de um avido mais sujeitas a fadiga sdo as longarinas das asas, as
estruturas de apoio dos trens de pouso e as fuselagens pressurizadas. As longarinas das asas
sdo um otimo exemplo do efeito de fadiga de material, ja que, enquanto o avido estd voando,
as asas sustentam o peso do avido, e enquanto o avido esta no solo, é o avido que sustenta o
peso das suas asas. Sdo esforcos de flexdo em sentidos opostos, que se repetem a cada voo
que o avido faz. Como as pecas que suportam esses esforcos da asa sdo as longarinas, elas
estdio sujeitas a fadiga depois de certo tempo de operagio (LIASCH;
Culturaaeronautica.blogspot.com.br 2010/2011).

Figura 21 — Lockheed C130 perdendo as asas por falha das longarinas.

(http://culturaaeronautica.blogspot.com.br; 2011)
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Embora o tempo no qual a fadiga das longarinas ocorre seja previsto pelos engenheiros,
as vezes ocorre falha prematura, e com resultados catastroficos. Falhas prematuras ocorrem
geralmente por carga excessiva, ultrapassagem de limites operacionais de velocidade ou
manobra e operagdo em condi¢des nao previstas pelos fabricantes, mas podem ocorrer
também em condi¢des normais de voo, por erro dos projetistas ou por deficiéncias de
material. Substituicdo ou reparo de longarinas afetadas por fadiga sdo procedimentos
extremamente dispendiosos, € muito raramente sdo viaveis economicamente, o que condena a
célula inteira para o uso e forga a retirada definitiva de servico da aeronave (LIASCH;

Culturaaeronautica.blogspot.com.br 2010/2011).

Figura 22 — Linhas das janelas refor¢ada por chapas sobrepostas em um Boeing 737.

(http://culturaaeronautica.blogspot.com.br; 2011)

A fadiga nas fuselagens pressurizadas ocorre com muita frequéncia, pois uma aeronave
comercial ¢ pressurizada e despressurizada a cada voo, causando esfor¢os em milhares de
pecas que compdem a fuselagem. E natural que ocorra fadiga, especialmente em aeronaves de
voo doméstico ou regional, que pousam e decolam varias vezes no mesmo dia. A fadiga na
fuselagem causada pela pressurizagdo € tdo relevante que as aeronaves comerciais possuem
limites de operacdo por ciclos de voo, e ndo por horas de operagao (LIASCH;
Culturaaeronautica.blogspot.com.br 2010/2011).

Cada ciclo corresponde a uma decolagem, um voo e um pouso, correspondendo a uma
pressurizagdo e a uma despressurizacdo da cabine. Uma aeronave de porte médio, como um
Boeing 737 ou um Airbus A320, por exemplo, terd um nimero de ciclos muito mais préximo
ao numero de horas de voo do que um jato grande, como um Boeing 747, que faz voos de

muitas horas em rotas internacionais. Teoricamente, a fadiga por pressurizacdo deveria ser


http://culturaaeronautica.blogspot.com.br/
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50

muito maior nas aeronaves de porte médio, mas, como as deformagdes na fuselagem,
resultantes da pressurizagdo na cabine, sdo maiores nas aeronaves de grande porte, essas
sofrem mais fadiga por ciclo que uma de porte médio. Como, em geral, cada ciclo
corresponde a um pouso completo, a fadiga nas estruturas que suportam os trens de pouso
também ¢ maior nas aeronaves de porte médio. Por isso, os projetistas colocam estruturas
reforcadas nesse tipo de aeronave, para evitar que danos de reparo dispendioso encurtem a

vida util do aviao (LIASCH; Culturaaeronautica.blogspot.com.br 2010/2011).

2.6 A LIGA 7475 - T761 E SUA UTILIDADE NA AERONAUTICA

O professor Aélcio Zangrandi (1988) estudou a fundo a liga de aluminio 7475 e de
acordo com seu trabalho as ligas de aluminio 7475 de uso estrutural em aeronaves,
caracterizam-se por apresentar uma elevada relagdo resisténcia/peso associada a outras
propriedades mecanicas como tenacidade a fratura, resisténcia a corrosdo sob tensdes e
excelente comportamento em fadiga. De acordo com a composi¢do da liga 7475 e seu
respectivo tratamento térmico, podemos caracterizar sua utilizagdo na industria aerondautica,
por ser uma liga de alta resisténcia mecanica e principalmente por ter bom comportamento em
fadiga. Assim podemos verificar sua importancia no mercado e no campo cientifico de estudo.

Verificaremos a seguir as principais caracteristicas desta liga.

2.6.1 Descric¢ao da liga

A ALCOA descreve a liga 7475 como uma liga de resisténcia controlada desenvolvida
para aplicagdes em chapas e placas que exigem uma combinagcdo de alta resisténcia,
tenacidade a fratura superior e resisténcia a fadiga de propagacdo de trinca. Os valores da
tenacidade tipicos para liga 7475 em placa sdo cerca de 40 por cento maiores do que a liga
7075, com os mesmos tratamentos térmicos de témpera. A resisténcia a corrosao e
comportamento a fadiga da liga 7475 sdo iguais e, em alguns casos, melhor do que muitas das
ligas aeroespaciais de alta resisténcia atuais, tais como 7075, 7050 e 2024. A liga 7475 esta
disponivel como folha nua e Alclad nos tratamentos T61 e T761. Placa estd disponivel em
tratamentos: T651, T7651 e T7351. A Alcoa garante um nivel minimo de tenacidade a fratura,
juntamente com propriedades de tragdo minimas para liga 7475 de placa e folha de produtos

em todo o temperamento disponivel, exceto "O" (www.alcoa.com; 2013).
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2.6.2 Aplicacio e Propriedades

A liga 7475 na forma de placa e folha estd sendo especificado para componentes de
aeronaves com alto desempenho que podem sofrer esforgos criticos e aplicagcdes onde a alta
tenacidade a fratura ¢ uma consideragdo importante para o projeto. Deve-se considerar para

peles da fuselagem, peles da asa, longarinas das asas e de anteparos (www.alcoa.com; 2013).

Tabela 3 — Composicao quimica da liga 7475.
COMPOSICAO QUIMICA DA LIGA 7475 (%)

.- [T I | [ { |
R NMBSER Ot | . -

1| IR, 1.2-19
Mn .. 0.06

| ep—— 1.9-26

B i s s 0.18-0.25
. [, % .
| IR PP, | |
Outros, eada, , , ., ... ﬁ[}s
Qutros, total 0.15
Aluminio .... Restante

(http://www.alcoa.com/mill products/catalog/pdf/alloy7475techplatesheet.pdf; 2013)

Tabela 4 — Propriedades mecanicas.

7475-T761

Puro Alclad
Espessura: in. (mm) 0.040-0.249  0.063-0.187
(1.016-6.325) (1.60-4.75)

Resisténcia a Tracao. Ksi

(Mpa) 71 (490) 67 (462)
Tensao de Escoamento, ksi

(Mpa) 60 (414) 56 (386)
Alongamento, % 9 9

(http://www.alcoa.com/mill_products/catalog/pdf/alloy7475techplatesheet.pdf; 2013)
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2.6.3 Resisténcia a Fratura

A liga 7475 folhas esta disponivel nua ou Alclad nos animos T61 e T761. Nua e Alclad
7475-T761 em folha foi o produto preferido para aplicagdes aeroespaciais, devido a sua
resisténcia a corrosao e esfoliagdo combinada com maior tenacidade em comparagao com a
nua e Alclad 7475-T61 folha. Com base na for¢a de rendimento de tragdo, a liga 7475 oferece
uma folha significativamente melhor em combinacdo de forga e resisténcia do que qualquer

liga do tipo 2024-T3 ou 7075-T6 (www.alcoa.com; 2013).

Tabela 5 — Resisténcia a fratura em relagdo aos tratamentos térmicos especificados.

Temperamento Espessura KIC: ksivin. (MPa\/ﬁ) *TLz

0.040-0.125

in. 87.0 (95.6)
(1.02-3.18

min)

0.126-0.249

in. 80.0 (87.9)
(3.20-6.32

T761 pura

min)

0.040-0.125

in. 87.0 (95.6)
(1.02-3.18

mm)

0.126-0.249

in. 80.0 (87.9)
(3.20-6.32

T761 alclad

mm)

(http://www.alcoa.com/mill_products/catalog/pdf/alloy7475techplatesheet.pdf; 2013)
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2.6.4 Propriedades da propagacio de trincas por fadiga

A resisténcia a fadiga da liga 7475 na forma de folhas e de placas ¢ semelhante aqueles
de 7075 em témperas comparaveis. A Alcoa realizou extensos testes de taxa de crescimento
de trincas por fadiga com amplitude constante em ligas 7475 em folha e de placas em varios
ambientes. No limite do regime, a liga 7475-T651 tem uma menor taxa de propagacdo de
trincas por fadiga do que a 7475-T7351. Nas mais altas intensidades de estresse, a liga 7475-
T7351 tem uma menor taxa de propagagdo de fissuras em fadiga em comparagdao com a 7475-
T651. As taxas de propagagdo de trincas por fadiga de 7475-T7351 e placa da liga 2024-T351
sdo semelhantes. Comportamento de crescimento de trincas por fadiga sob carregamento em
espectro ¢ cada vez mais importante na selecdo de ligas para esforcos criticos em estruturas de
aeronaves. Com base em uma carga especifica em avides de caga, a liga 7475 resisténcia a
fadiga superior em relagcdo ao crescimento da trinca, em comparagdo com as ligas 7050 e

7075 em temperamentos comparaveis (www.alcoa.com; 2013).

2.7 MECANICA DA FRATURA

O estudo da mecéanica da fratura cerca os temas em desenvolvimento sobre projetos de
engenharia. Os maiores problemas para os projetistas rondam em torno da prevencao das
falhas nas estruturas. Ter o conhecimento do que causa, quando, quanto e aonde vai se
originar as falhas tém sido os maiores objetivos desta ciéncia. A diversidade das falhas ¢
enorme dentro das possiveis fraturas que encontramos no mundo pratico, mas podemos
segmenta-las em dois grupos: fraturas ducteis e fraturas frageis (PEREIRA, 1995).

A fratura ductil ¢ identificada por uma deformacao plastica irreversivel, na nucleagdo e
na propagacdo da trinca; por outro lado, a falha fragil nos metais é caracterizada por uma
grande velocidade de propagacdo da trinca, com pouca deformacdo ndo elastica, mesmo a
nivel microscopico. Esta ultima ¢ mais perigosa, pois ndo avisa quando o colapso esta
iminente, ao passo que, a primeira, geralmente ¢ gradual e acompanhada por grandes
deformacdes. Entende-se por falha de uma parte do material ou colapso completo, o que

segue uma das trés condi¢des abaixo:
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»  Quando a estrutura fica completamente inutilizada;
»  Quando ela ainda pode ser utilizada, mas ndo ¢ capaz de desempenhar a sua
func¢ao satisfatoriamente;

»  Quando uma séria deterioracdo a torna insegura para continuar a ser utilizada;

A historia da humanidade estd repleta de casos em que acidentes catastroficos
ocorreram por falhas estruturais, associadas com o emprego de novos materiais e/ou novas
tecnologias. Mesmo nos dias de hoje a falha dos materiais ainda ndo ¢ um fendmeno
incomum, mesmo em aplicagdes de alta exigéncia estrutural. Inclusive, atualmente, devido ao
desenvolvimento de novas tecnologias de fabricacgdo, escala de producdo e necessidades de

reduc¢do de custo (PEREIRA, 1995).

Figura 23 — Resultado final da falha da ponte “Pointe Pleasant” ocorrida em 1967 em Ohio-

Estados Unidos.

(Fadiga livro Metalurgia Fisica e Mecanica Aplicada; cap. 2; pag. 381)

2.7.1 Conceitos Metalurgicos

O comportamento de um metal ou liga metdlica em fratura pode ter varias
classificagdes, dependendo do critério abordado. Sob o ponto de vista de energia absorvida

durante o processo de fratura, podemos ter a fratura fragil, associada com uma pequena
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quantidade de energia absorvida e a fratura tenaz, onde ¢ consumida uma grande quantidade
de energia antes de ocorrer a fratura. Sob o ponto de vista da deformagdo plastica que ocorre
na vizinhanca das superficies de fratura, a fratura pode ser classificada como ductil ou fragil
(FORTES, 2003).

Quando a deformacao plastica precedendo a fratura ¢ intensa, dizemos que a fratura é
ductil. Como a deformagdo plastica ocorre com consumo de energia, a fratura ductil esta
vinculada a um comportamento tenaz. Por outro lado, a fratura fragil ¢ aquela que ocorre com
baixo nivel de deformagdo pléstica e, portanto com pequeno consumo de energia. Sob o ponto
de vista de micromecanismos de fratura, podemos dizer que a fratura ductil normalmente

ocorre por cisalhamento, enquanto que a fratura fragil ocorre por clivagem (FORTES, 2003).

Tabela 6 - Diversas classificagcdes dos processos de fratura.

Ponto de Vista Classificacao da Fratura
Modo cristalografico Cisalhamento Clivagem
Aspecto da fratura Fibrosa Granular
Deformacao plastica Ductil Fragil
Energia absorvida Tenaz Fragil

(FORTES, Cleber; Mecénica da Fratura; pag 3; 2003)

2.7.2 Temperatura de Transicao

Normalmente, os materiais apresentam uma variagdo de tenacidade ou de ductilidade
com a variacdo da temperatura. Metais com estrutura cristalina ctibica de faces centradas
como, por exemplo, cobre, aluminio, niquel e aco inoxiddvel austenitico, apresentam uma
queda suave de tenacidade com a diminui¢do da temperatura. Por sua vez, metais com
estrutura cristalina cuibica de corpo centrado como, por exemplo, agos ferriticos, apresentam
sensivel queda em tenacidade em certa faixa de temperatura (FORTES, 2003).

Como ¢ ilustrado no grafico 1 de forma esquematica, a variacao de tenacidade com a

temperatura, para ambos os tipos de estrutura cristalina.
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Grafico 1 — Curvas de ductilidade em fun¢do da temperatura.
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(http://www.cimm.com.br; temperatura de transi¢do; 2013)

Deve ser notado que a causa da transicdo do comportamento dos agos ferriticos de ductil
para fragil quando a temperatura diminui ¢ uma mudanga no modo metaltirgico de fratura de
cisalhamento para clivagem, por uma inibi¢do dos mecanismos de deformacao plastica, e nao
como uma causa, temos uma passagem de escoamento em larga escala para escoamento
restrito no comportamento mecanico macroscopico do material, fazendo com que o material
frature logo ap6s o limite de escoamento ser atingido (FORTES, 2003).

Nao s6 a temperatura, mas qualquer parametro que restrinja a deformagao plastica pode
provocar uma queda na tenacidade ou na ductilidade, como, por exemplo, a taxa de

deformacao ou o estado de tensdes reinante (FORTES, 2003).

2.7.3 Conceitos Basicos da Mecanica Linear da Fratura

O estudo da mecanica linear da fratura se resume em conceituar as falhas mecéanicas que
ocorrem respeitando as leis do regime eléstico de propagacao de trinca. Segundo o professor
Celso Pinto, pelo conhecimento das propriedades dos materiais, qualquer projetista podera
selecionar inicialmente o material adequado. No entanto, mesmo que empregue
cuidadosamente os procedimentos de projetos, quanto a analise de tensdes e deformagdes, isto
tudo ainda sera insuficiente, pois ha outros fatores que devem ser levados em conta. Esses

fatores sao devidos a presenga de tensoes ciclicas, concentracao de tensdes, falhas de natureza
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metaltirgica, efeitos de temperaturas altas e baixas, corrosdo e outro efeitos especiais
(PEREIRA, 1995).

Como os componentes mecanicos estruturais dificilmente estardo isentos de
descontinuidades, trincas e outros defeitos que concentram tensdes nas suas vizinhangas, estas
criam pequenas regides de deformacdes plésticas que podem conduzir a consequéncias
desastrosas, como ja foi o caso, por exemplo, da queda de aeronaves com perdas irreparaveis
de vidas humanas. Além disso, os materiais de alta resisténcia mecanica tém baixa resisténcia
a trincas e as estruturas construidas com estes materiais, mesmo que apresentem trincas muito
pequenas, podem fraturar com tensdes inferiores as tensdes maximas para as quais foram
projetadas (PEREIRA, 1995).

Um melhor entendimento do efeito de trincas e defeitos na fratura dos componentes
estruturais surgiu com o desenvolvimento da denominada Mecanica Linear da Fratura, que
apresenta uma metodologia capaz de suprir a inadequacdo dos conceitos convencionais de

projeto (PEREIRA, 1995).

2.7.4 Propagacao das Trincas

Seguindo os estdgios da fratura, temos apos a nucleacdo da trinca a propaga¢do da
trinca, em que podemos ter analisar certa previsao do que ird acontecer com o corpo de prova
ou material fraturado em questdo. Analisamos a velocidade da propagagdo, o tipo de
propagacdo (quanto aos graos), formas da trinca, nimero de trincas, entre outros. A fratura
estd intimamente ligada com a propagacdo de uma ou mais trincas do material até a extensao
de uma fenda, quando entdo o componente mecanico ndo mais suportard o carregamento por
muito tempo. Ainda que se usem procedimentos de inspecdo, dificilmente se consegue
projetar a iniciagdo de uma trinca, mesmo porque a maioria dos componentes mecanicos traz
consigo algumas trincas ou defeitos de fundicdo. Mesmo assim, deve-se tentar projetar os
componentes para que neles ndo ocorram propagacdes de trincas ou, a0 menos seja possivel
controlar essa propagacao (PEREIRA, 1995).

A introducdo de uma descontinuidade ou entalhe numa parte qualquer do material
produzird uma forte concentracdo e triaxialidade de tensdes, cujo grau depende da geometria

do entalhe e das condi¢des de carregamento (PEREIRA, 1995).
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Figura 24 — Anélise de falha em estrutura.

(http://www.matcoinc.com/failure-analysis/forensic-engineering; 2013)

2.7.5 Conceito de Griffith para a fratura

A Mecanica Linear da Fratura (M.L.F.) foi desenvolvida a partir dos estudos iniciais de
Griffith (1921), que buscou explicar o porqué da resisténcia de um material ser
consideravelmente menor, do que a resisténcia teorica baseada nas forcas entre dtomos. Ele
concluiu que, na realidade, os materiais devem conter pequenos defeitos e trincas
microscopicas que reduzem sua resisténcia. Estas trincas causam concentracdo de tensoes, e
estas normalmente nao sdo levadas em consideragao no calculo de um fator de concentragao
de tensdes linear elastico Kt (PEREIRA, 1995).

Como pode ser observada para o caso de um defeito eliptico, Figura 25, em uma placa
infinita e submetida a uma tensdo uniaxial, aplicada distante do defeito central, o seu fator de

concentragdo de tensdes ¢ definido pela equacao:

Kt=1+2(a/b) (1.1)

Quando b—0, o defeito torna-se uma trinca e, pela equacdo (1.1) Kt—oo.
Consequentemente isto sugeriria que um material com uma trinca nao seria capaz de resistir a

qualquer aplicagdo de forgas, o que ¢ contrario ao observado (PEREIRA, 1995).


http://www.matcoinc.com/failure-analysis/forensic-engineering

59

Figura 25 — Defeito eliptico numa placa sob tensao uniaxial.
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(FORTES, Cleber; Mecanica da Fratura; pag. 19; 2003)

Assim Griffith, através de rigoroso tratamento matematico, desenvolveu um conceito
para explicar como uma propagac¢ao estavel de trinca poderia existir em um material. Baseado
no conceito de energia, Griffith fez o balango energético entre a energia consumida para a
propagacao da trinca (W) e a energia liberada pelo sistema (U). O sistema abrange a extensao
da placa com uma trinca e o carregamento externo. Ele postulou que “a propagagdo de uma
trinca somente torna-se instavel, se um incremento no crescimento (da) da trinca resultar na
liberacao de mais energia armazenada do que aquela consumida ou absorvida na produgao de

uma nova superficie livre de trinca” (PEREIRA, 1995).

Desta maneira € possivel escrever:
d/da(U+W)=0
ou

dW/da = -dU/da (1.2)
O segundo membro da Eq. 1.2 ¢ definido como:
G =-dU/da (1.3)

Que ¢ denominado como “taxa de liberagdo de energia”.

O primeiro membro da Eq. 1.2 ¢ definido como:

R =dW/da a4
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E denominado “resisténcia de crescimento da trinca’.

Desse modo, para uma trinca ser estaciondria, ou ter uma propagagdo instavel, em
determinado material, tera que apresentar G <= R ou G > R, respectivamente (PEREIRA,
1995).

Baseado nessa premissa e com subsequente refinamento matematico, principalmente
realizado por Irwin, a M.L.F. teve um desenvolvimento analitico aproximado para a fratura, a
qual fornece a distribui¢dao de tensdes nas vizinhangas da ponta da trinca em funcdo de alguns
parametros, tais como: tensdo nominal aplicada na estrutura, tamanho, forma e orientacdo da
trinca. Com isto permite-se representar as propriedades de fratura do material, muitas vezes,

em termos de um unico parametro (PEREIRA, 1995).

2.7.6 Analise de tensoes em trincas

Segundo Cleber Fortes, Wastergaard determinou a natureza das distribui¢des de tensdes
na ponta de uma trinca, utilizando uma anélise de tensdes baseada em conceitos da teoria da
elasticidade. Os campos de tensdes circundando a ponta de uma trinca podem ser divididos
em trés modos principais de carregamento que envolve deslocamentos diferentes das

superficies da trinca.

2.7.7 Modos de Deformacao na Ponta da Trinca

Foi considerado, até agora, que o plano de carregamento ¢ simétrico e perpendicular em
relagdo ao plano da trinca. Esta ¢ provavelmente a situacdo mais frequente nas aplicacdes de
Engenharia e ¢ denominada como modo de abertura ou de tragdo da trinca (designado como
modo 1), Figura 26a. Na realidade, uma trinca de um corpo pode estar sujeita a trés diferentes
tipos de carregamento, produzindo trés modos possiveis de deformagao. As Figuras 26b e 26¢

mostram os outros dois modos de deformacao:

1. Abertura ou tragdo da trinca (modo 1): t€m simetria em relagdo ao plano (x,y) € ao

plano (x,z).
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2. Modo de deslizamento ou de cisalhamento (modo 2): tém simetria em relagdo ao
plano (x,y) e anti-simetria em relacdo ao plano (x,y).

3. Modo de rasgamento ou corte (modo 3): tém anti-simetria em relacdo aos planos
(x,y) e (x,z) (FORTES, 2003).

Figura 26 — Modos de deformagao na ponta da trinca.

Moda-| Mode-||

(FORTES, Cleber; Mecanica da Fratura; pag. 23; 2003)

O modo 1 de carregamento ¢ encontrado na maioria dos casos e, portanto, apresenta um
maior desenvolvimento nos métodos analiticos e experimentais que os outros modos de

carregamento. As tensoes mostradas na Figura 27 podem ser resolvidas através das equagdes

abaixo:

Figura 27 — Distribui¢do de tensdes na vizinhanga da ponta de uma trinca.
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(FORTES, Cleber; Mecénica da Fratura; pag. 24; 2003)
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Equacées (1.5) a (1.9):

K g .8 . 36
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_ K
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o, =0 (tensdo plana)

o, =v(o, +0,) (deformagdo plana)

Pode ser observado nessas equacdes que as tensdes locais poderiam crescer até atingir
valores extremamente altos quando o raio r se aproximasse de zero, o que ndo acontece,
porém, porque a ponta da trinca sofre deformacdo plastica. A partir desse estagio, na zona
pléstica da ponta da trinca, as equagdes acima ndo sdo mais aplicaveis (FORTES, 2003).

Uma caracteristica importante dessas equagoes ¢ o fato que a distribuigdo de tensdes em
torno de qualquer trinca em uma estrutura ¢ similar e depende somente dos parametros r e 0.
A diferenca entre um componente trincado e outro reside na grandeza do parametro K do
campo de tensdes, definido como fator de intensidade de tensdes. Essencialmente, k serve
como um fator de escala para definir a magnitude do campo de tensdes. Do desenvolvimento

de Westergaard, pode ser deduzido que:
K =f(c, a) (1.10)

Onde a relagdo funcional depende da configuracdo do componente trincado € do modo
de aplicagdo das cargas. Existem muitas fun¢des para as diversas configuragdes de corpos de
prova, estando disponiveis na literatura de Mecanica da Fratura. E importante comparar o
fator de intensidade de tensdes K e o fator de concentracao de tensdes Kt. Embora Kt leve em
consideragdo variaveis geométricas, tamanho de trinca e raio na ponta da trinca, o fator de
intensidade de tensdes K incorpora ambos termos geométricos (o comprimento da trinca

aparece explicitamente, enquanto que o raio na ponta da trinca ¢ considerado muito pequeno)
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e nivel de tensdes. Dessa forma, o fator de intensidade de tensdes incorpora mais informagoes
do que o fator de concentragdo de tensdes (FORTES, 2003).

Se o fator de intensidade de tensdes de uma determinada amostra é conhecido, entdo ¢
possivel determinar o maximo fator de intensidade de tensdes que causaria falha. Esse valor
critico Ke ¢ descrito na literatura como a tenacidade a fratura do material. Uma analogia
interessante pode ser feita entre tensdo e resisténcia, e fator de intensidade de tensdes e
tenacidade a fratura (FORTES, 2003).

Um componente pode sofrer muitos niveis de tensdes que produz deformagdo plastica
permanente, que ¢ a tensdo de escoamento, bem como um tUnico nivel de tensdes que causa
fratura, que ¢ a tensdo limite de resisténcia. Da mesma forma, o fator de intensidade de
tensdes na ponta de uma trinca pode variar com o nivel de carregamento aplicado e com o
comprimento da trinca. Porém, existe um unico nivel de intensidade de tensdes que causa a
fratura, que ¢ o nivel critico de intensidade de tensdes, definido como tenacidade a fratura.
Portanto, a tensdo esta para a resisténcia mecanica assim como o fator de intensidade de

tensdes estd para a tenacidade a fratura (FORTES, 2003).

2.8 CONCEITOS DE FADIGA

Os problemas com fadiga nos materiais tém acompanhado a humanidade a um longo
tempo. As primeiras apari¢cdes deste fenomeno remontam o ano de 1829, quando Wilhelm
August Julius Albert publicou resultados de testes realizados em correntes de ferro
submetidas a carregamentos ciclicos (PEREIRA, 1995).

No periodo de 1852 a 1869, em Berlim, August Wohler estudou a ruptura de eixos
ferroviarios. A ocorréncia destas falhas era imprevisivel para os engenheiros da época. Varios
eixos fraturavam apos apenas algumas centenas de quilometros de servico e, embora
projetados de acordo com critérios de resisténcia estatica, essa fratura ocorria sob condi¢des
de carregamento normal. Apesar de ensaios de tracao realizada no material antes da entrada
em servico revelar adequada ductilidade, a ruptura em servigo nao apresentava sinais
de deformagdo pléstica. Ainda, estes mesmos ensaios realizados no material apds a fratura
apresentavam as caracteristicas de ductilidade iniciais (PEREIRA, 1995).

O nome fadiga se deve ao fato do mecanismo deste fendmeno ser desconhecido na

época, dai entdo se dizia que o material "cansava" ou "fadigava". O mecanismo de fadiga dos
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materiais atua como um desgaste nas propriedades mecanicas dos materiais, através de
carregamento periddico, que pode ser constante ou variavel (PEREIRA, 1995).

Os ciclos dinamicos ocorrem com alternancia entre tensdo e deformagdo. Isso gera a
nucleacdo de uma trinca e a seguinte propagagdo da mesma. Inicialmente as tensodes
cisalhantes provocam um escoamento localizado gerando intrusdes e extrusdes na superficie;
isto aumenta a concentragio de tensdes dando origem a uma descontinuidade inicial. A
medida que esta descontinuidade vai ficando mais "aguda" a mesma pode comecar a propagar
gerando uma "trinca de fadiga" cujo tamanho aumentard progressivamente até a fratura do

componente (PEREIRA, 1995).

Figura 28 — Fratura fragil ocorrida em um navio de carga Liberty que separou o navio em

duas partes em 1941.

(Fadiga livro Metalurgia Fisica e Mecanica Aplicada; cap. 2; pag. 382)

2.8.1 Conceitos Basicos de Fadiga

Segundo o professor Celso, a maioria dos elementos estruturais ou componentes de
maquinas esta submetida a tensdes variaveis produzidas por solicitacdes de carga e descarga
que variam periodicamente ou por contato com pegas rotativas. Os elementos sujeitos a este
tipo de esforcos rompem-se ou falham, frequentemente, sob valores de tensdao muito abaixo da
tensdo de ruptura do material, determinado mediante o classico ensaio estatico de tragdo. Este
tipo de falha provocada por carregamento ciclico prolongado denomina-se fratura por fadiga.

Ao projetar corretamente elementos submetidos a tensdes alternadas, € necessario

conhecer a tensdo a ser aplicada, para que o elemento permaneca sem se romper apos um
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grande numero de ciclos, ou a tensdo especialmente mais alta que pode ser aplicada certo
numero limitado de vezes. Este ultimo caso é importante quando se projetam maquinas ou
elementos mecanicos para uma vida finita pré-estabelecida. A maxima tensao que o material €
capaz de resistir, sem falhar, seja qual for o nimero de repeti¢des intermitentes da mesma,
recebe o nome de limite de resisténcia a fadiga, ou simplesmente limite de fadiga, sendo
designada por 6 (PEREIRA, 1995).

O limite de resisténcia a fadiga avalia-se por via experimental nas maquinas de ensaios
adequadas, devendo-se submeter a provas no minimo de seis amostras de um dado material. O
estudo da fadiga é de primordial importincia para o projeto de pegas sujeitas a tensdes
ciclicas, que s3o hoje cada vez em maior nimero, como por exemplo, eixos de turbinas,
fuselagem de aeronaves que sofrem pressurizacdo na decolagem e despressurizagdo na
aterrissagem, etc. No carregamento ciclico, quer intermitente ou alternado, o material
rompem-se devido a muitos movimentos micro estruturais eminentemente localizados que
levam a propagacdo de trincas. Nos primeiros estagios de desenvolvimento de uma trinca
ocorrem deslizamentos microscopicos e irreversiveis no interior dos grdos, causando
extrusdes e intrusdes na superficie externa dos graos, que passam a atuar como
concentradores de tensdes, havendo gradualmente uma reducdo de ductilidade nas regides
desses planos de deslizamento (PEREIRA, 1995).

A fratura em materiais policristalinos pode ser classificada, a luz da metalografia, como
transgranular (a trinca propaga-se através dos graos) ou intergranular (a trinca propaga-se ao
longo dos contornos de grao) (PEREIRA, 1995).

1. Nucleagdo ou iniciagdo da trinca de fadiga;
2. Propagacao da trinca;
3. Ruptura final;

Devido as solicitagdes ciclicas, as trincas iniciam-se (ou sdo nucleadas) normalmente na
superficie das pecas, onde sdo maximas as tensdes e surgem irregularidades superficiais que
concentram essas tensoes. Além disso, os cristais na superficie estdo mais livres do que no
interior e, assim mais sujeitos a ocorréncia de deformacdo sob tensdo. Uma vez iniciada a
trinca, a propagacdo da-se em trés fases: a fase um consiste num crescimento a 45 graus
relativamente a dire¢do da solicitacdo, devido a valores elevados da tensao de cisalhamento
(PEREIRA, 1995).

Na fase dois a trinca tende a propagar-se perpendicularmente a solicitacdo externa,

comportamento provavelmente regido pelo valor da tensdo normal, sendo que nesta fase a
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velocidade de propagacdo ¢ funcdo da variacdo do fator de intensidade de tensdo. Finalmente,

atingindo um tamanho critico da trinca, ocorre a fase terminal, fase trés, com a consequente
ruptura instavel (PEREIRA, 1995).

Figura 29 — Iniciagdo e fases 1, 2 e 3 do crescimento de uma trinca de fadiga.
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(Projetos de Elementos de Maquinas; arquivado no curso de Engenharia Mecatronica da UNIP; 2013)

Uma relagdo entre a iniciagdo, propagagdo e o tamanho critico na trinca de um corpo de

prova de ensaio de fadiga, em laboratorio ¢ mostrada esquematicamente a seguir.

Figura 30 — Esquema mostrando as regides de inicia¢do, propagag¢ao e fratura de uma

trinca por fadiga.
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Neste caso, a trinca tem uma iniciacdo, cresce por certa distdncia que depende do
material da amostra e, finalmente ocorre a fratura. Em muitas vezes, os niveis de tensao
aplicados para a iniciacdo e propagacao da fadiga podem estar abaixo dos niveis de “tensao
admissivel de projeto” para carregamento estatico, o que mostra a necessidade de critérios

mais sofisticados da integridade (PEREIRA, 1995).
2.8.2 Carregamento Ciclico

Os dois tipos de carregamento ciclicos sdo: o de amplitude constante e o de amplitude
variavel (ou aleatério). No primeiro tipo, a variacdo de tensdo, Ac, deve permanecer

constante, ou seja, a faixa de tensdo nao varia, assim (PEREIRA, 1995):

A6 = omax — cmin (1.11)
A tensdao média é:
omax + omin

om = TR (1.12)

Grafico 2 — Terminologia para carregamento ciclico de amplitude constante.
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(Projetos de Elementos de Maquinas; arquivado no curso de Engenharia Mecatronica da UNIP; 2013)

A amplitude de tensdo ¢ definida como:

oa = cméx; omin (1.13)
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Uma grandeza importante no estudo da fadiga ¢ a relacdo entre a tensdo minima e a

maxima, denominada razdo de tensoes ou razao de carregamento (PEREIRA, 1995):

R = 2nin (1.14)

omax

2.8.3 Critérios de Projeto na Fadiga

Existem duas abordagens ou requisitos importantes nos projetos industriais quanto a
fadiga: uma ¢é baseada no conceito tradicional de projeto e é denominada de duragdo
garantida ou vida segura “safe life”, enquanto a outra ¢ baseada na ruptura controlada ou
falha segura “‘fail safe” (PEREIRA, 1995).

O conceito de VIDA SEGURA baseia-se na hipotese de que o material utilizado ndo
contém trincas, ou pelo menos, que esta sujeito a tensdes aplicadas suficientemente baixas
para ndo provocar propagacao de trincas se estas existirem. Em outras palavras, este conceito
procura garantir que, para a tensdo aplicada na estrutura, ndo havera fratura brusca durante a
vida 1til para a qual o componente ou estrutura foi projetado. Na realidade, trata-se do estudo
do comportamento inicial da fadiga. Isto implica que a vida de uma estrutura possa ser
prevista antes mesmo do seu término, para que a estrutura possa ser substituida ou retirada de
uso (PEREIRA, 1995).

Geralmente, os calculos baseiam-se nas curvas 6-N ou de Wohler e na Equagdo de
Miner, a serem apresentadas nas proximas secoes, que sao utilizadas para prever a vida em
carregamento com amplitude varidvel. O conceito de falha segura considera a protegdo total
contra trincas, ¢ essencialmente o estudo da propagacdo de trincas por fadiga, e usa os
conceitos de Mecdnica da Fratura. E o método da avaliagio critica de defeitos. Esta baseado
na hipotese de que a estrutura contém algum defeito, mas que continuara a trabalhar
satisfatoriamente, mesmo com a presenca do defeito (PEREIRA, 1995).

O projeto deve garantir que a propagagdo das trincas nao conduzird a completa falha
estrutural, quer por escoamento geral ou por fratura fragil. Para este controle devem-se fazer
inspegdes periddicas a fim de se detectar trincas em seu tamanho minimo, para que se possa
controlar sua propagacdo; ou entdo, limitando-se as trincas antes que elas se propaguem

completamente, ao longo da vida 1til do componente estrutural (PEREIRA, 1995).
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2.8.4 Curvas ¢ — N

A maneira mais rdpida para a apresentacdo dos resultados dos ensaios de fadiga, onde
CDPs idénticos sao fabricados e testados em varias amplitudes de tensao (normalmente a
amplitude constante), ¢ sem duvida, através da curva ¢ — N ou curva de Wohler. Convém
lembrar que a ASTM usa “S”, em lugar de “c”. Entdo, em muitas situagdes estas curvas sao
expressas por “curvas S — N”; no entanto, prefere-se ficar com a norma ISO, que recomenda
que se use “c” para designar a tensdo. Nessa curva normalmente ¢ langada a tensdo maxima,
omax, nominal, sem considerar o concentrador de tensdes, no eixo das ordenadas contra o

nimero de ciclos necessarios a fratura, N, também denominado vida de fadiga, que

normalmente emprega uma escala logaritmica, no eixo das abscissas (PEREIRA, 1995).

Grafico 3 — Curvas 6 — N para ago doce e liga de aluminio, sob carregamento ciclico de

tracdo — compressao.
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(Apostila de andlise de Falhas; arquivado no curso de engenharia da UNICAMP; 2002)

Geralmente a determinagao das propriedades da fadiga dos materiais ¢ feita em flexao
rotativa, tor¢ao ou tracdo-compressao, fazendo-se um entalhe inicial no CDP para promover
uma concentracao de tensdes. A curva ¢ — N ¢ determinada com cerca de 8 a 12 corpos de
prova. Estes ensaios sdo padronizados pela norma ASTM E466-82. Notar que, no Grafico 3,
quanto menor a tensdo maxima aplicada, omax, maior ¢ o niumero de ciclos, N, suportado
pelo material para se romper. Entdo, a relagdo 6 — N € denominada para um valor especifico
de oméd ou R, e pode-se observar que as falhas de fadiga estdo relacionadas com um grande

nimero de ciclos (N > 10° ciclos) (PEREIRA, 1995).
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Nestas condigdes, a tensdo ¢ tomada geralmente como elastica; porém, a rigor, ocorre a
deformacgdo pléstica nos metais de maneira eminentemente localizada e, entdo para tensoes
maiores, a vida de fadiga decresce progressivamente, tomando a deformagdo plastica
generalizada de dificil interpretagdo em termos somente de tensdao. Os metais ndo-ferrosos em
geral, como por exemplo: ligas de aluminio, magnésio e de cobre, ndo apresentam esse
patamar. Assim, a curva ¢ — N decresce continuamente com o aumento do nimero de ciclos.
Neste caso costuma-se caracterizar as propriedades de fadiga do material fornecendo-se o
limite de fadiga para um numero arbitrario de ciclos, como por exemplo, 108 ciclos

(PEREIRA, 1995).

A metodologia proposta por Wdohler apresenta algumas desvantagens, tais como:
e Nao permite distinguir com clareza, os estagios de iniciagdo ¢ de propaga¢do de
trincas;
e Torna dificil a previsdo da falha de fadiga;

e Apresenta elevado espalhamento de resultados;

2.8.5 Influéncias do Ambiente

2.8.5.1 Efeito da Temperatura

Muitos componentes mecanicos estao sujeitos a condi¢gdes de fadiga quando trabalham
em temperaturas diferentes da ambiente. Por exemplo, componentes de aeronaves em grandes
altitudes podem alcangar temperaturas de congelamento, enquanto uma turbina a gas ou a
vapor ira funcionar a centenas de graus Celsius. Testes sobre um numero de ligas de ago e
aluminio atingindo temperaturas abaixo de -50°C, e até mais baixas em alguns casos, t€ém
mostrado que a resisténcia a fadiga € praticamente igual ou em alguns casos melhor do que a
temperatura normal (+20°C) (PEREIRA, 1995).

Por outro lado, os testes de fadiga em altas temperaturas (até aproximadamente 300°C),
mostram pouco ou nenhum efeito, apds o qual para os agos, por volta de 400°C, ha um
aumento da resisténcia a fadiga, atingindo um valor maximo, seguido por uma rapida queda
de valores bem abaixo daqueles a +20°C. Uma caracteristica interessante a mais ¢ que um

material tendo um determinado limite de fadiga numa temperatura ambiente ird perdé-lo em
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altas temperaturas, e a curva ¢ — N continuard a cair de maneira suave e um limite de
resisténcia a fadiga terd que ser considerado. Acima de certa temperatura, hd uma interagao
entre fadiga e os efeitos de fluéncia (“creep”). Descobriu-se que, acima de 700°C, as ligas de
aco resistentes ao calor t€ém a fadiga como o critério de fratura, uma vez que para altas

temperaturas a fluéncia (deformagao lenta) torna-se a causa da falha (PEREIRA, 1995).

2.8.5.2 Efeito da Corrosdo

Testes de fadiga s@o normalmente realizados ao ar, como uma condicao de referéncia,
mas na pratica, muitos componentes estdo sujeitos a tensdo ciclica na presenca de um meio
corrosivo. A corrosdo ¢ essencialmente um processo de oxidagdo e, sob condigdes estaticas, €
formado um filme de oxido protetor o qual tende a protelar o ataque da corrosdo. Na presenca
da tensao ciclica a situacao ¢ muito diferente, uma vez que uma pequena por¢ao do filme de
oxido protetor ¢ rompida em cada ciclo, permitindo o ataque posterior (PEREIRA, 1995).

Uma explicagdo simplificada do mecanismo da fadiga com corrosdo ¢ que a
microestrutura na superficie do metal ¢ atacada pelo agente corrosivo, causando uma facil e
mais rapida iniciagdo das trincas. A concentracdo de tensdes na ponta das fissuras quebra o
filme de 6xido, e o agente corrosivo na trinca age como uma forma de eletrodo, com a ponta
da trinca tornando-se um anodo, pelo qual o material é removido, e assim ajudando a agdo da
propagacao sob fadiga. Foi mostrado que os efeitos separados da corrosao e da fadiga quando
adicionados, nao causam uma reducdo tdo séria na resisténcia, como as duas condi¢des
atuando simultaneamente. Um dos aspectos importantes da corrosdo na fadiga ¢ que o metal
estando trabalhando no limite de fadiga ao ar, ndo resistird por muito tempo a um ambiente
corrosivo; no entanto, fraturas podem ser obtidas com tensdes muito abaixo, apds centenas de

milhdes de ciclos (PEREIRA, 1995).

2.8.6 Propagacao de trincas e vida 1til em fadiga

Assim conclui-se que, a falha ou ruptura por fadiga em componentes mecanicos inicia-
se nos pontos mais solicitados, na forma de pequenas trincas de fadiga que se vao propagando
e, com isso reduzindo a secdo resistente do componente, até que uma sobrecarga leve a
ruptura final, com uma brusca propagacdo da trinca. A resisténcia a fadiga do componente

deve ser analisada de forma distinta, para o periodo de nucleagdo da trinca e para o periodo
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de propagacdo da trinca, pois os fendmenos envolvidos sdo bastante diferentes (PEREIRA,
1995).

Em muitos casos, principalmente em componentes de grandes dimensdes, o material
ndo pode ser considerado homogéneo, pois sempre existem defeitos internos, oriundos do
processo de fabricagdo. Nestes casos, a vida de fadiga € principalmente fungao da resisténcia
a propagacdo dos defeitos do material, j& que a nucleacdo da trinca é imediata, a partir do
defeito. Deste modo, a previsao da resisténcia mecanica deve levar em conta, explicitamente,

a propagac¢ao da trinca por fadiga (PEREIRA, 1995).
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3 MATERIAIS E METODOS

Em nosso cotidiano, a industria em geral realiza projetos de engenharia, de acordo com
varios critérios de seguranca e especificacoes. Em um projeto fazemos a selecdo dos materiais
apropriados, de acordo com suas propriedades mecanicas. Com a evolucdo das ciéncias
envolvidas e o nivel do rigor sendo aumentado pelas industrias, necessitou-se da presenca de
outros critérios para a realizacdo dos projetos de engenharia. Foram adicionados fatores como:
resisténcia a fadiga, tenacidade a fratura, resisténcia a corrosdo, propriedades mecanicas mais
avancadas, entre outros.

Quando analisamos as propriedades mecanicas de um determinado material, precisamos
verificar para isso, sua microestrutura, que estd associada intimamente a composicao quimica
do material. A composicdo quimica deve ser estudada levando em consideragdo os
tratamentos em que o material foi submetido (tratamentos térmicos, superficiais, etc.).
Devemos ter todo o conhecimento possivel a cerca da liga em estudo, para sua especifica
aplicagdo.

O estudo pratico deste trabalho tem como alvo, a analise minuciosa das propriedades da
liga de aluminio 7475 — T761, a partir de testes experimentais que visam definir e quantificar
as propriedades mecanicas, de fadiga e comportamento quanto aos tratamentos térmicos da
liga para deduzir as mudancas em tais propriedades, quando um produto composto por esta
liga € submetido a mudangas criticas de carregamento.

A partir de agora, veremos os materiais € as maquinas usadas para o estudo
experimental da liga 7475 — T761; analisaremos a microestrutura com os resultados da
microscopia optica da liga, em que veremos as incrustacdes € os precipitados nos corpos de
prova e o que isso influencia nas propriedades do material, passaremos pela andlise da
microdureza dos CDPs; estudaremos em nivel profundo a analise microestrutural com o
microscopio eletronico de varredura (MEV) e interpretaremos os resultados dos ensaios de
tracdo e fadiga do material, em que verificaremos as curvas de tensdao e deformacdo, e de

tensdo por numero de ciclos.

3.1 MATERIAL

O material usado para analise foi uma chapa da liga de aluminio 7475 — T761 de

150mm X 150mm X 10mm. Da chapa foram inicialmente cortados trés elementos em uma
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maquina de serra de fita circular, de tamanho aproximadamente igual (10mm X 10mm X
Smm), que foram usados como corpos de prova para a analise de microscopia Optica.

Descri¢ao dos materiais (CDPs) usados nos outros experimentos.

Figura 31 — Confec¢do dos CDPs de tragdo e fadiga por eletro-erosdo a fio.

(Autor)

Figura 32 — Moldes dos CDPs prontos.

'™ & u w e o3 02 o LU U TR T I VI TR T




75

Figura 33 — Medidas para os CDPs de tragdo e fadiga segundo a norma ASTM — E647.

(Autor)

Figura 34- Chapa da liga 7475 — T761 usada para

analise metalografica e sentido de laminag¢ao indicado.

(Autor)

3.2 METODOS

Na analise metalografica, foi usada uma maquina de corte com serra de fita para formar
os corpos de prova da microscopia Optica, em seguida os CDPs da liga foram envoltos em um
molde de baquelite formado por alta pressdo e temperatura na maquina Arotec PRE 30MI.
Apos s moldes serem formados, iniciamos a metalografia, com o lixamento dos trés CDPs,
em uma lixadeira manual, com o uso das lixas variando da granulacao 200, 400, 600, 1000,

1200 e 1500.
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Figura 35 — Maquina de formagao dos Figura 36 — Moldes de baquelite com CDPs.

moldes de baquelite.

(Autor) (Autor)

Figura 37 — Dispositivo usado para lixamento.

(Autor)

Apos o lixamento, os CDPs passaram pelo processo de polimento (maquina de
polimento), com soluc¢do de alumina. Com a conclusdo do polimento, iniciamos o ataque com
o reagente utilizando uma estufa (para procedimentos de seguranga), um conta gotas,
béqueres (um contendo o reagente e outro contendo 4gua morna); a dgua foi pré-aquecida em
um bico de bulsen.

Com o tempo do ataque finalizado, o CDPs foram para a andlise da microscopia Optica
no microscopio com luz polarizada EPIPHOT 200 da marca NIKON, e uma camera do tipo
SPOT Insight QE, utilizando os programas SPOT e Image — Pro Plus. As micrografias foram

obtidas através da microscopia eletronica de varredura no microscopio JEOL modelo 7500F.
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Nos ensaios de tragdo e de fadiga foi utilizado a maquina Instron 8801 de 100kN, no teste
de propaga¢do de trinca, na andlise de microdureza foram feitos ensaios de microdureza

Vickers nas amostras com o auxilio da maquina SHIMADZU HARDNESS TESTER.

3.3 ANALISE METALOGRAFICA

3.3.1 Lixamento e Polimento

Iniciamos a metalografia com a formagdo dos moldes de baquelite envolvendo os
corpos de prova da liga de aluminio respectiva, em seguida o processo de lixamento comegou
com lixamentos intermitentes entre a graduagao das lixas (200, 400, 600, 1000, 1200, 1500),
aumentando o nimero da lixa, quando ndo houvesse mais riscos nao paralelos na amostra,
cada novo lixamento era feito na dire¢do perpendicular do anterior. Quando a ultima lixa foi
atingida, seguiu-se com o polimento utilizando solu¢do de alumina para lubrificar e tirar os

riscos do lixamento anterior.

3.3.2 Ataque

Para o ataque ao corpo de prova da liga de aluminio foi utilizado o reagente Keller. O
reagente Keller ¢ formado por 10 ml de acido fluoridrico (HF) concentrado, 15 ml de 4cido
cloridrico (HCI) concentrado, 25 ml de 4cido nitrico (HNO3) concentrado e 50 ml de dgua
destilada. O ataque durou de 10 a 20 segundos e foi feito por imersao a frio e removido por

lavagem de agua morna corrente.

Figura 38 — Preparagdo para o ataque do reagente Keller nos CDPs.

(Autor)
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO
4.1 MICROSCOPIA OPTICA

As andlises feitas no microscopio Optico seguem para indicar os contornos de graos da
liga em questdo, precipitados e defeitos, que geram discordancias ¢ mudancas na tenacidade e

anisotropia do material. Podemos também notar a presenga de alguns precipitados na liga.

Figura 39 — Foto da microscopia 6ptica da face longitudinal da placa com aumento de 10X.
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Figura 40 — Foto da microscopia 6ptica da face longitudinal da placa com aumento de 20X.
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(Autor)



Figura 42 — Foto da microscopia dptica da face superficial da placa com aumento de 20X.

Figura 43 — Foto da microscopia Optica da face transversal da placa com aumento de 10X.

(Autor)
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Figura 44 — Foto da microscopia dptica da face transversal da placa com aumento de 20X.

(Autor)

As particulas encontradas na microscopia Optica sao formadas geralmente no processo
de solidificagdo e constituem impurezas de Fe e Si, do tipo Al7CuzFe, Al¢Fe, Mg2Si, o
tamanho destes precipitados variam acima de 1um, geralmente entre 5 e 20pum, com o ataque
ideal do reagente Keller (ZANGRANDI, 1988). Os contornos dos graos visualizados nas
imagens da microscopia Optica sugerem a dificuldade da movimentacao das discordancias, o
que gera por consequéncia o aumento da resisténcia da liga.

O grande numero de precipitados encontrados dispersos na liga também gera a alta
resisténcia mecanica da liga aerondutica. Também podemos evidenciar que como os graos
possuem pequena largura (graos finos), possuem maior comprimento de contorno o que
dificulta ainda mais a movimentagao das discordancias (maior resisténcia).

O grande niimero de precipitados incoerentes em comparagdo aos coerentes também
geram aumento de resisténcia, pois precipitados incoerentes, sdo aqueles que ndo possuem
uma uniformidade em um reticulado cristalino de precipitado e matriz. Isso gera defeitos

planares que também geram dificuldade na movimentacao das discordancias.
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4.2 ENSAIO DE MICRODUREZA VICKERS

Os testes de dureza foram realizados om a finalidade de verificar a uniformidade da
chapa, avaliar os efeitos da deformacdo a frio e dos tratamentos térmicos, que foram
realizados na liga. Foram feitas medidas de dureza Vickers, para uma carga de 0,3 kg em
amostras referentes as superficies transversal, longitudinal e superficial da chapa da liga 7475

—T761. A seguir encontram-se as medidas de dureza listadas:

Tabela 7 — Medidas de dureza Vickers da face transversal.

Medidas HV

1 3133

267,9

264,3
268

302,9

263,7

273,7

265,3

259,2

O R X SN 0| A W N

(Autor)

Tabela 8 — Medidas de dureza Vickers da face longitudinal.
Medidas HV
1 262,5
280,7
273,7
266,8
258,9
263,6
287,3
284,2
307,9

o R I &N | Al W N

(Autor)
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Tabela 9 — Medidas de dureza Vickers da face superficial.
Medidas HV
1 253,8
257,5
260,6
268,7
260,9
266,2
269,7
259,3
261,9

o[ R X SN 0| A W N

(Autor)

Os ensaios de dureza mostraram uma média de 275,37 para dureza na face transversal
com desvio padrao de 19,14, de 276,18 na face longitudinal com desvio padrdo de 15,62 e de
262,07 na face superficial com desvio padrao de 5,24. Tais resultados mostram uma
uniformidade na resisténcia da face superficial em relagdo as outras, mas seus valores de

dureza foram menores em comparagdo as faces longitudinal e transversal.

4.3 ENSAIO DE TRACAO

O ensaio de tracdo foi realizado na maquina SHIMADZU do departamento de materiais
da universidade Julio de Mesquita Filho de Guaratingueta. Foram preparados dois corpos de
prova para o teste. Suas medidas de comprimento antes e depois do teste foram armazenadas,
para se calcular o indice de deformagdo. O grau de deformagao proporcionado nos CDPs foi
controlado através do valor da carga aplicada e do comprimento.

Nos graficos podemos notar os imites de regime elastico do carregamento, assim como

o limite de escoamento, de ruptura e tensdo maxima.
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Grafico 4 — Curva de tragdo do primeiro CDP, indicando a tensdo maxima de tragdo, o limite
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(Autor)

Grafico 5 — Curva de tragdo do segundo CDP, indicando a tensdo méxima de tragdo, o limite
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(Autor)
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De acordo com o professor Aélcio a resisténcia a tracdo ot = Pmax/Ao, onde Ao = area
inicial de teste do espécime, ¢ um parametro indicativo de uma condi¢do de instabilidade no
ensaio de tragdo que representa o final da deformacdo homogénea e o inicio da deformacgao
localizada, comego da estriccdo (necking). Podemos estabelecer a relagao entre o limite de
resisténcia a tragdo e o limite de escoamento ¢ um parametro indicativo da ductilidade, pois
quanto maior for essa relacdo mais ductil é o material ¢ maior serd a sua capacidade de
deformacao plastica.

As propriedades mecanicas obtidas através dos dados do ensaio de tragdo, para os
corpos de prova na direcdo longitudinal e transversal sdo apresentadas na Tabela 10, onde oy
¢ o limite de escoamento, o g € o limite de resisténcia, € r ¢ a deformagdo na tensdo maxima

e AL ¢ o alongamento total.

Tabela 10 — Valores de tensdes, deformacdes e alongamentos, com médias e desvios.

cDP O.(MPa) O, (MPa) Or(MPa) € AL
(mm/mm)
1 450 510 440 0,440 44%
2 523,82 655,69 400 0,456 45,6%
Média 486,91 582,845 420 0,448 0,448
Desvio Padrio 52,2 103,0 28,3 001131  1,1313

(Autor)

O limite de escoamento em tragdo aceitavel para a liga de aluminio 7475 — T761 ¢é de
462Mpa para um valor minimo. Portanto de acordo com este ensaio, o material da liga em
teste se enquadra no padrao estabelecido. Os dois CDPs se enquadram no valor minimo de
limite de escoamento especificado, mas o segundo CDP (dire¢do transversal) apresenta
maiores valores de tensdo de escoamento e maxima, o que mostra que o material em estudo
apresenta maior resisténcia mecanica no sentido ortogonal ao sentido da laminagdo da chapa.
Isso acontece devido aos contornos de graos que se apresentam em maior desordem e em
maior discordancia neste sentido, favorecendo que o material resiste aos movimentos de

cisalhamento e clivagem.
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4.4 ENSAIO DE FADIGA

Para se estudar o comportamento de um material sob carregamento de fadiga, a maneira
mais rapida € o teste em vdarias amplitudes de tensdo ao longo do aumento do nimero de
ciclos, formando assim a curva de Wohler, ou curva ¢ — N. Os corpos de prova utilizados
foram confeccionados de acordo com a norma ASTM E647-88". Os CDPs foram feitos a
partir do processo de eletro-erosdo e o carregamento ciclico aplicado foi de tragdo-tragdo.
Para o ensaio de fadiga foram preparadas ao todo nove amostras da liga em estudo, sete na
direcdo longitudinal e duas na dire¢do transversal da placa, em seguida as amostras foram
submetidas ao ensaio com razdo de carga R=1. No fim dos ensaios, os resultados foram

plotados em uma curva de fadiga, representada a seguir.

Grafico 6 — Dispersado dos resultados experimentais (dire¢do longitudinal) para o tracado da

curva o — N.
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(Autor)
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Tabela 11 — Dados do ensaio de fadiga (dire¢@o longitudinal).

TENSAO [MPa] CICLOS [N]
400 12351
350 24853
300 33701
200 109281
200 132859
100 1000000
400 12351
(Autor)

Dispersao dos resultados experimentais (diregdo transversal) para o tragado da

curva o — N.

TENSAD [MPal

Curva de Fadiga
450 " AL ?4?5

] 200000 400000 800000 EQODOD 1000000 1200000
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Tabela 12 — Dados do ensaio de fadiga (dire¢do transversal).

TENSAO (MPa) CICLOS (N)
400 12351
350 24853
300 33761
200 102281
200 139980
100 1000000
150 458891
(Autor)

O tipo de solicitagdo e as condig¢des de preparacdo dos corpos de prova influem nos
resultados de fadiga, e, portanto, devem ser padronizados para permitir que os resultados
sejam comparados em outras condigdes. De acordo com os resultados obtidos com os ensaios,
podemos verificar que ndo existe uma diferenga significativa entre as resisténcias de fadiga

em relacdo a direcdo longitudinal ou transversal da laminagao.

4.5 ANALISE DA MICROSCOPIA ELETRONICA DE VARREDURA (MEV)

A microscopia eletronica de varredura foi realizada para dar auxilio na andlise
microestrutural da liga de aluminio 7475 — T761. A analise foi feita seguindo espectros que
variaram de 1pum até 200um em lcm da escala. Com a analise de MEV qualquer superficie de
uma amostra de material condutor de eletricidade e estavel em vacuo, pode ser analisada
numa faixa de 10 a 100.000 vezes de aumento.

Essa técnica tem sido muito usada no estudo de fraturas do tipo clivagem ou do tipo
ductil, que envolve a nucleagdo, crescimento e coalescimento de vazios e produz uma
superficie de fratura alveolar (fratura por “dimples”) caracteristica desse tipo de fratura, além
de auxiliar no estudo da nucleacdo de trincas por fadiga e por corrosdo sob tensdao. Com
excecdo da densidade e distribuicao de discordancias, todas as caracteristicas consideradas
importantes numa superficie de fratura podem ser estudadas detalhadamente com MEV.

A fratura por fadiga dos materiais estd associada com a nucleagdo e a propagacdo da

trinca, caracterizada pela presenga de estrias na superficie de fratura. O espagamento e a
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orientacdo das estrias dao indica¢des da velocidade e da direcdo de propagacdo da ponta da
trinca, respectivamente.

Na analise feita foi possivel identificar discordancias dentro da estrutura da liga, além
de vazios, estes principalmente possibilitam um grande concentrador de tensdes. Tais
concentradores de tensdes favorecem a nucleacdo de trincas por fadiga e aumentam a
velocidade de propagagdo das mesmas no segundo estagio das fraturas por fadiga.

Foi utilizada MEV neste trabalho, com o objetivo de identificar os locais mais comuns
de nucleacdo de trincas por fadiga, analisar a aparéncia da superficie de fratura de uma
maneira geral para obter informagdes que pudessem explicar o comportamento em fadiga da
liga 7475 em estudo. As imagens da microscopia eletronica de varredura sao mostradas a

seguir:

Figura 45 — Fotografia do aspecto geral da fratura.

"’ % ,ié* Zr) : 7

200 pm EHT =10.00kV  Signal A = SE1 IProbe= 50 pA Aperture Size = 30.00 pm
| WD=12.0mm Mag= 50X Spot Size = 351 Chamber =1.83e-003Pa  FEG-UNESP

LAIMat

(Autor)



200 pm EHT =10.00kV  Signal A = SE1 IProbe= 50pA  Aperture Size = 30.00 um LAIMat
| WD=140mm Mag= 50X Spot Size = 351 Chamber = 2.41e-003Pa  FEG-UNESP
(Autor)

Figura 47 — Fotografia do aspecto geral da fratura.

7

ot = Yai S W/ (T Y = 2% A
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20 pm EHT =10.00kV  Signal A = SE1 IProbe= 50pA  Aperture Size = 30.00 um LAIMat
| | WD=12.0mm Mag= 500X Spot Size = 351 Chamber =1.79e-003Pa  FEG-UNESP

(Autor)
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Figura 48 — Fotografia do aspecto geral da fratura.

20 pm EHT =10.00kV  Signal A=SE1 |Probe=50pA Aperture Size = 30.00 um LAIMat
I WD=140mm Mag= 500X Spot Size = 351 Chamber = 2.29e-003Pa  FEG-UNESP
(Autor)

Figura 49 — Fotografia da regido de nucleacdo da trinca.

4

»

10 pm EHT =10.00 kV  Signal A = SE1 | Probe =50 pA Aperture Size = 30.00 pm LAIMat
| | WD=120mm Mag= 2.00KX Spot Size = 351 Chamber =1.71e-003Pa  FEG-UNESP

(Autor)
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10 pym EHT =10.00kV  Signal A= SE1 IProbe= 50pA  ApertureSize=30.00pUm | Ajmat
| | WD=140mm Mag= 2.00KX Spot Size = 351 Chamber = 2.14e-003Pa  FEG-UNESP
(Autor)

Figura 51 — Fotografia com vazios na microestrutura da liga.

10 pm EHT =10.00kV Signal A=SE1 | Probe= 50 pA Aperture Size = 30.00 pm LAIMat
WD=140mm Mag= 2.00KX Spot Size = 351 Chamber = 2.19e-003Pa  FEG-UNESP

(Autor)



Figura 52 — Fotografia mostrando estrias, que acompanham a propagag¢ao da trinca, no

segundo estagio da fratura por fadiga.

2 pm EHT =10.00kV  Signal A = SE1 | Probe = 50 pA Aperture Size = 30.00 um LAIMat
| | WD=12.0mm Mag= 5.00KX Spot Size = 351 Chamber = 1.63e-003Pa  FEG-UNESP
(Autor)

Figura 53 — Fotografia com estrias.

2 pm EHT=10.00kV Signal A = SE1 IProbe= S0pA  ApertureSize=30.00Um | aiMat
| WD=140mm Mag= 5.00KX Spot Size = 351 Chamber = 1.95e-003Pa  FEG-UNESP

(Autor)
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Figura 54 — Fotografia com estrias.

2pm EHT =10.00kV Signal A = SE1 |Probe=50pA Aperture Size = 30.00 um LAIMat
| WD=14.0mm Mag= 5.00KX Spot Size = 351 Chamber = 2.62e-003Pa  FEG-UNESP
(Autor)

Figura 55 — Fotografia com estrias.

1um EHT =10.00kV  Signal A = SE1 IProbe= 3pA Aperture Size = 30.00 um LAIMat
| | WD=125mm Mag= 10.00KX Spot Size =197 Chamber =1.39e-003 Pa  FEG-UNESP

(Autor)

94



95

Com a observagao das imagens podemos notar a evolu¢do da fratura de fadiga, a partir
da nucleagdo da trinca e a sua propagacdo. Na fase de propagacdo as marcas de praia se
mostram evidentes pelas imagens, com estrias bem definidas e espagadas. Podemos notar
também os vazios dentro da estrutura da liga que favorecem para o aparecimento das trincas e

sua propagacao, por serem concentradores de tensoes.
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5 CONCLUSAO

Com o término deste trabalho, pdde-se observar a importancia de um estudo prévio de
engenharia envolvendo projetos com estruturas metalicas. As ligas metéalicas com aluminio
tém um grande mercado na inddstria aerondutica como também em outros setores. No
trabalho em andlise pode-se ver como a liga 7475 — T761 possui aplicabilidade elevada na
industria de aeronaves, por possuir grande resisténcia mecanica devido aos contornos de graos
desuniformes, precipitados incoerentes e grande 4area de contorno, que possibilitam
dificuldade de movimento das discordancias e por consequéncia maior resisténcia mecanica;
esta andlise foi verificada com as imagens obtidas na microscopia Optica (MO) e com as
imagens da microscopia eletronica de varredura (MEV).

Puderam-se ver com os estudos do ensaio de tragdo as diferencas entre o aumento da
resisténcia mecanica referente ao sentido de laminagdo e contra este na placa da liga 7475. A
analise da microdureza Vickers deu suporte para a analise das diferengas entre a dureza do
sentido transversal e longitudinal da liga, pelas discordancias encontradas na microestrutura.
No final do estudo, o ensaio de fadiga mostrou como o comportamento da fratura se comporta
com o aumento da tensdo em relagdo ao niimero de ciclos para a ruptura; a comparagado feita
entre os sentidos dos ensaios, ndo mostrou diferenga significativa no comportamento da curva

de fadiga.
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