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RESUMEN

El presente estudio tiene por objeto elaborar un procedimiento para
detectar, analizar e interpretar por medio del software AFGrow, las grietas
presentes en la estructura del helicoptero Bell UH-1H, debido a la no existencia
de un método estandarizado para ser utilizado por este software.

Para lograr lo antes mencionado, se efectud la revision bibliografica de las
diferentes teorias de la mecanica de la fractura, determinando los parametros
que la rigen. Ademas, se estudiaron distintos tipos de materiales aeronauticos,
métodos y procedimientos de ensayos no destructivos utilizados por la industria
de la aviacion civil y militar, estableciendo los limites dentro de los cuales seria
realizado el analisis final de las grietas.

De acuerdo a lo anterior, se analizaron las grietas presentes en la
estructura del helicoptero utilizando el software AFGrow, obteniendo resultados
muy similares a los medidos experimentalmente.

La conclusién general que se obtiene, es que el software AFGrow es una
poderosa y eficiente herramienta para el analisis de grietas, siendo de suma
importancia el lograr la debida caracterizacion de las variables involucradas

para obtener resultados de prediccidn objetivos.



SUMMARY

The present study has for object elaborate a procedure to detect, analyze
and interpret by means of the software AFGrow, the cracks in the structure of
the helicopter Bell UH-1H, due to the non existence of a method standardized to
be used by this software.

To achieve the before mentioned, the bibliographical revision of the
different theories of the mechanics of the fracture was made, determining the
parameters that govern it. Also, the different types of aeronautical materials,
methods and procedures of non destructive rehearsals used by the industry of
the civil and military aviation was studied, establishing the limits inside which it
would be carried out the final analysis of the cracks.

According to the above-mentioned, the cracks in the structure of the
helicopter were analyzed using the software AFGrow, obtaining very similar
results to those measured experimentally.

The general conclusion that one obtains, is that the software AFGrow is a
powerful and efficient tool for the analysis of cracks, being of supreme
importance achieving the due characterization of the variables involved to obtain

objective prediction results.



Introduccion

A través de los afos los disefios aeronauticos y astronduticos han
presentado un vertiginoso desarrollo cientifico y tecnoldgico, creandose la
necesidad de contar con materiales en cierto grado, mas resistentes, mas
durables y con caracteristicas especiales, debido a las extenuantes condiciones
ambientales y de esfuerzo a que son expuestas estas estructuras.
Paralelamente a esto, se han ido desarrollando nuevos métodos y técnicas para
determinar el dafo en la estructura de una aeronave a través de su vida en
servicio; es aqui donde las teorias sobre grietas cobran su importancia, ya que
son una herramienta eficaz a la hora de determinar la condicién de estructuras
sometidas a cargas repetitivas que producen fatiga de materiales.

Por medio de estas teorias es posible conocer el estado de las grietas en
diferentes piezas de una aeronave, siendo de gran importancia, ya que en
combinacion con inspecciones rutinarias, ensayos no destructivos y analisis por
medio de software, nos permite predecir en cierta medida, el momento en que
deben ser retiradas partes y/o piezas que presentan signos evidentes de fatiga
y por ende reduccion de su vida util, evitando de esta manera, que las grietas
alcancen su longitud critica, para la cual se produce la falla en forma
catastrofica.

Es asi como se producen las primeras catastrofes en aviacion debido al
crecimiento inestable de grietas, como lo fué el sufrido por el malogrado De
Havilland Comet, primer avion comercial a reaccion, que debido a las
imposiciones de costos y de operacion, debia volar a una altitud sobre los
35000 ft. para lograr el maximo rendimiento de sus motores. Debido a esta
imposicion, los ingenieros se vieron en la obligacion de reducir el peso de la
aeronave, en desmedro de la resistencia de la estructura, que finalmente
contribuy6 a desarrollar un efecto tragico, ya que un error de disefio terminé por
destruir el ambicioso suefio de la empresa Inglesa de dominar el trafico aéreo

de pasajeros. Investigaciones posteriores determinaron que las ventanas del



avion, que eran casi totalmente cuadradas; ayudaron a la formacion de grietas
por fatiga, dadas las altas concentraciones de esfuerzos en sus esquinas.

Hoy en dia para evitar estos acontecimientos se utilizan analisis de
tolerancia al dafio (damage tolerance), que implica que la estructura ha sido
evaluada para asegurar que si ocurriera dafio por fatiga, corrosion o como
causa de algun accidente, la estructura restante es capaz de soportar cargas
razonables sin fallas o deformacion estructural excesiva hasta que el dafio sea
detectado. Como lo es también el criterio de safe life (vida segura) que significa
que la estructura ha sido evaluada para soportar las cargas repetidas de
magnitud variable que se espera que soporte durante su vida util sin presentar
grietas detectables.

Estos criterios junto a otros son aplicados especialmente al disefio y
mantencién de aviones, helicdpteros y estructuras aeronauticas en general.

Considerando todo lo anterior, podemos decir, que el problema principal
que se presenta para este estudio, es la reduccién de la confiabilidad
operacional ocasionada por las grietas iniciadas debido a fatiga de materiales,
en lugares criticos y especificos de la estructura del fuselaje del helicoptero Bell
UH-1H y en sus elementos dinamicos, pertenecientes a su motor y transmision.
La problematica asociada, corresponde particularmente a accidentes
catastroéficos y tiempos de mantenimiento imprevistos.

El Helicéptero Bell UH-1H, de fabricacion Norteamericana, en nuestro pais
desempefa labores militares y civiles para el traslado de tropas, labores de
traslado de enfermos (medevac) y labores en el combate de incendios, entre
otras.

Este proyecto, se centrara en desarrollar un método destinado a utilizar el
software AFGrow para analizar las grietas detectadas por medio de ensayos no
destructivos, interpretando los resultados y determinando el numero de ciclos
necesarios para que las grietas alcancen su longitud critica.

El software AFGrow es un programa desarrollado por el Laboratorio de

Investigacion de la Fuerza Aérea de los Estados Unidos (Air Force Research



Laboratory), basado en féormulas empiricas, que permiten determinar en forma
rapida y confiable, el estado de grietas en estructuras aeronauticas.

Para lograr lo antes planteado, se realizd6 la debida recoleccion de
informacién, respecto a ensayos no destructivos, materiales y estructura del
helicoptero, ademas de visitas en terreno, para realizar de manera correcta el
posterior analisis e interpretacion por medio de AFGrow de las condiciones de
las grietas presentes en las zonas criticas del fuselaje.

El estudio realizado, sentara las bases del método para futuros analisis de
grietas, con esta modalidad de software en diferentes aeronaves. Para ello se
plantea como hipétesis, que es factible desarrollar un método para analizar e
interpretar, a través del software AFGrow, las grietas detectadas en la
estructura del helicéptero por medio de ensayos no destructivos, diferente a los
andlisis de tolerancia al dafo, para ser utilizado directamente en el
mantenimiento de la aeronave.

A continuacion se plantean los objetivos y la metodologia en los cuales se

basara el analisis de fatiga a la estructura del helicoptero Bell UH-1H “Iroquois”.



Objetivo General

Desarrollar un método de analisis de grietas, que permita detectarlas por
medio de inspecciones no destructivas, analizarlas por medio del software
AFGROW, interpretar los resultados obtenidos y evaluar si estas grietas se

encuentran en condiciones operacionales inseguras.

Objetivos Especificos

a. Caracterizar los diferentes métodos de ensayos utilizados para realizar

inspecciones no destructivas en aviacion.
b. Clasificar los materiales mas comunmente utilizados en estructuras
aeronauticas y sus diferentes propiedades, particularmente en el

helicéptero Bell UH-1H.

c. Determinar las zonas criticas de la estructura, propensas a la formacion

de grietas por fatiga.

d. Aplicar los métodos apropiados de ensayo a los distintos elementos

estructurales criticos del helicéptero.

e. Clasificar las grietas de acuerdo a sus caracteristicas por medio de las

distintas teorias de la mecanica de fractura.

f. Analizar por medio del software AFGROW, las grietas detectadas en los

elementos estructurales.

g. Interpretar los resultados obtenidos debido al analisis.



h. Evaluar el estado de comportamiento estable o inestable de las grietas.

Elaborar un procedimiento para detectar, analizar, interpretar y evaluar

las grietas por fatiga en las zonas criticas del helicoptero.

Metodologia

Recopilar informacion necesaria de los ensayos no destructivos mas
comunmente utilizados en la industria aeronautica para realizar

inspecciones en aeronaves, su metodologia y aplicacion.

Realizar la debida clasificacion de los materiales por intermedio de
informacién bibliografica. (Manuales de Mantenimiento de la aeronave,

etc.)

Identificar las zonas criticas de la estructura de la aeronave por medio de
la recopilacion de directivas de advertencia emitidas por el fabricante y

por medio de inspecciones en terreno.

Identificar los métodos apropiados para inspeccionar los elementos
estructurales de la aeronave, a través de manuales de mantenimiento y

el estudio de los ensayos anteriormente sefialados.

Clasificar las grietas por medio del estudio del arte de la mecanica de la

fractura, sus diferentes teorias y aplicaciones a la mecanica de sdlidos.

Realizar el analisis adecuado de las grietas por medio del software

AFGrow utilizando para ello, informacion electrénica, consultas a



expertos y manuales de uso, que entregan los conocimientos necesarios

para operar el programa.

Interpretar los resultados por medio de graficos, tablas y teoria sobre el

estudio de grietas por fatiga en aviacion.

Evaluar por medio de la informacion entregada por el software, el estado
de estabilidad o inestabilidad de las grietas en la estructura de la

aeronave.

Utilizando todo lo anterior, elaborar un procedimiento escrito que
entregue los pasos a seguir, para conocer de forma detallada el
comportamiento de las grietas por fatiga en el Helicoptero, desde su

deteccion, hasta su final evaluacion.



Capitulo I: Mecanica de la Fractura

Antes de comenzar cualquier analisis, debemos tener en claro como
funciona el mecanismo de propagacion de grietas en estructuras aeronauticas,
y de otro tipo.

El proceso de iniciacion y propagacion de una grieta hasta llegar a su
tamafo final se divide en tres periodos: (a) dafo inicial a escala sub-
microscopica, (b) dafio visible, inicio de la grieta y crecimiento, para después
tener finalmente, (c) fractura instantanea.

La mecanica de la fractura clasica estudia el proceso que cubre los
periodos de (b) dafio visible y (c) falla final. Uno de los métodos para analizar
este proceso es el método de la mecanica de la fractura elastico lineal (MFEL 6
LEFM). Este método es valido cuando el material afectado por la grieta
permanece elastico, con una pequefa zona plastica alrededor de la punta de la
grieta. En este caso la grieta se comporta en forma fragil. La fractura fragil
puede ser modelada usando como parametro el factor de intensidad de
esfuerzos, K. Este parametro define el campo de esfuerzos en la vecindad de la
punta de la grieta.

Cuando la deformacion plastica alrededor de la punta de la grieta se
vuelve muy grande, la MFEL pierde validez. En este caso, se deben emplear
parametros adecuados para la fractura semi-ductil de materiales, como la
integral J o también el angulo de abertura en la punta de la grieta mas conocido
como crack tip openning angle (CTOA). Estos ultimos pertenecen a la mecanica
de la fractura elastico plastica (MFEP 6 EPFM).

La MFEL ha sido empleada con éxito en estructuras aeronauticas y es
actualmente el método estandar para esta aplicaciéon (Newman, J.C., 2000).

Existen las herramientas computacionales para aplicarlo a problemas
reales. Ademas, los materiales aeronauticos se encuentran caracterizados

segun sus parametros.
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1.1 Mecanica de la fractura elastica lineal (MFEL)

Dowling (1998), con base en datos del gobierno de Estados Unidos,
propone que: “El costo anual para la economia de Estados Unidos por fatiga de
los materiales, en dolares de 1982, es de alrededor de 100.000 millones,
correspondiendo a aproximadamente el 3 % del producto nacional bruto (PNB).
Estos costos provienen de la ocurrencia o prevencion de fallas por fatiga en
vehiculos terrestres, vehiculos sobre rieles, aeronaves de todo tipo, puentes,
gruas, equipos de plantas generadoras de energia, estructuras de pozos
petroleros submarinos y una amplia variedad de maquinaria y equipos varios,
como artefactos domésticos, juguetes y equipos deportivos.”

Segun Shigley (2002), la idea de que existen grietas en las piezas y/o
partes, aun antes de que comience su servicio y que estas pueden crecer
durante el servicio, ha conducido a la frase descriptiva “disefio tolerante al
dafo”. El enfoque de esta filosofia se pone en el crecimiento de las grietas
hasta que se hacen criticas y la pieza y/o parte se elimina del servicio. La
herramienta de analisis es la mecanica de la fractura elastica lineal (LEFM, por
sus siglas en inglés). La inspeccion y el mantenimiento son esenciales en la
decision de retirar las piezas y/o partes, antes que las grietas alcancen su
longitud critica.

A continuacién definiremos correctamente el término fractura. Ortuzar
(1999) dice que se puede definir “fractura” como la culminacién del proceso de
deformacion plastica. En general se manifiesta como la separacion o
fragmentacion de un cuerpo soélido en dos o0 mas partes bajo la accién de un
estado de cargas.

En particular, para diferenciar los tipos de fractura que existen,
considerando el fendmeno en el extremo de la grieta, se pueden definir
claramente dos grupos:

e Fractura Ductil es aquella que progresa como consecuencia de una

intensa deformacion plastica asociada al extremo de la grieta.
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e Fractura Fragil es aquella que se propaga con muy poca deformacién

plastica en el vértice de la grieta.
1.1.1 Modos de fractura

Antes de analizar las variaciones de esfuerzos y deformaciones en
cuerpos fisurados sometidos a cargas externas, es necesario definir los
diferentes modos de fractura. En este sentido, existen tres modos basicos de
desplazamiento de las caras de una fisura cuando es sometida a tensiones En
el modo | la carga principal es aplicada normal al plano de la grieta y tiende a
abrir la grieta. El modo Il corresponde a corte en el plano de la grieta y tiende a
deslizar una cara de la grieta con respecto a la otra. El modo Il se refiere a
corte fuera del plano. Un cuerpo agrietado puede estar cargado de acuerdo a

cualquiera de estos tres modos o con una combinacion de ellos. (Figura N°1).

=

I <«
I re

Modo I Modo IT Modo I
g b) )

Figura N°1. Los fres modos basicos de fractura: a) Modo | o de abertura b)

Modo Il o de deslizamiento c) Modo Ill o de desgarre

1.1.2 Factor de intensidad de esfuerzos

Valdebenito (2003) basado en los planteamientos de Irwin dice que: la
MFLE basa su estudio de esfuerzos en la zona de fluencia que presenta el
vértice de la grieta, la cual puede ser descrita mediante el factor de intensidad

de esfuerzos, ya que al aplicar una fuerza externa a un cuerpo elastico que
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contiene una grieta (Figura N°2), la zona cercana a ésta (vértice) es sometida a
esfuerzos de traccion (o), ademas de los esfuerzos de corte (z7) sobre planos de
45° respecto al plano de la grieta. De esta forma el vértice de la grieta puede
alcanzar esfuerzos de fluencia, aunque la tension media a la que se encuentra
sometida la estructura sea inferior a este valor, por lo que la fractura puede
producirse si el valor del esfuerzo en el vértice de la grieta es superior al valor

del esfuerzo de fluencia.

A -

Figura N°2. Grieta a través del espesor en una placa infinita cargada.

En un material isotrépico linealmente elastico, bajo condiciones de
esfuerzo plano o deformacion plana, los campos de esfuerzos y de
deformaciones en la punta de la grieta presentan una singularidad del orden de
r'2, asi Irwin demostré que, en la vecindad de la punta de la grieta, el campo de

esfuerzos elasticos puede ser expresado de acuerdo a la siguiente expresion:

oy =%-aﬁ(9) (1.1)

£ =2 (0) (1.2)

/ N2-7Ter
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Segun lo planteado por Grandt (2001), de acuerdo a los trabajos

desarrollados por Irwin, el campo de esfuerzos en la punta de la grieta (Figura

N°3) en el modo I esta dado por las siguientes ecuaciones:

O, K, 1-sen(6/2)-sen(36/2)
[ }: N2-mw-r '008(0/2)'L+Sen(l9/2)-sen(39/2)}

T = K, -(seng-cosg-cosﬁ)
Yoo 2 2 2
0 Estado de Esfuerzo Plano
o, =

V'(Gx + Jy) Estado de Deformacion Plana

K, r 0 2 HJ
=———— . |—cos—|1—-2v+sen” —
E2+2v)\ 2z 2 2

U
K, r O(1-v , 0
=————,[——cos— +sen” —
E/2+2v)\2z  2\1+v 2
=L Lseng 1—2v—cos2g
E/2+2v)\2z 2 2

v

K, r 49( 2 zej
= ——F———.|—Ssén— —COS —
1+v 2

(1.3)

(1.4)

(1.7)
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Donde K; es el factor de intensidad de esfuerzos en el modo I, v es el
modulo de Poisson y las letras U y V representan los desplazamientos en los
ejes x ey, respectivamente.

Se puede considerar que cualquier tipo de grieta en un medio elastico

(modo 1) tiene una distribucion de tension dada por las ecuaciones (1.3) y (1.4).

Figura N°3. Estado de tension en el vértice de la grieta.

Segun Irwin el factor de intensidad de esfuerzos “K” para la mecanica de la
fractura, depende linealmente de la carga aplicada y es una funcion de la
longitud de la grieta y otros parametros geométricos caracteristicos del cuerpo,

cuya expresion se encuentra dada por:

K:0~\/2-a~ﬁ(a) (1.8)
Donde: (Unidades Métricas e inglesas)
K : Factor de intensidad de esfuerzos. (Mpa-\/z o} ksi-ﬂ)
o : Esfuerzo aplicado a la grieta.
a : Largo de la grieta.

Bla) : Factor de forma, en funcion de la geometria del cuerpo.



15

K=0or-a-fa) Para cuerpo infinito (1.9)

Para la placa de la Figura N°2 se tiene que:
L=1.12

En este caso particular f no depende de a, debido a que se trata de una
placa de ancho infinito. Es decir, mientras el largo de la grieta a sea finito, la
forma de la placa es la misma para efectos del campo de esfuerzos en la

vecindad de la punta de la grieta.

1.1.3 Tamaio de la zona plastica

Para determinar el tamafo de la zona plastica en la punta de la grieta se
utiliza el criterio de fluencia de Von Mises, segun esto, la zona deformada
plasticamente sufre una reduccion a medida que avanza a través del espesor,
desde la zona exterior hacia la interior, siendo la forma y el tamafo
dependientes del estado de esfuerzo que actua en el vértice de la grieta (Figura
N°4).

ESFUERZO PLAND

\ (SUPERFICIE)
DEFORMACION

PLANA

(ZONA MEDIA)

Figura N°4. Region deformada plasticamente para el estado de esfuerzo y

deformacion plana.
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1.1.4 Influencia del espesor

Dowling (1998), plantea que el espesor de la probeta tiene una influencia
importante sobre el estado tensional en la punta de la grieta. Asimismo, para
asegurar que la mayor parte de la punta de la grieta estda en condiciones de
deformacién plana, se requiere un espesor suficientemente grande. La
evolucién del factor critico de intensidad de tensiones con el espesor esta
representada en la Figura N°5. Se puede observar en un primer tiempo que el
valor de Kic es mayor para condiciones de tension o esfuerzo plano que para
condiciones de deformacion plana, por lo que es este ultimo valor el que se
debe considerar para cuestiones de disefio. Este valor es una verdadera
propiedad del material, que puede ser determinada experimentalmente
siguiendo el estandar ASTM E-399 (1994).

K I T ________________ K" o~ 1ens ion plana

K' ) deformacion

——————— P

||||||

- .
;}wm 4]

Figura N°5. Evolucion critica del factor de intensidad de tensiones con el

espesor de la muestra.

Se puede observar ademas, que para espesores mayores a un cierto valor

Bmin, €l valor de la tenacidad a la fractura no depende mas del espesor, al ser
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despreciable la influencia de la parte de la punta de la grieta que no esta en
condiciones de deformacion plana.

Por lo tanto, no es posible aplicar valores de K medidos en especimenes
gruesos en condiciones de deformacién plana para predecir la fractura bajo
condiciones de esfuerzo plano en planchas delgadas, o viceversa. Luego, el
criterio de fractura es el siguiente: ocurrira fractura cuando K alcance un valor
critico, habiendo sido determinado este valor critico experimentalmente, usando
probetas del mismo espesor que el elemento a evaluar.

De modo general el espesor requerido para asegurar las condiciones de
deformacion plana es:

2

B>2.5 Kic (1.10)

El requerimiento para el espesor asegura que existe deformacion plana,
mientras que los requerimientos para las dimensiones en el plano aseguran que
el comportamiento es elastico lineal y que K: caracteriza el estado de esfuerzos
en la punta de la grieta. El numero 2,5 en la ecuacion (1.10) fue elegido
después de examinar una cantidad considerable de datos experimentales. El
término del lado derecho de la ecuacion (1.10) corresponde a aproximadamente
50 veces el tamafio de la zona plastica en deformacién plana, lo que asegura
las condiciones de deformacion plana y elasticidad lineal. De esta forma se
obtiene un valor de Kic que es una propiedad del material y, por lo tanto, no

depende del tamafio o de la geometria del cuerpo agrietado.
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1.1.5 La tasa de liberacion de energia

Una grieta se propaga si la energia que ésta libera al crecer es suficiente
para proveer toda la energia necesaria para el crecimiento de la misma. Si no
se cumple lo anterior, el nivel de esfuerzos debe ser aumentado. Este principio
fue postulado por Griffith en 1921. La condicién necesaria para la propagacion

es:

g-ldu _law . (1.11)
B da B da

Donde U es la energia elastica, w la energia requerida para el crecimiento

de la grieta y B es el ancho de la estructura. La tasa de liberacién de energia G

tiene dimensiones de energia por unidad de largo de la grieta por unidad de

espesor de la estructura (J/mz) . La energia consumida en propagar la grieta,

R, se denomina resistencia de la grieta o resistencia a la fractura. En primera
aproximacion, se puede asumir que la energia requerida para propagar una
grieta es la misma para cada incremento da. Esto significa que R es una
constante. La condicion de energia de la ecuacioén (1.11) requiere que G sea al
menos igual a R para que la propagacion pueda ocurrir. Si R es una constante,

esto quiere decir que G debe exceder una valor critico G ..

Se puede demostrar que:

Kk+1 1
G, S (k? +K,2[)+EK,2” (1.12)
K+1
Gy =4—'K1 Ky (1.13)
U
|
Gm =—- Ky (1-14)
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Con:
_E
7 00y)
Kk=3-4v
3-v
K=
1+v

Modulo de corte (1.15)
Deformacion Plana (1.16)
Esfuerzo plano (1.17)

Los valores K1, Kn'y Ku no dependen de la condicion de esfuerzo asumida

(esfuerzo plano o deformacién plana). Esta debe ser introducida en la ecuacion
(1.12) y (1.13) debido a que de ella dependen G: y Gu.
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1.2 Mecanica de la fractura elastico plastica (MFEP)

La MFEP surge de la necesidad de suplir las limitaciones de la MFEL, para
caracterizar configuraciones de grietas en las que la zona plastica no puede ser
considerada pequena con respecto a la singularidad elastica impuesta por la
grieta. En estos casos se habla de plasticidad a gran escala. Estas condiciones
son mas comunes en materiales con alta resistencia a la fractura y baja
resistencia a la fluencia, tales como los aceros usados en turbinas generadoras
de potencia. Estos materiales son considerados ductiles respecto de los
materiales aeronauticos que presentan alta resistencia a la fluencia y baja
resistencia a la fractura.

En MFEL el parametro indiscutido para caracterizar grietas es K, pues
cumple con el objetivo de caracterizar el campo de esfuerzos en la punta de la
grieta y la tasa de liberacion de energia durante la extension de la grieta. La
busqueda de un parametro de MFEP que cumpla los mismos requerimientos
que K no ha concluido. Los parametros mas utilizados en MFEP son la integral
J, el desplazamiento de la abertura en la punta de la grieta (CTOD) y el angulo

de abertura en la punta de la grieta (CTOA).
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1.21 Laintegral J

Rice (1968) aplicé la teoria de plasticidad por deformaciéon al analisis de
una grieta en un material no lineal, idealizando la deformacion elastico plastica

como no lineal elastica. Este comportamiento se muestra en la Figura N°6.

Matarlal Elasico
i No Lineal

Matzrlal Elastico
Flastice

Figura N°6. Esquema del comportamiento esfuerzo-deformacion de materiales
elastico no lineal y elastico plastico.

Esta simplificacion restringe, en rigor, la aplicacién de este parametro a
especimenes sometidos a cargas monotoénicas. Es decir, no esta permitida la
descarga.

Rice demostré que la tasa de liberacién de energia no lineal, J, puede ser

escrita como una integral de linea independiente de la trayectoria.

grieta

Figura N°7. Contorno arbitrario alrededor de de la punta de la grieta.

Sea un camino arbitrario dextrégiro alrededor de la punta de una grieta, T,

como se muestra en la Figura N°7. La integral J fue definida por Rice como:
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ou.
J = dy —T—-d 1.18
l[wy P j (1.18)

Donde w es la densidad de energia de deformacion, T7: son las
componentes del vector traccién, ui son las componentes del vector

desplazamiento y ds es un incremento a lo largo del contorno I'. La densidad de

energia de deformacion se define como:

w=[o,de, (1.19)
0

Donde o5y ¢&; son los tensores esfuerzo y deformacion, respectivamente.

El vector traccion es normal al contorno; sus componentes estan dadas por:

T, =o,n, (1.20)

Donde n; son las componentes del vector unitario normal aT.

Rice mostré que el valor de la integral J es independiente del camino de
integracién alrededor de la grieta. Ademas, demostré que J es igual a la tasa de

liberacion de energia en un cuerpo agrietado elastico no lineal. Es decir:

J=—d—U (1.21)
da

Luego, J es una versidbn mas general de la tasa de liberacion de energia.

Para el caso particular de materiales elastico lineales J=G. Ademas, para

configuraciones en modo I en condiciones de elasticidad lineal, se cumple que:

J=2L (1.22)
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En 1968, se demostré que J caracteriza univocamente el campo de
esfuerzo y deformacién en la vecindad de la punta de la grieta en materiales

elasticos no lineales. Considerando la siguiente ley de esfuerzo deformacion:

i:a i m
& o, (1.23)

Donde o, es el esfuerzo de fluencia del material, la deformacion

representada por ¢, =0,/E, a es una constante adimensional y m es el

exponente de endurecimiento por deformacién. Las relaciones para los campos
de esfuerzo y deformacion en la punta de una grieta bidimensional, con un

sistema de ejes polares como el de la Figura N°8, son las siguientes:

(1.24)

(1.25)

Figura N°8. Sistema de ejes coordenados en la vecindad de una grieta.
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Donde Im es una constante de integracion que depende de n, &’jy &json
funciones adimensionales de m y 6. Estos parametros también dependen del
estado de esfuerzo deformacién (esfuerzo plano o deformacién plana). Las
ecuaciones (1.24) y (1.25) reciben el nombre de singularidad HRR. Los valores

de Im, o’ y £jpara distintos valores de m estan tabulados en Saxena (1998).

1.2.2 Desplazamiento de la abertura en la punta de la grieta (CTOD)

Wells (1961) intentdé medir el factor de intensidad de esfuerzos critico en
aceros estructurales, encontrando que estos materiales eran demasiado
resistentes a la fractura para ser caracterizados por la MFEL. Wells observé que
las caras de la grieta se separan antes de la fractura, dado que la deformacion
plastica embota una grieta inicialmente afilada, como se muestra en la Figura
N°9.

Figura N°9. Desplazamiento de la abertura en la punta de la grieta.

Wells realizé un analisis aproximado que relacion6 CTOD al factor de
intensidad de esfuerzos en el limite de validez de la MFEL. Sea una grieta con

una zona plastica pequera, como la de la Figura N°10
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Figura N°10. Estimacion de CTOD a partir de la correccion de la zona plastica

de Irwin.

Irwin (1961) mostré que la plasticidad en la punta hace que la grieta se

comporte como si fuera levemente mas larga. Luego, se puede estimar CTOD

calculando el desplazamiento real en la punta de la grieta, asumiendo un largo

efectivo de a + r,. De la MFEL se tiene que el desplazamiento u, detras de la

punta de la grieta efectiva es:

Y oou Nox

Donde:

Kk=3—-4v Deformacion Plana

k=03-v)/(1+v) Esfuerzo Plano

Y la correccion para la zona plastica es:

(1.26)

(1.27)
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Donde «; es un parametro de constrefiimiento, que considera el efecto del
estado de esfuerzo tridimensional sobre la fluencia del material. o; = 1/27 en
esfuerzo plano y ;= 1/6 7 en condiciones de deformacion plana.

Reemplazando la ecuacion (1.27) en la ecuacion (1.26):

(1.28)

Donde des el CTOD. EI CTOD también puede ser relacionado a la tasa de

liberacion de energia, G-

_4G

T o,

5 (1.29)

Wells postul6 que el CTOD es un parametro adecuado para caracterizar la
punta de la grieta cuando la MFEL ya no es valida. Esto fue demostrado afios

después cuando se establecid una relacion unica entre CTOD y J.

1.2.3 El modelo de Dudgale-Barenblatt y la relaciéon entre CTOD y J

El modelo de Dudgale-Barenblatt asume una zona plastica larga y delgada
en un material sin endurecimiento por deformacién bajo condiciones de
esfuerzo plano. Por lo tanto, es valido so6lo para placas delgadas. Segun
Saxena la suposicion de una zona plastica delgada es valida para grietas en
placas delgadas pues en estas los planos de deslizamiento estan a +45° del
plano de la grieta, por lo tanto las bandas de deslizamiento intersectan la
superficie limitando asi su altura.

La zona plastica es modelada asumiendo una grieta de longitud 2a + 2p,
donde p es el largo de la zona plastica, con un esfuerzo de cierre igual al

esfuerzo de fluencia o aplicado en cada punta de la grieta.
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2a i

7

vl s
T AT

Figura N°11. Modelo de Dudgale-Barenblatt.

Este modelo aproxima el comportamiento elastico plastico al superponer
dos soluciones elasticas: una grieta bajo traccién uniaxial (sometida a un
esfuerzo o lejos de la grieta) y una grieta con esfuerzos de cierre en las

puntas. El tamano de la zona plastica esta dado por:
Oy

p:a-sec[%ij—l (1.30)

Se puede derivar una relacion simple entre J y CTOD a partir del modelo
de Dudgale. Si tomamos un camino de integracion que sigue el contorno de la
zona de deformacion plastica por fajas, en la punta de la grieta a lo largo de la

cual dy=0, la integral J se simplifica a:
atp a . B
J= | o, a(u2 —u; (1.31)

Donde u, y u, son los desplazamientos en la direccion y

correspondientes a las superficies superior e inferior de la grieta. Luego,

J=o,u; -uy )" = 0,5 (1.32)
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1.2.4 Angulo de la abertura en la punta de la grieta (CTOA)

El criterio de fractura CTOA es esencialmente una integracion de las
deformaciones en la cercania de la punta de la grieta. Es una evolucion del
parametro CTOD propuesto por Wells. Dado que el CTOD tiene un valor limite
de cero en la punta de la grieta, fue propuesta la pendiente local del perfil de
abertura de la grieta en su punta, 6 CTOA, como parametro para caracterizar
grietas. Newman (1984), Rice y Sorensen (1978) y Kanninen y Popelar (1985)
definieron CTOA como el angulo de abertura de la punta de la grieta medido a
una distancia fija detras de la punta de ésta. (Anexo 1)

El criterio CTOA establece que el angulo mantiene un valor constante

durante el crecimiento estable de grietas para un espesor dado de un material
metalico. Este fendbmeno ha sido observado en numerosos experimentos para
un amplio rango de metales y ha sido verificado por simulaciones numéricas.
La aplicacion natural del criterio CTOA es la caracterizacién del crecimiento
estable de grietas en placas delgadas de materiales metalicos. Un ejemplo es el
estudio de resistencia residual en fuselajes de aeronaves desarrollado por Chen
(1999).

La definicion de CTOA propuesta por Newman, se muestra en la Figura N°12.

Figura N°12. Definicion de CTOA.

Considerando sélo deformaciones segun el modo I, se tiene que:

CTOA =2tan"" (%) (1.33)
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Donde 6 es el CTOD medido a una distancia especifica, d, detras de la

punta de la grieta.

1.2.5 El factor de intensidad de esfuerzos basado en J

La ecuacion (1.22) relaciona Ky J en condiciones de elasticidad lineal y
esfuerzo plano. El factor de intensidad de esfuerzos basado en J se define

extendiendo esta relacién a un estado de esfuerzo deformacién arbitraria:

K, = (1.34)

Donde 7=0 en esfuerzo planoy 7 = v(mddulo de Poisson) en deformacién
plana. La ecuacion (1.34) permite evaluar la validez del supuesto de elasticidad
lineal para una grieta de configuracion conocida, siempre que sea posible
evaluar Ky J. El valor del factor de intensidad de esfuerzos calculado mediante
MFEL, Ke, sera muy cercano a Ku en el rango de validez del supuesto de

plasticidad a pequefa escala.

1.2.6 Factor de intensidad de esfuerzos corregido para considerar la
zona plastica

Newman (1984) definié un factor de intensidad de esfuerzos corregido
para considerar la zona plastica. Para este efecto se adiciona una porcién del
largo de la zona plastica obtenida del modelo de Dudgale, p (Ecuacion 1.30), al
largo de la grieta, a. El factor de intensidad de esfuerzos corregido queda

expresado por:

K, =o\md p(d) (1.35)
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Donde d = a + y. El término y se asume constante y fue evaluado

igualando K» a J en varias configuraciones. Newman encontré que y= 14
entrega una buena correlacion entre Ks y J.

La Figura N°13 compara los valores del factor de intensidad de esfuerzos
calculados segun la MFEL (Ke), corregidos para considerar la zona plastica (Kp)
y derivados a partir de J (Ky). Los valores de K corresponden a grietas de largo
¢ que atraviesan el espesor y se propagan desde una perforacion circular de
radio r. Los resultados de K, tienen una diferencia menor a un 5% respecto de
K’ para niveles de esfuerzo remoto de un 80% de la resistencia a la fluencia del
material. Se presentan resultados para distintos tamafos de grietas, de los que
se distingue que las soluciones elasticas para grietas pequefias (c¢/r bajos)
difieren de Ksen un factor de 2 para esfuerzos de un 80% de G,. Newman
sefala que en una perforacion de un remache tipica en estructuras
aeronauticas, un valor de ¢/r=0,05 corresponde a una grieta de un largo entre
0,1y 0,3 mm.

Los resultados de Newman confirman las limitaciones de la MFEL para el
estudio de grietas pequefias, y a la vez respaldan una correccion simple para
considerar la plasticidad en la punta de la grieta, que entrega buenos resultados

en un amplio rango de niveles de esfuerzo.

ofr= 006 0 0258
10+ _\h—é_ .
: --Z b _.._,.:'F':'
0.8 -
el DS TR
K i :
— | xSk .
Kk, 08 A e
0.4t R efr =005 7
0.2
oo l— - : - - -
0.0 02 0.4 0.6 =X 1.0

anc

Figura N°13. Comparacion de parametros elasticos y elastico plasticos para
grietas que se propagan desde una perforacion. Reproducido de Newman 1992.



31

Capitulo Il: Materiales y Ensayos no destructivos en Aviacion

La industria aeronautica se caracteriza por ser una de las mas variadas en
lo que a tecnologia de materiales y ensayos se refiere, ya sea para determinar
las caracteristicas fisico-mecanicas de los mismos o para determinar el dano al
que estan sometidas las estructuras. Al momento de realizar un analisis de
grietas, es de suma importancia poder caracterizar correctamente el tipo de
material y el ensayo no destructivo que sera aplicado en la pieza, para lograr
una interpretacion acorde con los procedimientos existentes para los diferentes
tipos de discontinuidades.

Este capitulo se encargara de dar a conocer la existencia de materiales
de uso exclusivo en aviacion y los métodos de ensayos no destructivos (NDT,
NDI, NDE) utilizados para detectar grietas en ellos, ademas de algunas
consideraciones especiales sobre longitudes iniciales y conocimientos
generales al momento de realizar analisis de grietas, entregando informacion
vital, necesaria para la realizaciéon de estudios enfocados a esta area de la

ingenieria.
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2.1 Materiales utilizados en Aeronautica

2.1.1 Aleaciones de Aluminio

Las aleaciones de aluminio tienen baja densidad (2,7g/cm3) y, mientras
sus propiedades bajo tensién son menores que las presentadas por los aceros,
ellas tienen excelente resistencia para razones de carga. Tienen muy buena
conductividad térmica y eléctrica, ademas de una alta resistencia a la oxidacion
y corrosion. La mayor limitacion para las aleaciones de aluminio es su baja
temperatura de fusién (aprox. 660°C), restringiendo asi su maxima temperatura
de servicio. Aun asi desplazan a la mayoria de los materiales usados en la
construccion de estructuras para la aviacion civil, y son usadas para un sin
numero de aplicaciones.

Los aluminios son aleados con una serie de otros materiales para mejorar
sus propiedades mecanicas y quimicas. Asi estos tienen un sistema de

designacion basado en:

1) Su tipo de forjado o fundido.
2) Su mayor elemento de aleacion y su forjado.

3) Su tratamiento térmico y mecanico.

Existen tablas que muestran la designacién de las aleaciones de aluminio

de acuerdo al tipo de tratamiento térmico o mecanico al que son sometidas.

(Anexo 2).

2.1.1.1 Aluminios de la serie 2XXX

La serie de aleaciones 2xxx estan aleados con cobre desde 1.9 a 6.8%, y

contienen una parte de manganeso, magnesio y zinc.
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Su proceso de dureza por precipitacion ha sido ampliamente estudiado y son
usados para aplicaciones como: forjados, extrusiones, depodsitos de gas,
transporte aéreo civil y aviones supersonicos. Estas aleaciones tienen baja
razén de crecimiento de grietas y tienen mejor especificacion para fatiga que la
serie 7xxx. Las aleaciones mas usadas son la 2024-T3, 2224, 2324 y 2524.
Ademas son revestidos con aluminio de un 99.34% de pureza para incrementar

sSu resistencia a la corrosion.

2.1.1.2 Aluminios de la serie 7XXX

El sistema de aluminio Al-Zn-Mg ofrece un gran potencial para el
endurecido por envejecimiento, aunque a menudo se le afiade cobre para
mejorar su resistencia a las grietas por esfuerzo corrosion (SCC) a desmedro
de reducir su soldabilidad. El problema de la resistencia SCC ha sido uno de las
mayores restricciones para el uso de esta aleacion, pero aun asi son usados
para puentes militares livianos, carros de ferrocarril, ademas de aviones

militares y civiles.

2.1.1.3 Aleaciones de aluminio con Litio

Estas aleaciones han sido desarrolladas especialmente para la industria
aeroespacial debido al enfoque de la baja densidad del litio (0,534 g/cm3). Este
tipo de aleacion ofrece atractivos beneficios por ser 10% mas liviano, 10% mas
resistente y 10% mas rigido que las aleaciones de aluminio convencionales, su

uso es muy limitado, exceptuando aviones especiales.
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2.1.2 Aleaciones de Titanio

Las aleaciones de titanio son fuertes, rigidas, resistentes a la corrosion y
tienen una baja densidad (4,5 g/cm3 para el titanio puro). Las aleaciones de
titanio son mas fuertes y mas rigidas que las aleaciones de aluminio y los
componentes de titanio suelen ser mas pequenos en tamano que sus similares
en aluminio. Por lo tanto, son utilizados en aplicaciones donde el volumen es
importante, tales como, trenes de aterrizaje y puntos de carga. Los titanios
también pueden ser usados en aplicaciones donde la temperatura es
demasiado alta para el aluminio como lo es en motores de aviones de alta
velocidad.

La gran restriccién del titanio es su mayor densidad comparada con el
aluminio, ademas de su alto costo (hasta siete veces el costo del aluminio o el
acero). La aleacion de titanio mas comun en la construccion de estructuras
aeronauticas es el Ti-6AL-4V, y otro es el Ti-6-4 que provee una buena
combinacion de resistencia, ductilidad, dureza y resistencia a creep. La maxima
temperatura de operacion de las aleaciones de titanio es de 600 °C

aproximadamente.

2.1.3 Aceros

Al igual que los titanios, el acero es mas fuerte y mas rigido que las
aleaciones de aluminio. Son usados en aplicaciones donde se requiere alta
resistencia para esfuerzo de tensién y no pueden ser reempleados por el titanio
por su alto costo. La gran densidad del acero es su factor limitante de uso, que
ha ido declinando con el tiempo. Los aceros mas utilizados son los aceros

aleados de ultra alta resistencia y los aceros de dureza por precipitacion.
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2.1.4 Composites

Estos consisten en dos 0 mas materiales combinados para dar al material
propiedades distintas de sus constituyentes originales. Los Composites han
sido disefiados para producir un material con combinaciones definidas de
propiedades tales como, rigidez, resistencia y densidad. Tipicamente los
Composites consisten en un material matriz y en un material de refuerzo. La
matriz y los materiales de fibra pueden ser metales, ceramicos o polimeros.
Composites usados en construccion de estructuras aeronauticas son matrices

de polimetros reforzados con una fibra. Estos tiene la ventaja de:

Alta resistencia y rigidez especifica.

e Propiedades direccionadas o enfocadas.

e No corrosivos en ambientes salados.

e Excelente resistencia a la fatiga.

e Estabilidad dimensional.

e Reducido numero de partes requeridas.

Pero son susceptibles a dafio por impacto, picaduras y bandas, tienen

relativamente un alto costo y no fluyen plasticamente en regiones donde se

presentan altas concentraciones de esfuerzos y estan sujetos a una gran gama

de variacion de sus propiedades debido a la naturaleza de su manufactura.
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2.2 Ensayos No destructivos

El uso de los conceptos de la mecanica de la fractura coloca apremio en la
habilidad que deben tener los diferentes tipos de ensayos no destructivos (NDT,
NDI, NDE), para detectar pequehas grietas, y ademas la necesidad de
determinar la veracidad que tiene en la practica un proceso de inspeccion,
cuando este proceso es usado para detectar defectos de un tipo y tamafio
especificos.

Cualquier técnica de medida puede resultar en errores experimentales.
Desde que estos errores en diferentes tipos de ensayos, comenzaron a afectar
los calculos propios de la mecanica de la fractura, se concertaron esfuerzos
para estandarizar los distintos métodos, para asi, de esta manera, reducir al
minimo los errores al momento de tomar las medidas de los defectos.

Podemos decir que existen dos tipos de inspecciones importantes, un tipo
eficaz, que detecta todos los defectos requeridos con la probabilidad requerida
del suceso, y un tipo eficiente, que representa a aquella que no solo es efectiva
en determinar los defectos de una pieza, sino que ademas rechaza las
imperfecciones menores que no resultan importantes en la inspeccion.

Para Interpretar adecuadamente los resultados obtenidos durante una

inspeccion no destructiva, es necesario conocer algunas definiciones:

e Falsa: Indicaciéon no existente en la realidad para el ensayo, resultado de

un proceso inapropiado o a un procedimiento incorrecto.

¢ No relevante: Indicacion que no tiene relacion con la discontinuidad que

es considerada como defecto en la parte que esta siendo inspeccionada.

e Discontinuidad: Interrupcion, intencional o no en la configuracion de una

pieza.
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e |Indicacion: Observacion de wuna discontinuidad que requiere

interpretacion. Por ejemplo: grietas, inclusiones, etc.

e Interpretacion: Determinacion de si una indicacion es no relevante,

relevante o falsa.

e Evaluacion: Valoracion de una indicacion relevante. Para determinar si

las especificaciones de servicio son descubiertas.

e Defecto: Una o varias discontinuidades que no presentan

especificaciones.

A continuacion se dan a conocer los tipos de ensayos no destructivos mas
utilizados por la industria aeronautica, siendo estos conocidos como non-
destructive test (NDT), non-destructive inspections (NDI) o non-destructive

evaluation (NDE), de acuerdo al contexto en que son realizados.
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2.21 Ensayo por Liquidos penetrantes

La deteccion de grietas no visibles en materiales metélicos data de los
afos treinta, al extenderse la practica llamada de “petréleo y cal” practicada en
algunos talleres y que consistia en mojar la superficie de la pieza que se queria
inspeccionar con una mezcla de aceite mineral y petréleo. Después de un cierto
tiempo para dar lugar a la completa impregnacion de la pieza, ésta se secaba y
se cubria con una lechada de cal o con polvos de tiza.

Este material absorbente chupaba los restos de aceite que se habian
introducido en las posibles grietas del material y al cabo de poco tiempo surgian
unas manchas en la lechada, que reproducian la forma de los defectos
superficiales del material.

Desde entonces han ido mejorandose los materiales utilizados para
realizar este tipo de inspecciéon mediante la incorporacion de productos con un
elevado grado de penetracion y el uso de reveladores con alto poder de
absorcion. La mejora de pigmentos para la coloracion de los penetrantes y la
aplicacion de materiales fluorescentes detectables con luz negra, han aportado
al método una mayor sensibilidad en la deteccion de defectos mas pequefios.

Este método se emplea generalmente para evidenciar discontinuidades
superficiales sobre casi todos los materiales no porosos (0 con excesiva
rugosidad o escamado), caracteristica que lo hace utilizable en innumerables
campos de aplicacién.

El método de liquidos penetrantes se introdujo en la industria aeronautica
en los afos que precedieron a la Segunda Guerra Mundial, la causa principal
fue la necesidad de poder disponer de un control valido alternativo al de
particulas magnetizables el cual requiere, para su aplicacién, materiales con
caracteristicas ferromagnéticas.

Esta técnica, basada en el fendmeno de capilaridad, permite evidenciar, de
una manera rapida y confiable, discontinuidades abiertas a la superficie (fisuras,
porosidades, pliegues, etc.) sobre casi cualquier componente (ferroso y no

ferroso) independiente de la geometria y del material de la pieza (Figura N°14).
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Figura N°14. Ensayo por liquidos penetrante. a) aplicacion del penetrante.

b) exceso de penetrante es removido dejando liquido al interior de la grieta.

c¢) aplicacion del revelador, delineando la grieta existente.

La metodologia que involucra el ensayo por liquidos penetrantes, es la

siguiente:

Limpieza de la pieza o la zona a _inspeccionar: La preparacion de la

superficie del material a inspeccionar debe estar orientada a evitar
cualquier obstaculo que pueda tapar o eliminar el acceso a las
discontinuidades del material. Dichos obstaculos pueden estar
ocasionados por suciedad, escoria, pintura, 6xidos o incluso acumulacién
de material, virutas o rebabas procedentes de procesos de conformado
mecanizado o manual. Los productos detergentes utilizados se elegiran
teniendo en cuenta los posibles ataques quimicos que se le puedan

ocasionar al material.

Aplicacion del penetrante: Conociendo el mecanismo mediante el cual el

liquido penetrante va a ser atraido por las cavidades del material, se
deduce que puede ser aplicado en cualquier forma, como pueden ser:

rociado, impregnacion, sumergiendo la pieza o por medio de un spray. La
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perfecta impregnacién del material y la introduccion del penetrante en
todos sus posibles huecos, requiere un tiempo determinado que depende
del tipo de material, de la clase de penetrante, siendo estos coloreados,
fluorescente o coloreados-fluorescentes y de la forma de las cavidades
esperadas. Este tiempo generalmente viene especificado por el
fabricante, o bien, es recomendable referirse a tablas especialmente

desarrolladas para estos casos.

Eliminacién del penetrante que ha quedado en la superficie: La operacion

de lavado de la superficie a inspeccionar, con el fin de eliminar el
penetrante superficial, sin extraer el que se haya podido introducir en las
discontinuidades, ha de realizarse con el maximo cuidado, ya que de ello

dependera logicamente la exactitud de las indicaciones.

Aplicacién del revelador: Previamente a la aplicaciéon del revelador,

debera realizarse una inspeccion visual de la superficie a inspeccionar, a
objeto de comprobar que ha sido removido por completo el exceso de
penetrante. la fase de aplicacion de revelador tiene por finalidad
absorber, desde la superficie, el penetrante que ha quedado oculto en las
discontinuidades del material, a fin que su traza coloreada o fluorescente,

nos sirva de indicacion del defecto superficial existente.

Interpretacién y Evaluacion de resultados: una vez transcurrido el tiempo

de revelado se procedera a interpretar los resultados y a evaluarlos con
respecto a los criterios de aceptacion o rechazo que el procedimiento
tenga establecidos. Si el ensayo se ha realizado con cuidadoso esmero y
se han seguido las indicaciones del procedimiento aplicable, los
resultados seran faciles de interpretar y quedaran claramente
diferenciadas las indicaciones debidas a defectos en el material y las que
corresponde a otro tipo de indicaciones consecuencia de la peculiar

geometria o caracteristicas de construccién de las piezas. La fase de
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interpretacion debe concluir con la redaccién e un informe en el que se
sefalen las caracteristicas del ensayo y los resultados del mismo,
mediante su indicacion clara sobre un croquis de la pieza,
complementado con una explicacion escrita, lo mas completa posible,

acerca de la particularidades de las discontinuidades detectadas.

Al final del ensayo pueden aparecer indicaciones falsas que pueden llegar
a ser confundidas con defectos reales. Esto puede ser debido, a una incorrecta
ejecucion de alguna o varias fases, a la utilizacion de productos contaminados o
a la geometria y construccion de la pieza. En primer lugar se recomienda
realizar un estudio de la pieza o superficie a inspeccionar, ya que puede ocurrir
que exista una junta en la zona a ensayar, la cual, como es légico, el ensayo la
detectara como una grieta. En segundo lugar, se recalca la importancia de
inspeccionar las piezas una vez terminado el lavado, a fin de detectar restos
visibles de penetrante que habra de eliminar la segunda limpieza. Por ultimo,
cuando se desconfie de la falsedad de alguna indicacién, no debe dudarse en
repetir el ensayo desde el principio poniendo el maximo cuidado, ya que si la

indicacion vuelve a aparecer, con toda seguridad se trata de un defecto real.

2.2.2 Ensayo por Particulas Magnéticas

Las primeras referencias sobre el uso de propiedades magnéticas del
fierro para detectar discontinuidades superficiales se refieren a inspeccionar

tubos de cafones alrededor del ano 1868.

La inspeccidén consistia en colgar una aguja magnetizada a lo largo del
cafdn y cuando esta aguja pasaba en las proximidades de las discontinuidades,

ocurria un cambio en la posicion de la misma.

El método de la aguja magnetizada perduro por mucho tiempo, hasta que

L.E. BENSON sugiri6 el uso de limaduras de fierro, muy finas, en suspension en
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liquidos diversos, y por esto es considerado el inventor de la técnica humeda

del ensayo por particulas magnéticas.

Cuando un material ferromagnético se magnetiza, aplicando a dos partes
cualesquiera del mismo los polos de un iman, se convierte en otro iman con sus
polos situados, antagonistamente en los puntos de contacto de los polos del
iman original. Sus particulas se orientan y se crean en su interior unas lineas de
fuerza que van desde un polo del iman inductor al otro, pasando por una zona
inerte que se denomina linea neutra.

Las lineas de fuerza forman un flujo magnético uniforme, si el material es
homogéneo. Podemos imaginarnos la corriente de un rio que fluye segun lineas
paralelas si el cauce es homogéneo. (Figura N°15) Cuando existe alguna
alteracion en el interior del material, las lineas de fuerza desbordan por los
lados al igual que las aguas cuando se encuentran con un obstaculo en el

cauce.

Deshordamiento

Corriente de un Rio ante un Obstaculo

Campo de Fuga
“H\?"&_

Flujo magnetico ante una Grieta del Material

Figura N°15. Comparacion de flujos de una corriente de agua y un campo

magnético ante un obstaculo.

La técnica de deteccion de defectos por medio de las particulas
magnéticas consiste, por lo tanto, en someter la pieza que se va a inspeccionar

a una magnetizacién adecuada y espolvorear sobre la misma finas particulas de
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material ferromagnético. Estas se dispondran sobre aquellas zonas en donde
exista una variacion del material capaz de producir una alteracién del flujo
magnético uniforme, reproduciendo sobre la superficie de la pieza imantada el
trazado de las posibles alteraciones del material.

La alteracion del flujo magnético puede ser debida a una grieta superficial
del material, pero también pueden alterar dicho flujo fallos internos del material
producidos por poros o rechupes e inclusiones de materias que tengan menor
permeabilidad magnética que el material inspeccionado.

La experiencia demuestra que, con el método de las particulas
magnéticas, las grietas superficiales se determinan de forma nitida, mientras
que los defectos internos tales como porosidad, inclusiones, segregaciones o
rechupes internos se detectan de forma menos concreta y dejan de dar
indicaciones fiables cuando se encuentran a una distancia de la superficie
superior a 6 mm.

Los defectos superficiales son los mas facilmente localizables con el
método de inspeccién con particulas magnéticas, pero ademas son mucho mas
peligrosos que cualquier otro tipo de defecto. Este dultimo punto es
particularmente cierto, porque los esfuerzos son usualmente mayores en la
superficie, de manera que cualquier interrupcion de la superficie constituye una
concentracién del punto de esfuerzo. La naturaleza escarpada de la rajadura
superficial la convierte en una causa de esfuerzos mas importantes que la
mayoria de los defectos subsuperficiales. La indicacion producida por todas las
rajaduras superficiales es mas conclusiva y no deja dudas en cuanto a su
presencia. Las particulas estan estrechamente unidas y producen un contorno
claro y preciso del defecto. Los defectos que corresponden a esta categoria de

indicacién son casi siempre causa de rechazo.

Los métodos de particulas magnéticas pueden ser:

e Método continuo, que significa simplemente que la operacion
magnetizadora se conduce simultaneamente con la aplicacion de las

particulas de inspeccion.
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e Meétodo residual en el cual las particulas se aplican después que se ha
desconectado la corriente magnetizadora.

¢ Meétodo repentino de magnetizacién, donde se fuerza a través de la pieza
un aumento repentino momentaneo, extra alto, de la corriente, mientras
que durante el resto del tiempo la corriente fluye a un valor mas bajo.

e Método de corriente alterna que requiere el uso de una corriente alterna.

2.2.3 Ensayo Radiografico

La radiografia es un proceso de prueba no destructiva que proporciona un
registro permanente de pelicula visible que muestra la condicién interna de un
producto, mediante el cual se puede determinar el grado de perfeccion de una
pieza. La evidencia de este registro de pelicula o radiografia puede sugerir
también como pueden hacerse mejoras en un proceso. Este método de prueba
no destructiva es superior a otros métodos por varios motivos. Cuando se
emplea una inspeccién radiografica para revisar una pieza, no se altera ni se
dafia o se destruye en ninguna forma la utilidad de la pieza. Esta inspeccion
puede resultar en ahorro de tiempo, dinero y materiales. Se puede usar la
radiografia para inspeccionar piezas fundidas, soldaduras y componentes
montados. También se pueden inspeccionar mediante la radiografia diferentes
metales ferrosos y no ferrosos, lo mismo que materiales no metalicos como
piezas de ceramica y de materiales plasticos.

Los rayos X se producen cuando un flujo de electrones de alta velocidad
impacta la materia. Esto se debe a la detencion o deflexion repentina originada
por los atomos del material impactado. Por lo tanto, para producir rayos X se
debe reunir tres requisitos basicos:

1) Se debe proveer una fuente alimentadora de electrones.
2) Debe haber una fuerza que les imprima a los electrones una alta
velocidad.

3) Los electrones acelerados deben impactar o bombardear el material.
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Los rayos X se producen cuando los electrones impactan al material
objetivo del bombardeo, al ser detenidos o desviados.

Cuando la pelicula se expone a la accion del rayo X, como se ilustra en la
Figura N°16, se produce la radiografia, siendo la indicacion del defecto las
diferentes sombras de color negro que se ven en la pelicula de rayos X. Una
caracteristica distintiva de los rayos X es su corta longitud de onda, la cual es
aproximadamente 1/10.000 de longitud de onda de la luz. Esta corta longitud de
onda es lo que permite que el rayo X penetre los materiales que absorben o
reflejan la luz ordinaria. El poder de penetracion o la energia de los rayos X,
esta en relacion inversa a la longitud de onda. Mientras mas corta es la longitud
de onda, mas alta es la energia; y mientras mas larga es la longitud de onda,

mas baja es la energia.

Figura N°16. Uso del Rayo X para descubrir defectos.

Los rayos X tienen todas las propiedades de la luz visible. La luz visible es
refractada por el vidrio y puede ser enfocada por un lente en instrumentos tales
como camaras, microscopios, telescopios y anteojos. Los rayos X también son
refractados pero a un grado tan leve que, para descubrir esta refraccion, se

deben efectuar los experimentos mas sutiles. A continuacién indicamos algunas
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de las propiedades de los rayos X que los hacen utiles para efectuar la inspec-
cion.

1) Son invisibles y pasan a través del espacio sin transferencia de materia.

N

Se propagan en linea recta.

w

No son afectados por los campos eléctricos ni magnéticos.

N

Se propagan con la velocidad de la luz.

D O

Se producen por el impacto de iones en |la materia.

N

)

)

)

)

) Se componen de bandas anchas de longitudes de onda.
)

) Se muestran en la pelicula fotografica por la densidad.

)

(o]

Pueden ionizar los gases y cambiar las propiedades eléctricas de los
liquidos y los sdlidos.

9) Son diferencialmente absorbidos.

Cuando se revelan las peliculas de radiografia, se hace visible la imagen
invisible que se produce en la pelicula por la exposicion a los rayos X, a los
rayos gama o a la luz. El revelado se lleva a cabo bajo una luz amortiguada de
un color al cual la pelicula es relativamente insensible. Primero se sumerge la
pelicula en una solucién reveladora, que hace que las zonas expuestas a la
radiacion se vuelvan oscuras.

Los encargados de interpretar las radiografias no deberan creer que un
producto deba ser mejor que un producto comun y corriente s6lo porque se ha
inspeccionado con radiografias; pero como la pelicula radiografica muestra el
material interno de las piezas, debera ser posible pasar material mas adecuado
a la agencia usuaria. El intérprete debe identificar y determinar el grado de
cualquier imperfeccion que esté indicada. La inspeccion visual de los materiales
debera proceder a la interpretacion radiografica, ya que las condiciones de la
superficie se ven claramente en la radiografia. Si no se hace la inspeccion
visual, puede llegarse a la conclusién de que una imperfeccion indicada en la
pelicula es causada por un defecto interno cuando en realidad se debe a un

defecto superficial.
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Finalmente, uno de los requisitos mas importantes para el laboratorio de
pruebas no destructivas con rayos X o0 rayos gama es que proporciona
seguridad al personal. Si una persona se estad preparando para usar equipo
radiografico, un experto adiestrado en radiacion debera comprobar la
instalacién radiografica y las medidas de seguridad que se han adoptado.

Cualquiera de los tejidos del cuerpo, pueden ser lesionados por la
exposicion excesiva a los rayos X o a los rayos gama. La sangre, la piel y
algunos drganos internos son particularmente sensitivos a esta exposicion
excesiva. A menos que se mantenga al minimo la cantidad de exposicion a los
rayos X o a los rayos gama, el efecto acumulativo de esta exposicion puede
causar lesiones al cuerpo. Las personas que trabajan en el departamento de
radiografia deben protegerse siempre en forma adecuada contra la radiacion.
Antes de poner a funcionar el equipo, deberan adaptarse medidas protectoras
para asegurarse de que no hay peligro para las personas que trabajan en zonas
cercanas. Deberan tomarse medidas de seguridad especiales, cuando se hace
la radiografia en el taller, y no en el departamento de radiografia protegido. La
exposicion del personal puede producirse por los rayos directos de la fuente

generatriz y por los rayos esparcidos.

2.2.4 Ensayo por Corrientes Parasitas

El control de calidad de las estructuras y componentes metalicos,
incorpora un tipo de inspeccion no destructiva que utiliza equipos electrénicos
de disefio especial, capaces de medir el valor de un flujo de corrientes
eléctricas, de magnitudes muy pequefias, denominadas “de Foucault” ¢
“Parasitas”. La medicion de estas corrientes, para cuyo efecto son inducidas por
los equipos en los metales sometidos a prueba, permiten conocer la actual
condicién de servicio de la pieza en inspeccidén, la condicién de su tratamiento

térmico, el tipo de metal o aleacién, la dureza del metal etc., atendiendo a la



48

conductividad eléctrica de dicho metal, su permeabilidad, homogeneidad y
masa.

Las corrientes parasitas son un flujo circular de electrones libres que fluyen
en un conductor que se encuentra sometido a la influencia de un campo
electromagnético. Cada electron tiene su propio campo magnético que es

extremadamente débil.

Cuando, mediante el uso de una bobina inductora (palpador o sonda) que
forma parte de un equipo especialmente disefiado para tal efecto, se induce un
campo electromagnético en un conductor, dicho campo obliga a los electrones
libres del metal a entrar en una senda o camino perpendicular a él. Al circular
estos electrones en una misma direccion, el campo magnético de cada uno se
combina para formar un campo magnético mayor alrededor de las corrientes
parasitas (campo magnético secundario) que opone una cierta resistencia al

campo magnético de la bobina probadora (campo magnético primario).

La resistencia que el campo magnético secundario opone al campo
primario es detectada electronicamente por un instrumento a través de sus
circuitos, como un cambio en la impedancia de la bobina probadora. La
oscilacion de la aguja del instrumento, muestra las variaciones del campo

electromagnético generado por la bobina inductora.

La Figura N°17 muestra un patron tipico de corriente parasita que esta
deformado por una discontinuidad en un metal. La bobina de prueba y las lineas
de flujo estan ubicadas en una posicién cercana al metal. El instrumento
indicara, por medio de sefales, como luces o un marcador, el efecto que es
producido por la discontinuidad, proporcionando una cuidadosa medicion de la
cantidad de impedancia (resistencia al flujo de la corriente o resistividad) que

produce en el circuito.
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Figura N°17. Patron de corriente parasita.

El personal inexperto no debera tratar de interpretar los resultados que se
obtienen al hacer la inspeccidn con corriente parasita. La interpretacion erronea
puede hacer que se rechacen piezas servibles y que se acepten piezas

defectuosas.

El movimiento de la aguja en el cuadrante del instrumento es una
indicaciéon normal de que hay un defecto en el material que se esta probando.
Después que se han ajustado los controles y se ha preparado el instrumento
para su funcionamiento, se debe usar un buen criterio al evaluar el movimiento
de la aguja, a menos que se use la prueba en una situacién de "pasa o0 no
pasa". En este caso, cualquier desviacion de la aguja, producida por un defecto,
se considera suficiente causa para rechazar una pieza. Las normas locales
pueden determinar cuanta desviacion de la aguja se permite antes de
considerar una pieza como inservible.

Varias condiciones variables influyen en las corrientes parasitas. En
general, cualquier cosa que altere el patron de corriente parasita en un
conducto puede llamarse una variante. Cuando una rajadura produce un

cambio importante en el patrén de la corriente parasita, puede descontarse en
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su mayor parte la influencia de un cierto numero de variantes pequefias. Por
ejemplo, las pequenas variaciones en el espesor de la capa no conductora, el
espesor del revestimiento de aluminio o los cambios en la aleacion que se esta
inspeccionando no estorbaran necesariamente los resultados de la prueba.

En cambio, hay variantes que pueden influir en los resultados de la
prueba. Cuando se inspeccionan aleaciones para ver si tienen rajaduras, el
mismo instrumento frecuentemente no es adecuado para probar ambos tipos de
materiales. Una variante que con frecuencia es compensada, es el efecto de la
distancia de la sonda a la pieza de prueba. Cuando se efectuan evaluaciones
de la corriente parasita sosteniendo a mano el instrumento, en cuyo caso son
inevitables pequenos cambios en la distancia de la sonda a la superficie de
prueba, o el angulo de la sonda con respecto a la superficie de prueba, la
reaccion del instrumento a estas variantes puede causar una desviaciéon de la
escala de 10%.

Cuando se estan seleccionando materiales, se encontrara que muchos
metales se pueden distinguir unos de otros por su conductividad. La unidad de
prueba se puede calibrar con los especimenes de conocida conductividad que
se suministran con el instrumento. Esto hace posible descubrir las piezas que

han sido tratadas térmicamente en forma incorrecta y separar las piezas mixtas.

2.2.5 Ensayo por Ultrasonidos

Lo mismo que en el caso de la inspeccion por corrientes parasitas, la
finalidad de la ultrasénica es localizar defectos. Este método de inspeccién ha
ido tomando cada vez mayor importancia. En afios anteriores, el equipo de
inspeccién ultrasénica era bastante complicado para su operacién por personal
de poca experiencia y soOlo lo manejaban trabajadores técnicamente
adiestrados. Ahora, gracias a los avances de la tecnologia puede ser operado

por personas que poseen habilidades basicas en este tipo de ensayo.
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La inspeccion ultrasonica implica el uso de vibraciones de alta frecuencia
para localizar defectos dentro de diferentes materiales. Esto es posible por la
caracteristica que tienen la mayoria de los materiales estructurales de formar
eco o reflejar el ultrasonido cuando hay una interrupcion, rotura o inclusién en el
mismo.

El ultrasonido se genera en pequenas rafagas o pulsaciones. Un sonido de
alta frecuencia es conducido a la pieza de prueba que se esta inspeccionando a
través de una capa de aceite entre un cristal y la pieza (método de inspeccion
por contacto) o a través de una columna de agua (método de inspeccion por

inmersion).

Al chocar el ultrasonido contra la superficie de la pieza (como cuando se
usa el método de pulsacion y eco), gran parte del sonido se refleja y viaja hacia
el cristal silente o de escucha. Cuando la onda sonora que regresa choca el
cristal, se convierte en pulsaciones eléctricas diminutas que hacen que
aparezca un “pico” o linea vertical en un tubo de rayos catddicos. Parte del
sonido original que chocd contra la pieza y no se reflejo, continuara su recorrido
dentro de la pieza y sera parcialmente reflejado por la siguiente "superficie de
contacto”, la cual usualmente, es el lado opuesto de la pieza; entonces una
parte de este ultimo eco regresa al cristal y produce un segundo "pico" en la
superficie del tubo. Este "pico", naturalmente, estara mas hacia la derecha en el
tubo que el pico que represento el eco desde la parte superior del material de
prueba. El adelanto de izquierda a derecha de los picos representa la secuencia
del tiempo de recorrido de las ondas sonoras. Como la velocidad del sonido es
constante, esta secuencia de tiempo se traduce en espesor del material por la
lectura directa en el tubo de rayos catddicos; luego, el espacio entre estos dos
picos indicara el espesor total del material. En la Figura N°18 se muestra un
ejemplo de como ocurre esto. Si hay una discontinuidad (defecto o rajadura) en
el centro de la pieza, aparecera otro pico en el tubo de rayos catddicos entre los
dos que representan la parte superior y la parte inferior (o la superficie y el eco)
del objeto. Este pico se produce por la reflexiéon del sonido desde la nueva

"superficie de contacto". Con el instrumento graduado a un alto nivel de
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sensibilidad por el uso de la alta frecuencia, se puede identificar e indicar, por
medio de un pico legible, un defecto pequefio hasta del de imprenta. El pico
también puede interpretarse como la distancia a la cual esta el defecto debajo

de la superficie de la pieza de prueba.

/‘L\

Figura N°18. Principios del ultrasonido.

La altura de los picos que, indican un defecto es muy importante, ya que
esta altura indica la zona aproximada de una discontinuidad pequena
(posiblemente menor que el diametro del cristal). La evaluacion de una
discontinuidad en cuanto a su tamafio puede efectuarse comparando la sefal
del defecto natural con una sefal proveniente del fondo plano de un agujero
(un defecto artificial en un bloque de prueba convencional). El fondo del agujero
estara aproximadamente a la misma distancia debajo de la superficie del bloque
de prueba que el defecto natural debajo de la superficie que se esta probando.
Hay juegos de bloques de prueba que tienen estos defectos artificiales en forma
de agujeros de fondo plano que estan a distancias y didmetros designados
desde la superficie.

Cuando una persona se prepara para hacer una inspeccion ultrasénica,
debe considerar ciertos factores que se aplican a la situacién de prueba.
Algunos de estos factores, tales como la seleccion de los accesorios apropiados

para el tipo de instrumento y el tamano y la frecuencia correctos del transductor,
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pueden ser controlados por el operario. Otros factores son condiciéon de la
superficie y apareamiento del transductor al material; estos factores determinan
el medio de acoplamiento y los procedimientos de exploracién que se han de
usar. La condicion del flujo del haz ultrasénico es también un factor, ya que se
puede enfocar, reflejar y refractar en casi todos los medios, segun el tipo de

transductor usado.
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2.2.6 Resumen de Métodos no destructivos
La Tabla N°1 es un resumen en la cual se presentan los ensayos antes
mencionados y otros disponibles en la industria aeronautica, haciendo notar sus

ventajas y desventajas.

Tabla N°1. Resumen de métodos NDI.

Método NDI

Aplicacion

Ventajas

Desventajas

Optico visual

Deteccién de defectos superficiales

Uso simple en areas donde otros
métodos son poco practicos

La confiabilidad del método
depende de la habilidad y
experiencia del usuario. Se requiere
accesibilidad.

Liquidos Penetrantes

Deteccion de grietas superficiales
en piezas metalicas.

Uso simple, precision, rapidez, facil
interpretacion.

Los defectos deben llegar a

la superficie y ser accesible al
operador. El defecto puede estar
cubierto por metal o pintura. Es
necesario limpiar la pieza antes y
después de cada inspeccién.

Corrientes parasitas de alta
frecuencia

Deteccion de grietas superficiales
en superficies metalicas, grietas,
pitting, corrosion intergranular y

condicién de tratamiento térmico.

Util para inspeccionar perforaciones
de uniones para detectar grietas no
detectables por métodos visuales o
con tintas penetrantes. Rapido,
sensible, portatil.

Se requiere un operador entrenado.
Sensible a variaciones del material.
Se requieren sensores especiales
para cada aplicacion y estandares
de referencia.

Corrientes parasitas de
baja frecuencia

Deteccion de defectos
subsuperficiales en materiales
metalicos. Medicion de
adelgazamiento y espaciado.

Util para detectar presencia de
grietas sin remover pernos o
remaches o desarmar la estructura.

Se requiere un operador entrenado.
Se necesitan sensores mas grandes
para el uso a baja frecuencia. Se
requieren sensores especiales para
cada aplicacion y estandares de
referencia.

Emisiones acusticas

Deteccion de delaminacion,
despegues, vacios y nucleos
aplastados en materiales
compuestos y del tipo panal de
abeja.

Basta con inspeccionar una
superficie, lectura directa, no
requiere retirar la pintura o
preparacion especial de la
superficie.

Pierde sensibilidad al aumentar el
espesor. Se requiere una fuente
eléctrica.

Rayos X

Deteccion de fallas internas y
defectos como grietas, corrosion,
intrusiones y cambios de espesor.

Elimina muchas veces la necesidad
de desensamblar.

Tiene alta sensitividad y deja un
registro permanente.

Peligro por la radiacion.

Requiere personal entrenado y
procesamiento de la placa. El plano
de la grieta debe ser casi paralelo
con el filamento de rayos X. Se
requiere fuente eléctrica. Se
requiere equipamiento especial para
posicionar el tubo de rayos Xy la
placa.

Particulas magnéticas

Deteccién de defectos superficiales
o cercanos a la superficie en
materiales ferromagnéticos de
cualquier forma o tratamiento
térmico.

Principio simple. Facil, portatil.

Se requiere un operador entrenado.
Las partes deben ser limpiadas
antes de la inspeccion y
desmagnetizadas después. El flujo
magnético debe ser normal al plano
del defecto.

Ultrasonido

Deteccion de defectos superficiales
o subsuperficiales, grietas,
despegues, fallas en laminados y
medicién de espesor en la mayoria
de los metales.

Rapido, confiable, facil de operar.
Los resultados se conocen
inmediatamente y son altamente
confiables. Altamente sensible y
portatil.

Se requiere un operador entrenado
y una fuente eléctrica. La
orientacion del plano de la grieta
debe ser conocida para seleccionar
el modo de la onda a utilizar. Se
requieren estandares de prueba
para establecer la sensibilidad del
instrumento.
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2.3 Caracterizacion de grietas

Es una practica aceptada en la industria aeronautica el establecer ciertas
formas y tamafos estandar de grietas para desarrollar analisis de propagacién
de las mismas en elementos estructurales. Las especificaciones para grietas
estandar estan basadas en la experiencia que surgid de estudios que
sustentaron el desarrollo de los requerimientos de tolerancia al dafio de la
Fuerza Aérea de los Estados Unidos (USAF) y de la experiencia general
adquirida por especialistas de la industria que han analizado numerosas grietas
en estructuras que se han dado de baja de aviones civiles y militares. (Vega
2001)

Los elementos mas importantes son las especificaciones para las grietas
que se asumen existentes en el momento en que la estructura entra en servicio.
Estas se llaman grietas iniciales, y su forma y tamafo estan basados en
estudios de la USAF sobre dafio en manufactura. La importancia de establecer
grietas iniciales realistas radica en que un pequefo cambio en el tamafo inicial
asumido puede tener una gran influencia sobre la vida estimada de crecimiento
de la grieta.

Existen dos especificaciones tipicas para grietas iniciales. La primera
representa la calidad promedio de fabricacién, es decir, pequefas
imperfecciones que se espera encontrar en una estructura aeronautica. La
segunda, llamada grieta “salvaje”, representa errores ocasionales no conformes
a los estandares de calidad de la produccion, pero que por alguna razdén no son
detectados. Para la evaluacion de la tolerancia al dafio se asume que existe
una grieta inicial “salvaje” en la estructura para cada caso de analisis.

La especificacion para la grieta correspondiente a una calidad de
fabricacién promedio esta basada en un estudio realizado para la USAF por la
McDonell-Douglas en los afios 70. La estructura de un F-4 con muchas horas
de servicio se desmanteld, y los elementos estructurales fueron inspeccionados
en busca de grietas. Se retiraron los remaches, se limpiaron las piezas hasta

dejar el aluminio a la vista y se inspecciond cada perforacion y otros
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concentradores de esfuerzos con microscopios Opticos portatiles de 20X 6 40X.
Del punto de vista practico, este estudio revel6 todos los puntos de inicio de
dafio en la estructura a estudiar.

El dafio se habia convertido en grietas en proceso de propagacion mucho
antes de la inspeccion, por lo tanto se necesitd de un analisis adicional para
determinar los tamanos iniciales de las grietas. Algunas de las piezas
agrietadas fueron llevadas al laboratorio, donde las superficies agrietadas se
examinaron con gran aumento (1000X a 10000X) bajo un microscopio
electrénico. Con este aumento se aprecia que las caras de la grieta tienen una
apariencia claramente estriada. Las estrias comienzan a aparecer en el
momento en que se inicia el proceso de crecimiento de la grieta por fatiga, y se
asocian con la abertura y cierre ciclico de la grieta, en respuesta a la carga
variable aplicada a la pieza durante el vuelo. Las estrias pueden ser
correlacionadas con horas de vuelo al compararlas con datos de aceleracion
registrados en vuelo. De esta manera al contar las estrias se puede reconstituir
el crecimiento de la grieta en el tiempo. Este procedimiento no es exacto, pero
se pueden hacer estimaciones razonables si las observaciones se correlacionan
ademas con la prediccién de crecimiento de la grieta basado en una ecuacion
del tipo dN/da. De esta forma se extrapolé el tamafo de las grietas hasta el
tiempo cero. El estudio arrojé 104 valores para tamafo inicial de grietas. Al
representarlo en un grafico de frecuencia acumulada se constaté que un
alrededor de un 99% de los tamafios iniciales de grieta en esta muestra eran
menores que 0,005 pulgadas (0,127 mm). Ademas, el analisis estadistico indica
que, con un 95% de confianza, un 90 a un 95% de las grietas en una muestra
similar debieran ser de un tamafio menor que 0,005 pulgadas. A partir de estos
resultados, se especific6 el tamano inicial para grietas con calidad de
fabricacion promedio en 0,005 pulgadas. La forma inicial se establecié como un
cuarto de esquina circular para secciones mas gruesas que 0,005 pulgadas, o
una grieta a través del espesor en planchas mas delgadas.

La USAF llevé a cabo un estudio similar pero mucho mas amplio para

establecer la especificacion para la grieta “salvaje”. En realidad, estas grietas no
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ocurren muy a menudo y lo mas probable es que no se encuentre ninguna
grieta de este tipo en una inspeccion completa de una estructura aeronautica
elegida al azar. Por lo tanto, el estudio para la grieta “salvaje” se bas6 en una
coleccion de numerosos componentes de estructuras que habian fallado o en
los cuales se detectdé grandes grietas durante las inspecciones de rutina. El
juicio conservativo llevo a la especificacion de una grieta inicial diez veces mas
grande que la grieta asociada a una calidad promedio de fabricacién. (Figura
N°19)

En la mayoria de los casos de analisis se asumen una o dos grietas. Para
perforaciones de remaches adyacentes se deben asumir varias grietas de
calidad promedio para representar dafio en multiples sitios. Si la pieza a
analizar presenta perforaciones taladradas es comun definir una grieta “salvaje”
para determinar el primer intervalo de inspeccion. Los inspectores de
mantenimiento no pueden detectar las grietas hasta que estas han crecido mas
alla de los tamanos iniciales discutidos anteriormente. El tamafio minimo
detectable depende de la configuracion de la estructura, tipo de inspeccion,
accesibilidad y ambiente de trabajo. Estos factores deben ser considerados en
cada caso de analisis que busque justificar la especificacion de intervalos de

inspeccion.
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Figura N°19. Especificaciones para las grietas iniciales.
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Ademas de los estudios realizados por la USAF, se entrega una tabla
elaborada por la NASA, que indica el valor minimo inicial de longitud de grieta
que debe ser considerado, de acuerdo al tipo de ensayo no destructivo que se

va a utilizar, si se desarrolla un analisis de fractura.

Tabla N°2. Tamafrio inicial minimo de grieta para analisis de fractura, basado en

meétodos Standard de ensayos no destructivos. (En mm).

PTC = Partly Through crack ( grieta de superficie)

Localizacién Espesor Tipo de Dimension Dimension
de la Grieta del Espécimen, t Grieta de la Grieta, a de la Grieta, ¢

Ensayos por corrientes Parasitas

Superficie t<1.270 A través t 1.270

Abierta t>1.270 PTC 0.508 2.540

1.270 1.270

Esquina t<1.270 A través t 2.540

o Agujero t>1.270 Esquina 1.905 1.905
Ensayo por Liquidos Penetrantes

Superficie t<1.270 A través t 2.540

Abierta 1.270 <t<1.905 A través t 3.810-t

t>1.905 PTC 0.635 3.175

1.905 1.905

Esquina t<2.540 A través t 2.540

o Agujero t > 2.540 Esquina 2.540 2.540
Ensayo por Particulas Magnéticas

Superficie t<1.905 A través t 3.175

Abierta t>1.905 PTC 0.965 4.775

1.905 3.175

Esquina t<1.905 A través t 6.350

o Agujero t>1.905 Esquina 1.905 6.350

Ensayo Radiografico
Superficie 0.025<t=<0.107 PTC 0.7t 1.905
Abierta t>0.107 0.7t 0.7t
Ensayo por Ultrasonidos
Comparable a nivel de calidad Tipo A segun (MIL-STD-2154)
Superficie t=2.540 PTC 0.762 3.810
Abierta 1.651 1.651
1 mm =0.039 in.
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Capitulo lll: Propagacién de Grietas por Fatiga

Se entiende por propagacion de grietas por fatiga, al crecimiento de estas
debido a la aplicacion de cargas variables en el tiempo. El requerimiento de
bajo peso impuesto sobre las estructuras aeronauticas hace que estas sean
propensas a fallas por fatiga. En este capitulo se presenta la teoria necesaria
para predecir el crecimiento de una grieta bajo condiciones de carga dadas,
ademas de dar a conocer el software AFGrow, herramienta computacional,
desarrollada por el laboratorio de investigacion de la Fuerza Aérea de los
Estados Unidos, para realizar analisis de especimenes agrietados sometidos a
cargas de magnitud variable.

Las leyes de crecimiento de grietas que se presentaran son empiricas v,
por ende, buscan predecir el crecimiento de una grieta de acuerdo con las
observaciones experimentales a partir de las cuales se postularon.

A medida que las leyes consideran un rango mas amplio de factores que
afectan el crecimiento de la grieta y distintos tipos condiciones de carga, se
hace necesario caracterizar el material con una mayor cantidad de parametros
experimentales. EI proceso de caracterizacion de un material es muy largo y
requiere de maquinas para realizar ensayos de fatiga con carga variable, lo que
lo hace extremadamente costoso. Afortunadamente, estos ensayos ya han sido
realizados por la NASA para mas de 300 combinaciones de materiales y
condiciones ambientales. El resultado es la base de datos NASGRO, que se
encuentra disponible en Internet y viene incorporada en la mayoria de los

programas para analisis de propagacion de grietas.
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3.1 Mecanismos de fatiga

Componentes de maquinas, vehiculos y estructuras estan frecuentemente
sujetas a cargas repetitivas que también son llamadas cargas ciclicas, los
esfuerzos ciclicos resultantes, pueden provocar dafio fisico microscopico en los
materiales involucrados. Incluso estos esfuerzos pueden estar por debajo del
esfuerzo de fluencia del material, pudiendo este dafio microscopico acumularse
con los ciclos continuados hasta que se desarrolla una grieta u otro afo
macroscoépico que provoca la falla del componente. Este proceso de dafio y
falla en conjunto con cargas ciclicas, es llamado fatiga.

Norton (1999) nos dice que cualquier carga que varie con el tiempo puede
causar falla por fatiga. El caracter de estas cargas llega a variar de manera
importante de una a otra aplicacion. En equipo de servicio (vehiculos de todo
tipo), las cargas tienden a ser, a lo largo del tiempo, bastante variables en
amplitud y frecuencia e incluso pueden ser de naturaleza aleatoria.

El caracter de la funcién carga-tiempo en el equipo de servicio no se define tan
facilmente. La mejor informacién proviene de mediciones reales efectuadas
sobre equipos en servicio u operadas bajo condiciones simuladas de servicio.
La industria aeronautica instrumenta aeronaves de prueba, y registra fuerza,
aceleracion y datos de deformacion durante el vuelo. La figura N°20 nos
muestra un ejemplo de las variaciones de esfuerzo durante el vuelo de una

aeronave.
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Figura N°20. Variaciones de esfuerzo durante el vuelo de una aeronave.
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Las fallas por fatiga siempre empiezan en una grieta. La grieta pudiera
haber estado presente en el material desde su manufactura o haberse
presentado a lo largo del tiempo, por causa de las deformaciones ciclicas cerca
de las concentraciones de esfuerzos.

Una vez aparecida una microgrieta, se hacen operables los mecanismos
de la mecanica de fractura. La grieta aguda crea concentraciones de esfuerzo
superiores a los de la discontinuidad original, lo que provoca una zona plastica
en el extremo de la grieta cada vez que el esfuerzo a tension la abre, lo que
achata su extremo y reduce la concentracién efectiva de esfuerzos. La grieta
crece un poco. Cuando le esfuerzo se alterna desde un régimen de esfuerzo a
compresion hasta cero o hasta un esfuerzo a tension lo bastante inferior, la
grieta se cierra, la fluencia plastica cesa momentaneamente y de nuevo la grieta
se vuelve aguda, aunque con una dimension mayor. Este proceso continua en
tanto el esfuerzo local en la punta de la grieta esté alternando desde por debajo
del punto de fluencia a tensién, hasta por encima.

La historia de una grieta que se desarrolla en un componente sometido a
fatiga tiene tipicamente tres etapas: una etapa de iniciacion, una de
propagacion estable y finalmente una propagacion acelerada que conduce al
fallo del componente.

La primera fase se designa como fatiga de etapa I. El deslizamiento de los
cristales que se extiende a través de varios granos continuos, las inclusiones e
imperfecciones superficiales se suponen que tienen una funcién. Como casi
todo esto es invisible para el observador, s6lo diremos que la etapa | implica
varios granos. La segunda fase, la de crecimiento de la grieta, se llama fatiga
de etapa Il. El avance grieta (es decir, la creacién de una nueva area de la
grieta) proporciona evidencia de que se puede observar en micrograficas de un
microscopio electronico. El crecimiento de la grieta es ordenado. La falla final
ocurre durante la fatiga de etapa Ill, aunque no implica la fatiga. Cuando la
grieta es lo suficientemente larga, de tal forma que K;= Kic para la amplitud del

esfuerzo implicado, entonces se produce el fallo catastréfico.
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Una grieta en una aleacion de aluminio puede pasar entre un 85y 90 % de
suvidaenlaetapal,entreun5yun8 % enlaetapallyentreun1y2 %enla
etapa de fallo catastrofico. La etapa Ill generalmente carece de interés, debido
a que la velocidad de crecimiento es tan grande, que la cantidad de ciclos
consumidos apenas cuenta en la vida de la pieza.

Sea una grieta propagandose bajo factores de intensidad de esfuerzo
ciclicos. En la punta de la grieta se forma una zona plastica ciclica, y la grieta
deja una estela afectada por plasticidad. (Figura N°21) Si la zona plastica es lo
suficientemente pequefia como para estar contenida dentro de la zona de
singularidad elastica, las condiciones en la punta de la grieta estan definidas
univocamente por el factor K actual, y la tasa de crecimiento de la grieta esta
caracterizada por Knmin ¥ Kmax - La relacion funcional queda expresada de la

siguiente forma:

da

E:fl(AK,R) (3.1)
Donde: AK=K,, -K,, R=—nin — Onin y da es el crecimiento de
max Uma'x
grieta por ciclo.
Zona de

Singularidad elastica

kmax /
Kmin M @
estela plastica

tiempao

Figura N°21. Crecimiento de grieta por fatiga bajo condiciones de fluencia a
pequena escala.
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El nimero de ciclos requeridos para propagar una grieta de una longitud

inicial, ao, a una longitud final, ay, esta dado por:

ay

da
ek

ay

(3.2)

Si Kmin 6 Kmax varian durante la aplicacién de carga ciclica, el crecimiento
de la grieta en un ciclo dado puede depender de la historia de carga ademas de

los valores actuales de Kmin Y Kmax:

da
dN

= /,(AK,R,H) (3.3)

Donde H indica la dependencia de la historia, que resulta de la
deformacion plastica previa. Dos configuraciones cargadas en forma ciclica con
AK y R idénticos no tendran la misma tasa de crecimiento de la grieta si no

estan sujetas a la misma historia previa.

La Figura N°22 es un grafico esquematico de da/dN versus 4K, que ilustra
el comportamiento tipico de la propagacion de grietas en metales. Se distinguen
las tres regiones antes mencionadas. A valores intermedios de 4K, la curva es
lineal, pero la tasa de crecimiento de la grieta se desvia del patrén lineal a
valores altos y bajos de 4K. En el primer caso, la tasa de crecimiento de la
grieta acelera a medida que Kpsx se aproxima a K. (resistencia a la fractura del
material). En el otro extremo, da/dN se acerca a cero a un 4K minimo, 4Ky, que

corresponde al umbral de crecimiento de la grieta.
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Fractura
Inn.ﬂ-
LS | I i}
m
dmbral
‘ﬁ‘l{th logl AR ) K.

Figura N°22. Comportamiento tipico de crecimiento de grietas por fatiga en
metales.

La region lineal de la figura puede ser descrita por la ley:

da _ g (3.4)
dN
Donde:
A]<1 =ﬂ“ﬂ-.a(ama’x_Gmin)zﬂvﬂ-.aAa (35)

Donde C y m son constantes del material determinadas
experimentalmente. De acuerdo con la ecuacion (3.2), la tasa de crecimiento de
la grieta depende solo de 4K. da/dN es insensible a la razén R en la region |l.
La ecuacion (3.4) se conoce como la ley de Paris.

Shigley (2002) nos dice que la expresion para determinar el numero de

ciclos para alcanzar la longitud critica de grieta segun Paris es:
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1 acrit da acrit da
m

1
S CL (A Cy (B)"-(Ac)" (z-a):

La prediccion de los ciclos de vida (o duracion) implica el conocimiento de la
longitud inicial de la grieta a, del factor de la geometria gy del tamafio de la

grieta donde K, = Kjc.
Se han desarrollado ecuaciones empiricas que modelan toda, o parte de la

relacion sigmoidal da/dN vis AK. La relacion de Forman, que considera los
efectos de la razén R, es valida para las regiones Il y Il
da C-(AK)"

dN (I-R)-K, - AK (3.7)

Donde K, es el factor critico de intensidad del esfuerzo. Las constantes Cy

m se calculan a partir de una serie de datos en la region Il
Finalmente segun Farahmand (1997), podemos nombrar la ecuacién de
Forman-Newman-de Koning (FNK) mas conocida como la ecuacion NASGRO,

que se aplica a las tres regiones de crecimiento de la grieta:

ﬂ C(l f)m AKW 1 - AKiésimo /AK)p

= (3.8)

dN  (1-R)"{1-AK/[(1-R)K,]}*

Donde:

AK = cambio en el factor de intensidad del esfuerzo.
AK o = intervalo limite del factor de intensidad.

C,m = constantes de la curva de ajuste de la region |l.
p.q = constantes empiricas.

f = funcion de apertura de la grieta.
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3.2 Cierre de la grieta y el umbral de fatiga

Vega (2001) postula que, de acuerdo a la Figura N°22, un grafico log-log
de da/dN versus AK es sigmoidal y por lo tanto, no se ajusta en todo el rango de

AK a la recta que predice la ley de Paris.

Ademas, la tasa de crecimiento de la grieta es dependiente de la razon R,
particularmente en ambos extremos de la curva de crecimiento de la grieta.
Elber (1970) dio una explicacion parcial para el umbral de fatiga y los efectos de
la razén R. El noté que varios especimenes sometidos a fatiga tenian la rigidez
estandar de acuerdo a formulas de fractomecanica al ser sometidos a cargas
altas, no obstante presentaban rigideces correspondientes a especimenes no
agrietados al ser sometidos a cargas bajas. Elber creyé que este cambio en la
rigidez, a cargas bajas pero no nulas, se debia al contacto entre las superficies
de la grieta. El postuld que el cierre de la grieta disminuye su tasa de

crecimiento, al reducir el rango efectivo de intensidad de esfuerzos.

Rigidez sin griefo

Carga

Kimm

<8
VYV VYV

' Cierre
K mi
Gierre de ja griety *
* tiempo

Hesplazarmiento
b) Definicidn del Rango de infensidad de
a) Comportomiento comgo—desplazomiento. estuerzos especitica,

Figura N°23. Cierre de la grieta durante crecimiento por fatiga. Las caras de la
grieta pierden contacto a un valor de carga positivo (a), lo que reduce el factor
de intensidad de esfuerzos efectivo (b).

La Figura N°23 ilustra el concepto de cierre de la grieta. Cuando un

espécimen es cargado en forma ciclica entre Kmin y Kmax, las caras de la grieta
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estan en contacto para valores de K inferiores a Kop. A este valor de intensidad
de esfuerzos, la grieta se abre.

Elber asumié que la porcion del ciclo que esta bajo Ko, no contribuye al
crecimiento de la grieta. El definié un rango efectivo de intensidad de esfuerzos
de la siguiente forma:

K, =K —k (3.9)

eff’ madx op

K, = (O'mdx -0, N7-a-pa) (3.10)

Elber también introdujo la razén de intensidad de esfuerzos efectiva:

Ak K —-K
eff madx op (31 1)

U = — =
AK Kma'x _Kmin

Luego Elber propuso una ecuacién de Paris-Erdogan modificada:

“ gy

(3.12)

El factor de intensidad de esfuerzos de cierre de la grieta no es realmente
una constante del material, sino que es dependiente de varios factores. Elber
midié el factor de intensidad de esfuerzos en el aluminio 2024-T3 a varios

niveles de carga y razones R, obteniendo la siguiente relacion empirica:
U=05+04R -0.1<R<0.7 (3.13)

Si el rango para el factor de intensidad de esfuerzos es muy pequefio,
llega un momento en que la grieta ya no crece. A este valor, para el que una

grieta no crece, se le denomina umbral de fatiga 4Ky, (threshold) que dependera
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del material, medio ambiente y la proporcion entre la carga maxima y minima en

el ciclo.
3.3 Efecto de las sobrecargas

Puede parecer bastante sorprendente pero si sobrecargamos un
componente y no se rompe en el acto, su vida a fatiga aumenta. La explicacion
es que en la punta de la grieta, en la sobrecarga, se desarrolla una gran zona
plastica (Figura N°24). Al descargar aparecen compresiones residuales en la
punta de la grieta (la extensién de esta zona plastica compresiva es la cuarta
parte de la anterior, generada a traccion). Si el tamafo de la zona plastica
compresiva, tras la sobrecarga, es mayor que la tractiva del ciclo normal de
carga, a la grieta le resulta muy dificil atravesar la zona plastificada a

compresion. Si la supera, vuelve a su velocidad normal de propagacion.

e p O3
”.‘X _\
— -

— R

sobrecarga descarga

Figura N°24. Tensiones residuales creadas por una sobrecarga aislada.

3.4 Nucleacion o Poblaciéon de defectos

Todos los materiales tienen defectos de uno u otro tipo, incluso recién
fabricados por los mejores métodos disponibles: contienen inclusiones,

precipitados, poros, bordes de grano, etc. Defectos a partir de los cuales se
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desarrollan microgrietas. Dependera del nivel de tensiones el que estas
microgrietas se propaguen hasta fracturar al componente o se detengan en la
primera barrera microestructural (borde de grano, inclusion) y asi permanezcan
para siempre.

Hay otro lugar critico de una pieza, su superficie. En algun lugar de la
superficie del sélido se encuentran las tensiones maximas (probablemente junto
a algun concentrador de tensiones). Estas zonas son candidatas a desarrollar
microdefectos superficiales en forma de estriaciones o lengletas debido a la
deformacion plastica alternada, debido a picaduras producidas, por la oxidacién
superficial, o debidas a un pésimo mecanizado.

Ambos defectos, los internos y los superficiales compiten por romper a la
pieza. En general, si las cargas son muy severas, superan el limite elastico y se
producen deformaciones plasticas apreciables en cada ciclo (fatiga de bajo
numero de ciclos o de gran amplitud), normalmente ganan los defectos internos
(parten con ventaja de tamafo). El ensayo de traccion es un caso extremo de
fatiga de bajo numero de ciclos. Si las cargas son mas reducidas (fatiga de alto
nuamero de ciclos) suelen ganar los defectos que se originan en la superficie
pues tienen ventaja de velocidad de crecimiento sobre los internos (la oxidacion
les ayuda).

Lo mas costoso para las grietas son los tamafios mas pequefios, las
fuerzas directrices son pequefnas y la grieta crece muy lentamente. Tanto que
durante una buena fraccion de la vida de la pieza las microgrietas resultan
invisibles para las técnicas de inspeccion mas habituales. Se habla de un
periodo de incubacién o Nucleacién de las grietas (como si fuera un sarampion:
la pieza es asintomatica durante semanas y, de repente, le aparece un
sarpullido de grietas). Por el contrario, cuando la grieta es grande es cuando
mas veloz avanza.

Una pieza que se disefa para soportar un elevado numero de ciclos,
habitualmente fallara por un defecto generado en su superficie. Lo peor que se
puede hacer es un acabado superficial deficiente, lleno de rayas y estrias. Le

habremos resuelto a la grieta su problema mas dificil. Deberemos proporcionar
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un acabado superficial inmaculado, tipo espejo (un lapeado). Asi tendran su
oportunidad los defectos internos.

Otra buena idea es dotar a la pieza de tensiones residuales compresivas
(las grietas no crecen en un campo compresivo). Podemos granallar la pieza, lo
que producira pequefnas abolladuras, o que puede parecer una mala idea, pero
genera compresiones residuales. Ademas podemos realizar un tratamiento

térmico de temple que ocasionara el mismo resultado.

3.5 Modelos de propagacién de grietas por fatiga
3.5.1 Ecuacion de Walker

Varias relaciones empiricas son empleadas para caracterizar el efecto de
R (razén de esfuerzos), en las curvas da/dN vis AK. Una de las ecuaciones

mayormente usadas, esta basada en la aplicacion de la relacion de Walker para

el factor de intensidad de esfuerzos K.
AK =K,, (1-RY (3.14)

Donde y es una constante del material y AK es un equivalente de
intensidad de esfuerzo, cero-a-tension (R = 0), que causa la misma razon de

crecimiento que la actual combinacion de R y Knsx. De otra manera:

AK = (3.15)

Dejando las constantes C y m de la ecuacion de Paris, indicadas por Cy y

my para el caso especial donde R = 0, nos queda lo siguiente:
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2 _c(AK)" (R=0) (3.16)

Puesto que AK = AK para cuando R =0. Podemos sustituir AK por AK

en la ecuacion dada anteriormente.

da AK "
el

Esta ecuacién representa una familia de curvas da/dN v/s 4K, las cuales,
en una grafica log-log son todas lineas paralelas cercanas entre si de pendiente

mjy. Alguna manipulacién, nos da:

da C m
v ) o

Las constantes C y m son de esta manera:

¢

C - (1 _ R)ml(lﬂ’) ’

m=m, (3.19)

Por lo tanto la constante de interseccién C depende claramente de R,
mientras que la pendiente m no es afectada.

Los valores de la constante y para varios metales, estan tipicamente
alrededor de 0.5, pero varian entre 0.3 y cerca de 1. Un valor de »=7 entrega
simplemente AK =AK , eso significa que no hay efecto de R. valores
decrecientes de y implica un fuerte efecto de la razén R.

La tabla N°3 contiene un resumen con los valores de C; y y para una

variedad de materiales.
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Tabla N°3. Constantes utilizadas en la ecuacion de Walker para varios

materiales.
Material Fluencia Tenacidad Ecuacion de Walker
o) K, C, C m, V4 Ve
MP \/7 mm [ cycle in/cycle R>0 R<0
a Mpa~m (MPa \/Z)ml 7(]& \/;)1 2

(ksi) (ksin/in)

Man-Ten Steel 363 200 3.28x10° 1.74x10™° 3.13 0.928  0.220
(52.6) (182)

RQC-100 Steel 778 150 8.01x10™" 4.71x10™ 4.24 0.719 0
(113) (136)

AISI 4340 Steel 1255 130 5.11x107° 2.73x107™" 3.24 0.420 0
(182) (118)

17-4 PH Steel 1059 200 3.29x10°8 1.63x107° 244 0.790 -
(154) (109)

2024-T3 Al 353 34 1.42x10% 7.85x107"° 3.59 0.680 -
(51.2) (31)

7075-T6 Al 523 29 2.71x108 1.51x107° 3.70 0.641 0
(75.9) (26)

3.5.2 Ecuacion de Forman

Otra generalizacion propuesta, que incluye el efecto de la relacion de

esfuerzos R, es la ecuacion de Forman:

C,(AK)"™

(1-RNK, = K,;.)

(3.20)
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Donde K¢ es el factor de intensidad de esfuerzos para el material y
espesor de interés.

Si Knax se aproxima a Kc, el denominador se aproxima a cero, y da/dN
tiende a infinito. La ecuacién, es de este modo, una atractiva presentacion para
predecir el crecimiento acelerado de la grieta, en la zona superior, donde la
curva da/dN v/s AK, se vuelve asintética para el valor de 4K para la fractura.

Una debilidad de la ecuacién de Forman recae en una falta de flexibilidad
en el modelado del cambio datos como una funcion de la razén de esfuerzos R.
no existe parametro para ajustar el cambio de R directamente. El aumento de
este cambio, es controlado por la tenacidad a la fractura en esfuerzo plano del
material dado.

La Tabla N°4 contiene un resumen con los valores de Co, m2 y K;c para

una variedad de materiales.

Tabla N°4. Constantes utilizadas en la ecuacién de Forman para varios

materiales.
Material Fluencia Tenacidad Ecuacion de Forman
0-0 KIC Cz Cz mz Kc
mm/ cycle in/ cycle

MPa Mpa\/a (MPa \/;)1 (ksi \/;)1 Mpa»\/m

(ksi) (ksin/in) (ksi\/ in)
17-4 PH Steel 1145 - 1.40x10°® 6.45x108 2.65 132
(H1025) (166) (120)
Inconel 718 1172 132 4.29x10 2.00x107 2.79 132
(Fe-Ni-base,
Aged) (170) (120) (120)
2024-T3 Al 353 34 2.31x10° 1.14x107 3.38 110

(51.2) (31) (100)
7075-T6 Al 523 29 5.29x10° 2.56x107 3.21 78.7

(75.9) (26) (71.6)
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3.5.3 Ecuacion NASGRO

El modelo NASGRO fue desarrollado por Forman y Newman de la NASA,
Shivakumar de Lockheed Martin, Koning de NLR y Henriksen de ESA. La

ecuacion general es la siguiente:

dav ~ |U=R

)
da _ CHHJAK} AK (3.21)

Donde N es el numero de ciclos de fatiga aplicados, a es el largo de la

grieta, R es la razon de factores de intensidad de esfuerzos en un ciclo, AK es
el rango de factores de intensidad de esfuerzos y C, n, p y q son constantes

empiricas. La determinacion de la funcién de abertura de la grieta, ', depende

del rango de factores de intensidad de esfuerzos umbral, 4Kty del factor de
intensidad de esfuerzos critico Ke.

El modelo NASGRO incorpora analisis de cierre de la grieta en fatiga para
cuantificar el efecto de la razon de factores de intensidad de esfuerzos en la
tasa de crecimiento de la grieta bajo cargas de amplitud constante. La funcién

de apertura de la grieta, ', que considera cierre de la grieta producto de

plasticidad, fue definida por Newman en 1984 como:

(3.22)

f=—2=
K A, + AR -2<R<0

madx

K {mdx(R,AO + AR+ AR +A3R3)} R>0

Los coeficientes estan dados por:

1a
A4, =(0.825-0.34 +0.05¢> {cos(f SLH (3.23)

O,
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S

A =(0.415-0.071a )= (3.24)
Oy

A, =1— A, — A4, — 4, (3.25)

A, =24, + 4, —1 (3.26)

En estas ecuaciones a es un factor de constrefiimiento correspondiente al

estado de esfuerzo deformacion (esfuerzo plano o deformacion plana). S, /o,

es la razon del maximo esfuerzo aplicado al esfuerzo de fluencia del material. El
factor de constrefimiento « ha sido tratado como un parametro para ajustar las
curvas de crecimiento de grietas para cada material en particular. Los valores
varian entre 1, que corresponde a la condicion de esfuerzo plano, a 3, que
corresponde a la condicion de deformacion plana.

La mayoria de los materiales que fueron ajustados al modelo NASGRO usan un

valorde S,, /o0,= 0.3, que fue elegido porque se aproxima a un valor promedio

max
obtenido de ensayos de crecimiento de grietas por fatiga usando varios tipos de
probetas.

Cabe senalar que la funcion de cierre de la grieta implementada en el
modelo NASGRO fue derivada del andlisis de paneles con grietas centrales,
sometidos a carga de amplitud constante, en los que la grieta avanza a través
de una zona de material deformado plasticamente. Esto implica que el efecto de
flexion no ha sido considerado en el analisis y que la ecuacion de abertura de la
grieta considera sélo el cierre de la grieta producto de la plasticidad, no
necesariamente otros efectos como el cierre de la grieta inducido por 6xido o

por rugosidad.
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3.6 Modelo conceptual de la simulaciéon de propagacién de grietas

De acuerdo a lo planteado por Vega (2001), El proceso de simulacion de
grietas es iterativo, en el cual se repiten una serie de pasos para un mismo
modelo a medida que la simulacién progresa. Cada iteracion en el proceso
depende de los resultados previamente calculados y representa una
configuracién de la grieta. Se distinguen cuatro bases de datos necesarias para
cada iteracion.

La primera es la base de datos descriptiva, R; (donde el subindice
identifica la iteracion). La base de datos descriptiva contiene toda la informacion
necesaria para describir completamente el cuerpo agrietado. Esto incluye una
descripcion de la geometria del modelo sodlido (incluyendo las grietas), las
condiciones de borde, fuerzas de cuerpo y constantes de los materiales,
ademas de la informacién de la historia. No incluye informacién que es
especifica de un método numeérico particular para realizar analisis de esfuerzos.
La base de datos descriptiva es transformada mediante un proceso de
discretizacién (mallado) a una base de datos de andlisis A, Esta contiene una
descripcion completa pero aproximada del cuerpo, adecuada para ser
ingresada a un programa especifico de analisis de esfuerzos. Tipicamente, esto
incluye una serie de puntos nodales donde se calculan o especifican variables,
una malla que contiene a estos puntos (superficies para analisis por elementos
de contorno, volumenes para analisis por elementos finitos), la especificacion
de condiciones conocidas en los puntos nodales, estado y condiciones del
material e informacién necesaria para calcular fuerzas de cuerpo y esfuerzos y
deformaciones residuales.

La base de datos de analisis es transformada mediante un procedimiento de
solucién en una base de datos de equilibrio, E;, que consta de variables
primarias (cargas Yy desplazamientos) y secundarias (esfuerzos vy
deformaciones) que definen una solucion de equilibrio para el modelo a analizar
Ai. El procedimiento de solucion es usualmente una técnica estandar de

elementos finitos o elementos de contorno. EI modelo de equilibrio debe
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contener variables de cuerpo e informacién del estado del material para todo el
cuerpo. Estos valores pueden ser almacenados explicitamente en los puntos
nodales o de integracion, o evaluados usando interpolacion o extrapolacion. En
el contexto de la simulacion del crecimiento de grietas, el modelo de equilibrio
debe contener, ademas, valores para los factores de intensidad de esfuerzos, u
otros parametros de fractura, en todos los puntos a lo largo de los frentes de
grietas.

La base de datos de equilibrio es usada en conjunto con la base de datos
descriptiva actual para crear una nueva representacion, Ri+s. El nuevo modelo
representa un incremento del crecimiento del frente de la grieta basado en
resultados previamente calculados. Este proceso se repite hasta que se
satisface una condicién de término de la simulacion (por ejemplo que la grieta
se torne inestable, que la grieta sea mas grande que un tamafno maximo
permisible o que la grieta se haya propagado completamente a través del
cuerpo).

La necesidad de emplear un método numérico para analizar esfuerzos es
aparentemente la misma que se presenta al analizar estructuras complejas: no
existen soluciones analiticas para los campos de esfuerzos en la gran mayoria
de los casos. En el andlisis de una estructura es posible realizar
aproximaciones que resulten en soluciones conservadoras de un problema
dado, pues muchas veces solo se busca asegurar que el material soporte un
esfuerzo menor a su resistencia a la fluencia, segun el factor de seguridad
apropiado. Lo anterior permite el disefio de piezas de geometrias complejas
aplicando los resultados conocidos para las solicitaciones basicas (traccion,
flexiobn, compresion) ademas de factores de concentracién de esfuerzos en
perforaciones, cambios de diametro, etc. Esta practica involucra un error mucho
mayor en problemas con grietas; pues el crecimiento de estas no depende
directamente del esfuerzo en un punto, sino de un parametro derivado de la
distribucién de esfuerzos alrededor de la punta de la grieta. La necesidad de
calcular con precision el campo de esfuerzos tiene dos causas. La primera es

que la tasa de crecimiento de la grieta varia exponencialmente con AK. La
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segunda razén es que si no se conoce la distribucion de esfuerzos, es imposible
predecir la direccion de propagacion de una grieta. Mediante analisis numérico
se puede calcular esta direccidn en cada paso modelacion, lo que hace posible

estudiar problemas en que el campo de esfuerzos es complejo.

3.7 Software de prediccion de propagacion de grietas AFGrow

Desde la era de los hermanos Wright hasta finales de 1960, los ingenieros
aeronauticos utilizaban el principio de disefio basado en vida segura (safe life),
una filosofia que asume que el control de calidad debera detectar todos los
defectos de manufactura, antes que un avidbn sea puesto en servicio.
Anadiéndose a esta perspectiva, los ingenieros estimaban el numero de horas
de operacién que les tomaba a las grietas estructurales para su formacion y
basaban la esperanza de vida en servicio de las aeronaves, por medio de estas
estimaciones.

Esta aproximacion cambié en 1969 como resultado del espectacular
accidente sufrido por aeronave de combate norteamericana en Nevada. El 22
de diciembre, un aviéon F-111A con solamente, poco mas de 100 horas de
vuelo, se estrellé cuando su ala izquierda se desprendié durante una maniobra
de ascenso.

Este incidente tuvo una particular atencién por parte de lo investigadores,
debido a que determinaron que el personal de control de calidad habia fallado
en detectar la grieta antes de la entrega de la aeronave. En adicion a esto, se
averigud que a la grieta le habia tomado relativamente poco tiempo para causar
la separacion del ala.

En respuesta a este accidente la Fuerza Aérea, abandondé el criterio de
vida segura, por una filosofia de diseno tolerante al dafio (damage tolerance),
que asume la presencia de grietas demasiado pequefas para que sean
detectadas por los inspectores de control de calidad, en consecuencia las

inspecciones de aeronaves, se comenzaron a basar en itinerarios, que
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determinaban el tiempo que tomaba a las grietas existentes, causar la falla de
un componente especifico y por ende la posible pérdida de la aeronave.

Primeramente se establecié una relacion logaritmico-lineal entre la razén
de crecimiento de grieta y los parametros de caracterizacion de la grieta, pero
esta relacidbn no es necesariamente asi, ya que varia en algunos casos. La
unica forma de predecir cuando tales variaciones ocurren, es calcular y graficar
el crecimiento de grieta para cada punto en un ciclo operacional del espectro de
carga de la aeronave, un proceso que requiere millones de calculos, algunos de
los cuales tomaban meses para los computadores mas poderosos de la época.

Hoy en dia, mejores recursos computacionales y el laboratorio de
investigacion de la Fuerza Aérea de los Estados Unidos, han hecho avanzar
exponencialmente la ciencia de la prediccion de crecimiento de grietas. El
laboratorio, ha liderado el método por mas de una década con su software de
prediccion de propagacion de grietas AFGrow. (Figura N°25)

AFGrow es un programa basado en un cddigo de analisis, en el cual, es
posible calcular, el crecimiento de grietas por fatiga para la geometria de una
grieta definida, basada en un espectro de carga dado.

Tiene la capacidad de considerar, el efecto de varios factores de esfuerzo
en el crecimiento de la grieta, a través del uso apropiado de factores de
intensidad de esfuerzo o niveles de esfuerzo que caracterizan el efecto fisico
y/o geométrico asociado al dafo del espécimen. Las entradas incluyen la
eleccion de una gran cantidad de especimenes agrietados, tamano inicial de
defecto y eleccion de varios materiales, entre otros. Las tablas de datos de las
curvas da/dN v/s AK y ademas estas mismas, pueden ser observados para
validar las propiedades del material.

El programa contiene los modelos de retardacion para grietas de Wheeler,
Fastran, Willenborg y Harter.

Esencialmente, permite a los usuarios asumir una estructura de inicio con
una longitud de grieta de su eleccion y revela como la estructura circundante y

los esfuerzos pueden afectar el crecimiento de la grieta.
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Calcula el crecimiento de la grieta punto por punto en la vida estructural de
la aeronave, frecuentemente solo en cuestion de unos segundos. AFGrow es
una de las mas rapidas y eficientes herramientas de prediccion de grietas
existentes hoy en dia. En estos momentos AFGrow es empleado ampliamente
para aplicaciones aeroespaciales, pudiendo ser utilizado en cualquier estructura
que experimenta grietas por fatiga.

AFGrow es un programa computacional disefado para ser utilizado en
Microsoft Windows, concediendo a los usuarios la capacidad de importar y
exportar informacion desde y a otros programas como Excel. Esta capacidad
permite comparar datos experimentales tabulados en Excel con las
predicciones de AFGrow. Esta habilidad de complementar AFGrow con otros
programas de Microsoft existentes, ahorra a los desarrolladores del software,
tiempo y dinero para crear programas de apoyo especifico.

Este programa es el elegido para desarrollar el analisis de fatiga en la

estructura del helicéptero Bell UH-1H.
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Figura N°25. Software de prediccion de grietas AFGROW de la Fuerza Aérea
de Estados Unidos.
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Capitulo IV: Generalidades sobre Helicopteros

En el desarrollo de la aviacion, durante los ultimos afos, han sido
perfeccionados dos tipos de aeronaves fundamentales y totalmente opuestas.

El avién a retroimpulso con su motor a reaccién por turbinas de gas, con
velocidades supersonicas por una parte y por la otra el helicoptero, cuya
caracteristica principal es el vuelo estacionario, la velocidad deseada desde
cero y la posibilidad de volar hacia atras, hacia los lados, etc. Haciendo posible,
de esta manera, satisfacer la necesidad de vuelo de muchos romanticos,
llegando el helicoptero en nuestros dias a formar parte de nuestras vidas.

La historia del helicoptero es la historia de un grupo de investigadores que
dedicaron su vida a este fin durante las ultimas centurias. Los pioneros de la
aviacion fijaron su atencién en el helicéptero por medio del cual, el hombre
podria lograr el vuelo. Sin embargo, a principios del siglo XX, antes que se
lograra algun éxito con los aviones de ala rotatoria, el hombre logré volar en los
aviones convencionales o de ala fija. Los esfuerzos sumados de la ingenieria
aeronautica, han hecho que el avién de ala fija sea en la actualidad uno de los
medios de transporte mas importantes en el mundo. El hombre, no obstante,
aspiraba a lograr el completo dominio del aire, o sea, permanecer suspendido y
sin velocidad trasnacional, ascender y descender verticalmente. Con el
desarrollo del helicoptero se logra este fin.

A continuacion conoceremos algunas caracteristicas generales sobre los
helicopteros, para luego, identificar en forma detallada el helicéptero Bell U-1H
“Iroquois”, sus caracteristicas, sus condiciones de operacioén, sus zonas criticas,

etc.
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Clasificacion de los Helicopteros

De acuerdo a la configuracion de sus rotores:

Rotor simple: Es el tipo de helicoptero mas desarrollado y que usa un
rotor principal de sustentacion y un rotor de cola antitorque.

Rotores coaxiales: Es el tipo de helicoptero con dos sistemas de rotores
superpuestos contrarotatorios. El sistema de rotor superior esta
conectado a un eje que pasa en el interior del eje del rotor inferior, son
contrarotatorios para eliminar el efecto torque.

Rotores duales: En este tipo los dos rotores estan montados en las
puntas de unas pequefias alas que lo soportan, son también
contrarotatorios para eliminar el torque.

Rotores en tandem: Es un tipo de helicoptero que tiene un rotor
delantero y uno trasero, contrarotatorios para eliminar el torque. Son
construidos con “decalaje” (el rotor trasero mas alto que el delantero)
para evitar que el rotor trasero tome el “rebufo” (aire viciado en torbellino)
del rotor delantero.

Convertiplano: Es una mezcla de avion y helicoptero. Para despegar los
rotores estan vueltos hacia arriba y una vez en el aire, empiezan a
inclinarse con alas y motores como un todo para convertirse en avion. En
el aterrizaje el proceso es a la inversa.

Notar: Sin rotor de cola por su sigla en inglés “No Tail Rotor”. Esta
configuracion recientemente desarrollada por McDonell para sus
modelos, elimina la necesidad de un rotor de cola externo,
reemplazandolo por un compresor instalado en el interior del cono de
cola y mandado por el motor y que mediante un sistema de ranuras
convierte el tubo de este en un perfil aerodinamico vertical que produce

sustentacion lateral en el sentido antitorque.
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4.2 Clasificacion de los Rotores

La tecnologia empleada en el disefio y construccién de los rotores ha sido
el avance mas significativo en el desarrollo de los helicopteros.

Los rotores de helicdpteros se clasifican en tres grupos:

e Completamente articulados.
e Semi-rigidos.

e Rigidos.

421 Rotores Completamente articulados

Se les llama también tipo Cierva, por haber sido desarrollados por el
ingeniero espanol Juan de la Cierva en su disefo del autogiro. Este tipo de rotor
cambia el paso y tiene articulaciones de flapeo individual en cada pala y
ademas, adelanto y retardo. Su nombre en inglés es, Fully Articulated.

Estos movimientos son necesarios en las palas para compensar
parcialmente el problema de asimetria de sustentacion que se genera en el
rotor durante el vuelo traslacional.

A pesar que Juan de la Cierva desarrollo este tipo de rotor antes del afio
1920, aun es posible encontrar helicdpteros de fabricacion actual con este tipo

de sistema de rotor.

4.2.2 Rotores Semi-Rigidos

Es un tipo de rotor de dos palas, diametralmente opuestas, que tienen cambio
de paso, pero su flapeo es en conjunto, es decir, cuando una pala baja, la otra
sube y viceversa. Son conocidos también como tipo balancin y sus nombres en

inglés son, Semi rigid, Teettering y See-Saw.
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4.2.3 Rotores Rigidos

Es un tipo de rotor que solo tiene cambio de paso, pero sus palas son de
gran flexibilidad. Su nombre en inglés es, Rigid rotor.

Este tipo de rotor es muy utilizado hoy en dia y tiene varias
configuraciones, tales como: Hingeless o sin articulaciones, FEL o faserglas

elastomerik lager y Bearingless o sin rodamientos.

4.3 Vibraciones en helicopteros

Las vibraciones en general pueden ser causadas por fuerzas periddicas
que varian en el tiempo en forma repetida y regular, por fuerzas aleatorias sin
patron de tiempo especial o por impulso simple.

Las vibraciones generales se encuentran en cualquier tipo de aeronave,
estan presentes también en los helicépteros y son causadas por los motores,
las transmisiones, los ejes motrices, turbulencias y rafagas.

Las vibraciones tipicas de los helicopteros, son causadas por el o los
rotores principales y por el rotor de cola.

El helicoptero esta disefiado para soportar estas vibraciones, sin dafos
estructurales ni sobrecargas, para convivir con ellas sin riesgos de fallas por
fatiga entre los intervalos de mantenimiento, suponiendo que se siguen todas
las instrucciones estandar y especiales de mantenimiento. De todas formas el
criterio a utilizar es considerar que las vibraciones que escapan de rangos

normales, pueden ser destructivas.
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4.4 Helicoptero Bell UH-1H “Iroquois”

El helicoptero UH-1H es construido por Bell Helicopter Coroporation es un
helicoptero monomotor, bipala de rotor semirigido y completamente de metal,
exceptuando la tapa de la bateria y de la transmision que son hechas de fibra
de vidrio.

El UH-1H es un helicoptero de utilidad, lo que significa que esta disefiado
para transportar carga, pasajero, tropa, ademas de cumplir todo tipo de
misiones médicas y/o evacuaciones.

Segun sea la mision, puede ser configurado para transportar hasta 13
pasajeros, incluyendo piloto y copiloto, o bien, trasladar enfermos o heridos en
un maximo de 6 camillas mas un paramédico.

Sus dimensiones y caracteristicas principales estan claramente tabuladas
en la Tabla N°5.

Tabla N°5. Dimensiones y caracteristicas principales del Bell UH-1H.

Largo Principal 57' 0.67"
Elevador Sincronizado 9' 4.3"

Barra Estabilizadora 9' 0.5"
Ancho Esquis 8' 6.66"
Diametro Rotor Principal 48' 3.2"
Diametro Rotor de Cola 8' 6.0"

Altura Mastil 13' 7.4"

Peso Vacié Aprox. 5400 Ib.

Peso Maximo Despegue 9500 Ib.
Motor Lycoming T-53-L13B
Potencia 1400 SHP limitado a 1100 SHP
Velocidad Maxima 124 KTS
Capacidad de la Cabina 220 ft"3
Capacidad de combustible total 1359 Ib.
Capacidad de Combustible Usable 1342 Ib.
Autonomia Aproximada 2 hrs. 15 min.
Capacidad de gancho de carga 4000 Ib.
Capacidad Piso cabina 100 Ib/ftr2
Capacidad estanque Auxiliar 350 Ib.
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La seccion delantera esta compuesta por dos vigas longitudinales y dos
cuadernas transversales, todas estas forradas en metal. Estas vigas soportan a
la cabina de mando, compartimiento de carga, estanques de combustible, rotor
principal, mastil, transmision, motor, cargo hook, tren de aterrizaje, cono de cola

y rotor de cola. En resumen estas dos vigas y cuadernas soportan todo el peso

del helicéptero en tierra.

Figura N°26. Helicoptero Bell UH-1H “lroquois’.

El tren de aterrizaje esta formado por dos tubos longitudinales y dos
transversales, los cuales estan construidos de aluminio especial. Los tubos
longitudinales poseen zapatas de acero para proteger al ski en deslizamientos
sobre terrenos asperos o golpes bruscos en el suelo. Los tubos transversales
estan construidos en forma tal que le dan al tren de aterrizaje cierta flexibilidad
con el fin de absorber golpes en caso de aterrizajes bruscos. Los esquis no son

intercambiables.
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La seccion trasera o cono de cola es de construccion semimonocoque y va
unida al resto del fuselaje por medio de cuatro pernos. Esta seccion soporta el
tren de mando del rotor de cola, la caja de 42°, la caja de 90° la antena FM, el
rotor de cola, el patin de cola, la antena HF, el elevador sincronizado y el plano
vertical. (Figura N°26)

4.41 Zonas criticas en la estructura del Bell UH-1H

Las zonas criticas del helicoptero Bell UH-1H, son determinadas gracias a
estudios y seguimientos realizados por el fabricante de la aeronave, ademas de
investigaciones realizadas por la FAA (Federal Aviation Administration), a través
de publicaciones llamadas Airworthiness Directive (AD), dirigidas a todos
aquellos grupos de mantenimiento de aeronaves que trabajan con este tipo de

material aéreo.

A continuacion, se presenta un resumen con las zonas consideradas de
mayor criticidad en este helicdptero, de acuerdo a lo remitido por el fabricante y

al departamento de fiscalizacion aeronautico norteamericano.

4.4.2 \Vertical Fin Spar

La primera zona critica corresponde al vertical fin spar y zonas aledafnas
(ver anexos), ubicadas en el cono de cola. Ademas de varias estaciones de
mamparos y remaches que deben ser inspeccionados, en general se debe

inspeccionar la piel o recubrimiento de metal en busca de grietas. (Figura N°27)
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UH-1-99-03.
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4.4.3 Cajade 90°y estacion 194

La segunda zona critica del helicoptero esta ubicada en el cono de cola,
particularmente en la caja de transmision de 90° perteneciente al rotor de cola
que gira a 1654 RPM (Figura N°28) y la zona cercana a la caja de transmision
de 42° que gira a 4301 RPM, especificamente en la estacion 194. (Figura N°29)
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55-1520-210-23-1.
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Figura N°29. Inspecciones estacion 194, de acuerdo a TM-55-1520-210-
23-1.

4.4.4 Elevador sincronizado

La tercera zona critica se ubica en la zona de los estabilizadores o también
llamado elevador sincronizado, ubicado en el cono de cola del helicéptero y
conectado a la parte delantera por medio de tubos y varillas mecanicas. Es
utilizado para mejorar el control del helicéptero dentro de los limites del centro
de gravedad. (Figura N°30)
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Figura N°30. Inspecciones elevador sincronizado, de acuerdo a TM-55-
1520-210-23-1.

4.4.5 Mastil del Rotor Principal

La cuarta zona critica corresponde al mastil, o arbol de transmisién del
rotor principal, y sus zonas aledafnas, el mastil corresponde a un tubo hueco de
acero o titanio estriado en 4 zonas, una interna impulsada por el engranaje
planetario de la transmisidn. Las otras tres zonas proveen montajes e impulso
para las tijeras, los amortiguadores de la barra estabilizadora y el conjunto del
rotor principal. (Figura N°31)
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Finalmente, una de la zona mas critica del helicoptero, se ubica en la piel o
recubrimiento de aluminio del fuselaje, sobre todo en aquellos helicopteros que
cuentan con mas de 20 afos en operaciéon, debido a problemas de corrosion,
desgaste superficial y grietas por cargas de fatiga. En general, el material con
mayor presencia en la estructura de esta aeronave, corresponde a la aleacion
de aluminio 2024-T3.

Después de haber conocido las zonas criticas del helicéptero, las
caracteristicas del material componente de sus piezas representativas, las
teorias encargadas de caracterizar la propagacion de grietas por fatiga,
recomendaciones sobre el efecto de variaciones de cargas, tamano inicial de
los defectos y los métodos de ensayos no destructivos utilizados para
detectarlos, claramente se esta en condiciones de realizar un analisis mediante
el software AFGrow, para observar las ocurrencias especificas y las respuestas
que se presentan en las grietas, para modificaciones de espectros de carga y

tamano inicial del defecto.
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Capitulo V: Analisis de Fatiga Helicoptero Bell UH-1H

El presente capitulo estara enfocado a realizar el analisis de fatiga a
ciertas zonas especificas del helicoptero Bell UH-1H, especialmente la zona
ubicada cerca de la caja de transmision de 42° y 90°, donde encontramos
remaches de un diametro de 5/32”, ademas, la plancha de aleacion de aluminio
2024-T3 tiene un espesor de 1.27 mm. La otra zona de importancia
corresponde al mastil del rotor principal, realizando una estimacion del tipo de
espécimen mas adecuado a los contenidos por el software.

Utilizando toda la informacién anterior, se utilizaran especimenes estandar
como por ejemplo una grieta en la esquina de un agujero (Single Corner Crack
at Hole), dos grietas en las esquinas de un agujero (Double Corner Crack at
Hole), grieta pasante en la esquina de un agujero (Single Through Crack at
Hole) y se determinara cual es el efecto de un agujero adyacente a uno que
contiene dos grietas, finalmente se analizara un elemento representativo de la
transmisién como una placa infinita con una grieta pasante.

Para esto se utilizara dos espectros de carga estandar, como lo son,
FELIX, que corresponde a un espectro de carga determinado especificamente
para elementos dinamicos de rotores de helicopteros y el espectro de carga
FALSTAFF (Fighter Aircraft Loading Standard for Fatigue), que corresponde a
un espectro de caza de combate, usado para el analisis de el recubrimiento de
aluminio, este espectro es utilizado, debido a que no existe un espectro
estandar para este tipo de aplicacion en helicopteros, siendo el mas cercano y
similar.

Cabe sefialar que no existe un método estandarizado a nivel mundial, para
realizar analisis de fatiga por medio de software, debido a la reciente aparicion
de varios de estos, encontrandose varios de estos en etapa de consulta,
alentados principalmente por el gobierno norteamericano, a través de la NASA y
la USAF.
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5.1 Grieta Pasante en un agujero (Single Through Crack at Hole)

Se comienza con ingresar informacién referente al analisis, como el titulo,
sistema de unidades en la esquina inferior derecha (Metric-English) y algunos
comentarios que aclaran las zonas que seran analizadas. Se utiliza la barra de

menu Imput Title, este estudio utiliza unidades métricas. (Figura N°32)

“Title

f- i Provide identifying infarmation aszociated with an input file or
problem definition .

Enter

Title: | Analisis de Grieta Helicéptera Bell UH-1H

Comments:

Se realizarad Analiziz de grieta de ezquina en un agujero
Zona representativa;

Caja de tranzmizion de 422 y 90°.

Eztacidn 194,

Agujeras de Remaches.

Ok, l I Carcel I

Figura N°32. Informacion del Analisis.

Se determina el tipo de espécimen que se va a utilizar (Anexo 3), cuyas
propiedades de mallado y condiciones de frontera estdan previamente
determinadas y archivadas en bases de datos que utiliza el programa en el
analisis, este corresponde a una plancha con una grieta de esquina en un
agujero. Existen dos opciones en el programa, los modelos clasicos (Figura
N°33) y los modelos avanzados. Los modelos clasicos corresponden a

especimenes estandar y los modelos avanzados deben ser elaborados por el
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usuario, es posible modelar a través de esto, especimenes con varios agujeros,

con un maximo de dos grietas.

Model Geometry and Dimensions
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Figura N°33. Modelos Clasicos.

A continuacién se definen las dimensiones del espécimen. El espesor de la
plancha de aleacion de aluminio 2024-T3 es de 1.27 mm (0.005 in), el diametro
del agujero es de 5/32” (3.9 mm) de acuerdo a remaches del tipo MS 20470AD,
el ancho del espécimen se determina en 25.4 mm es decir 1”, para mantener la
similitud con las dimensiones reales en la zona de la estructura del helicoptero.
Las dimensiones de la grieta son obtenidas de acuerdo a la Tabla N°2, con una
dimension de t en direccion A 6 del espesor y 2.540 mm en direccién C 6 ancho
de la placa, debido a que el método de ensayo no destructivo en esa zona sera
Liquidos penetrantes. Se estima que el espécimen estara sometido solo a

cargas de tension, aun cuando el software entrega la posibilidad de realizar
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analisis con esfuerzos combinados, dando una fraccién en porcentaje ya sea a

tension, a flexién y a carga puntual en el agujero. (Figura N°34)

Model Geometry and Dimensions
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Figura N°34. Dimensiones del Espécimen.

Una vez definidas las dimensiones, procedemos a ingresar el espectro de
cargas para el espécimen, que correspondera al espectro FALSTAFF (Fighter
Aircraft Loading Standard for Fatigue), confeccionado con tablas
proporcionadas por el laboratorio de investigacion holandés (NLR) disponibles
en internet, con un factor de multiplicacion (SMF) de 110 MPa
(aproximadamente un 30% del modulo de fluencia), que corresponde al
esfuerzo maximo para el aluminio 2024-T3, valor utilizado por la NASA en sus
analisis de fatiga. (Figura N°35)

El FALSTAFF representa las cargas en la superficie de la parte baja del
ala cercana a la zona del fuselaje y contiene 17983 ciclos de carga que

describe un total de 200 vuelos, estos vuelos representan tres tipos de
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misiones, aire-tierra, combate aéreo y navegacion. Se considera que cada vuelo

tiene una duracion de 1.25 horas. (Figura N°36)

rS pectrum @

= ) Shrezs Mulbiplication Factor [SMF] multiplies the stress or load levels found
i spectrum files. Thiz allows normalized spectra to be used. IF actual stress
levelz are uszed in the spectum files, SMF should be zet to 1.

Rezidual Strength Requirement [Pux] is used for critical crack zize
determination - if a vwalue other then zero iz entered.

P - value of stress [or load far models using load instead af stress input] which
the structure MUST be able to carmy at all crack sizes.

Enter
Strezz Multiplication Factor[SKFE] (110 L’LIG
R eszidual Strenagth Requirement [Fx=l: 10 m
Select
D ) Create news spectum file
= e
D () Dpen spectmum file -

m 1 Constant amplitude loading

Figura N°35. Espectro de carga seleccion.
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Figura N°36. Espectro de carga archivos.
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Se selecciona el espectro de carga desde la carpeta en el que se
encuentra. Ademas, AFGrow permite ingresar archivos con los espectros de
carga a aplicar al espécimen agrietado y verificar su validez con graficos de
excedencias. Esta es una aplicacion tipica de la aeronautica. (Anexos 4 y 5)

Posteriormente se selecciona el material desde la base de datos NASGRO
(Figura N°37), ya que sera esta ecuacion la utilizada en el analisis, este
corresponde a un aluminio 2024-T3 con un modulo de fluencia de 365.42 MPa,
disponible ademas toda la informacién de las constantes de la ecuacién del

mismo. (Figura N°38)

-

Material- NASGRO Equation B

Material Properties | NASGRO Equation Constants

<“m ™ The HASGRO equation was developed by Forman and Mewrnan at HASA | de Koning
at MLR and Henrikzen at ESA. It iz an attempt to uze a clozed-form equation to model
the daddM ws. Streszs Intensity behavior of engineering materialz.

Enter
kd aterial name: | 1000-3000 zenies aluminum, 2024-T3 AL [ Elaﬂ; plt & ght: L-T ]

Coefficient of Thermal Expangion: | 2.32e-005
Young's Modulus: | 73084 .4
Poizzon's Ratioo 033
Yield Strength, YLD ;| 360422

Plane Strain Fracture Toughhess, KIC: 36.262

Flane Stress Fracture Toughness, KC; | 72.924

Effective Fracture Toughness for part-through-the-thickness cracks, (50547
Fit parameter in K. versus Thickness Equation , ak: |1

Fit parameter in KL versuz Thickness Equation . Bk: |1

[ Aceptar l [ Eancelarl [ Aplicar ]

Figura N°37. Ecuacion Nasgro Material Properties.
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Material- MASGRO Equation

W aterial Properties NASGROD E.quati;:un Congtants |

I/"i The parameters required for the NASGRO equation are given below, AFGROW requires
additonal parameters [Fhi and Rlo) to provide limitz for the curve shifting. It has been
demonztrated that these limitz may be neceszary for the MASGRO equation.

Enter
Fariz crack growth rate constant, C: G451e-010
Fariz exponent in MASGRO Eguation, n; 3204
Exponent in MASGRO Eguation, p; 05
Exponent in MASGERO Eguation, q; 1
Threzhold strezs intensity factor range at B =0, DED: 3187
Threzhold coefficient, Cth: | 1.5
Plane ztresz/strain constraint factor | Alpha: 1.5
Ratio of the maximum applied stress to the flow stress, Smaxds0; 03
pper limit an B shift . BHI (Max: 1.0 0.7
Lawwer limit an B shaft, BLO (00, -2.0; 0.3

[ Aceptar l lEanceIarI I Aplicar ] I Save I Read.. =

Figura N°38. Constantes Ecuacion Nasgro.

Una vez determinado el tipo de espécimen, las dimensiones del mismo, la
ecuacion que sera utilizada y el espectro de carga, el paso siguiente seria
ingresar el modo de cierre de la grieta y los esfuerzos residuales, que pueden
estar representado por varias teorias (Wheeler, Willenborg, Harter, Fastran,
etc.) estas no seran utilizadas durante este analisis, debido a que requiere de la
toma de mediciones experimentales directamente en la aeronave, no existiendo
los medios para realizarlo, ademas, la ecuacién NASGRO lo trae incluido en su
analisis.

Debemos establecer las preferencias de prediccion, esto lo logramos en la
barra de menu Predict-Preferences (Figura N°39), aqui se puede definir
incremento de crecimiento de grieta en porcentaje, los intervalos de salida, las

opciones de resultados, los limites de propagacion y las opciones de transicion,
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que corresponde al cambio de modelo desde grieta no pasante a pasante y por

ende su forma de ser calculada, cuando se atraviese cierto porcentaje del
espesor del componente.

.F' redict Function Preferences

Growth Increment | Qutput Intervals | Dutput Options F'r|:||§_‘:r'_>__-

= AFGROW uses the Yroman integration technigue
L) when a blocked spectum iz input. To minimize an

ernor in predicted crack propagation times it iz not

recaomended for b ax Growth Increment value o
exceed 10%.

Select

b aw Growth Increment [%];) 5

[ ] Cycle by Cycle Spectrum calculation

[] Cycle by Cycle Beta and Spectrum calculation

[ Aceptar l [ Eancelar] [ Save ] [ Default ]

Figura N°39. Preferencias de Prediccion.

Ahora se comienza el analisis activando Run > en la pantalla para
comenzar, este tendra una duracion de algunos segundos, debido a que el

software comienza la resolucion paso a paso para la ecuacion seleccionada.
(Anexo 6)
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Los resultados obtenidos pueden ser tabulados y graficados en Excel,

siendo los siguientes:

Tabla N°6. Resultados para ecuacion de NASGRO.

Title: Analisis de Grieta Helicéptero Bell UH-1H
Spectrum title: Falstaff
2020 <--- crack geometry code: Single Through Crack at Hole - Standard
Solution
Cycles C Length Beta C | Sb. Spectrum | Pass Life
0 0,00254| 1,275 1 1 0
126089 0,002794 | 1,256 1402 8 126089
244092 | 0,0030481 1,222 2715 14 244092
350862 | 0,0033021 1,193 3906 20 350862
448126 | 0,0035561 1,18 4991 25 448126
539093 | 0,0038101 1,157 5997 30 539093
623675| 0,0040641 1,147 6930 35 623675
699342 | 0,0043181 1,139 7785 39 699342
769770 | 0,0045721 1,127 8569 43 769770
834289 | 0,0048261 1,123 9287 47 834289
893482 | 0,0050801 1,121 9931 50 893482
947186 | 0,0053342| 1,122 10530 53 947186
995293 | 0,0055882| 1,124 11077 56 995293
1039139 | 0,0058422| 1,129 11563 58 1039139
1078583 | 0,0060963| 1,129 11997 60 1078583
1114266 | 0,0063503| 1,138 12395 62 1114266
1146897 | 0,0066043 | 1,151 12760 64 1146897
1175622 | 0,0068583| 1,168 13083 66 1175622
1201195| 0,0071123| 1,192 13367 67 1201195
1223450 | 0,0073664 | 1,192 13606 69 1223450
1242949 | 0,0076205| 1,224 13831 70 1242949
1260312| 0,0078745| 1,268 14024 71 1260312
1274998 | 0,0081285| 1,268 14187 71 1274998
1288488 | 0,0083827| 1,329 14328 72 1288488
1297773| 0,0086367 | 1,415 14437 73 1297773
1307074 | 0,0088908| 1,415 14531 73 1307074
1313176 | 0,0091448| 1,545 14604 74 1313176
1319003 | 0,0093989| 1,545 14677 74 1319003
1323880 0,009653| 1,759 14722 74 1323880
1325783 | 0,0099078| 1,759 14740 74 1325783
1327083 0,010167| 2,185 14767 74 1327083
1328256 0,010421| 2,185 14781 74 1328256
1328471| 0,0106766| 3,635 14783 74 1328471
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A continuacion realizaremos una modificacion del esfuerzo maximo para
determinar su incidencia en la vida de la grieta, debido a la incertidumbre en la
operacién del helicoptero, dado que todas las misiones son diferentes y pueden
presentar variaciones en los esfuerzos por sobrecargas ocasionas durante el
vuelo.

Se utilizara un incremento de 10 % en un primer analisis y 20% en el
segundo para el esfuerzo maximo de operacion, por lo tanto este aumento
correspondera en ambos casos a 120 MPa y 130 MPa aproximadamente, a
través de esto, observaremos cual es la ampliacién o disminucion de la vida a
fatiga de la grieta.

Se realiza la metodologia utilizada anteriormente para caracterizar la grieta
en lo referente a dimensiones y sus condiciones de operacion.

Después de haber realizado el analisis es visible que un aumento
aparentemente insignificante en el esfuerzo maximo en comparacién con el
modulo de fluencia del material, tiene una gran repercusion en la vida a fatiga
de la grieta, dado que reduce su vida en un 30 % para el caso de aumento de
10% de esfuerzo maximo (Anexo 7) y de un 48% para el caso de aumento de
un 20 % (Anexo 8).

Ademas, de acuerdo a otros estudios realizados, el tamafio inicial de grieta
también tiene una marcada incidencia en la reduccion de la vida de la grieta.

Podemos agregar que la grieta no alcanza su longitud critica, sino que falla
al llegar al borde del espécimen y ademas la cantidad de ciclos es del orden de
7000 vuelos para el espectro de cargas utilizado, siendo de mucha importancia
ya que nos indica que esta sera detectada antes de su propagacion catastréfica
en el helicoptero.

Los resultados obtenidos, tabulados por medio de Excel, son los

siguientes:
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Aumento del esfuerzo Maximo en un 10%. (120 MPa)

Tabla N°7. Resultados para ecuacion de NASGRO Aumento Esfuerzo 10%.

Title: Analisis de Grieta Helicéptero Bell UH-1H
Spectrum title:
Falstaff
2020 <--- crack geometry code: Single Through Crack at Hole - Standard
Solution
Cycles | C Length Beta C | Sb. Spectrum Pass Life
0 0,00254 1,275 1 1 0
88543 0,002794 1,256 992 5 88543
171979 0,003048 1,222 1913 10 171979
246712 0,003302 1,193 2739 14 246712
317144 0,003556 1,18 3526 18 317144
379993 0,0038101 1,157 4232 22 379993
439866 0,0040641 1,147 4898 25 439866
494469 0,0043181 1,139 5504 28 494469
542875 0,0045721 1,127 6040 31 542875
589370 0,0048261 1,123 6560 33 589370
630661 0,0050801 1,121 7019 36 630661
668436 0,0053341 1,122 7437 38 668436
703431 0,0055881 1,124 7830 40 703431
735116 0,0058421 1,129 8183 41 735116
764673 0,0060961 1,129 8508 43 764673
789256 0,0063501 1,138 8785 44 789256
812123 0,0066042 1,151 9036 46 812123
833478 0,0068582 1,168 9277 47 833478
851891 0,0071123 1,192 9483 48 851891
867577 0,0073663 1,192 9652 49 867577
881818 0,0076203 1,224 9807 50 881818
894759 0,0078744 1,268 9953 50 894759
905414 0,0081285 1,268 10077 51 905414
914023 0,0083825 1,329 10175 51 914023
921436 0,0086366 1,415 10251 52 921436
928797 0,0088907 1,415 10328 52 928797
932698 0,0091447 1,545 10382 52 932698
936379 0,0093987 1,545 10419 53 936379
938778 0,0096528 1,76 10443 53 938778
941707 0,0099073 1,76 10481 53 941707
942771 0,0101613 2,185 10493 53 942771
944276 0,0104154 2,185 10506 53 944276
944549 0,0106698 3,652 10508 53 944549
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Aumento del esfuerzo Maximo en un 20%. (130 MPa)

Tabla N°8. Resultados para ecuacion de NASGRO Aumento Esfuerzo 20%.

Title: Analisis de Grieta Helicéptero Bell UH-1H
Spectrum title:
Falstaff
2020 <--- crack geometry code: Single Through Crack at Hole - Standard
Solution
Cycles | C Length Beta C | Sb. Spectrum Pass Life
0 0,00254 1,275 1 1 0
65716 0,002794 1,256 729 4 65716
124091 0,003048 1,222 1387 7 124091
179077 0,003302 1,193 1995 10 179077
230136 0,003556 1,18 2567 13 230136
277064 0,00381 1,157 3089 16 277064
320256 0,004064 1,147 3570 18 320256
359526 0,0043181 1,139 3998 20 359526
396239 0,0045721 1,127 4406 23 396239
429762 0,0048261 1,123 4787 24 429762
461572 0,0050801 1,121 5130 26 461572
488358 0,0053342 1,122 5436 28 488358
515305 0,0055882 1,124 5729 29 515305
537425 0,0058423 1,129 5985 30 537425
558433 0,0060963 1,129 6213 32 558433
577500 0,0063504 1,138 6430 33 577500
594523 0,0066045 1,151 6616 34 594523
609890 0,0068585 1,168 6790 34 609890
624183 0,0071126 1,192 6936 35 624183
636028 0,0073667 1,192 7082 36 636028
646012 0,0076209 1,225 7192 36 646012
656115 0,007875 1,268 7302 37 656115
663273 0,0081291 1,268 7385 37 663273
669632 0,0083831 1,329 7450 38 669632
676867 0,0086374 1,416 7526 38 676867
680194 0,0088914 1,416 7574 38 680194
683635 0,0091457 1,546 7603 39 683635
686312 0,0094 1,546 7637 39 686312
688957 0,0096541 1,761 7667 39 688957
690458 0,0099087 1,761 7687 39 690458
691509 0,0101631 2,188 7698 39 691509
692621 0,0104196 2,188 7707 39 692621
692821 0,0106737 3,655 7708 39 692821
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5.2 Grietas de esquina en un agujero con agujeros adyacentes

Se realiza analisis, para determinar el efecto de agujeros préximos al que
contiene grietas, se utilizara una placa de aluminio 2024-T3 de 60 mm de
ancho, sometido a espectro FALSTAFF esfuerzo maximo de 110 MPa, con tres
agujeros de 5/32”, el agujero central tendra dos grietas pasantes, de diferentes
dimensiones. Una derecha de 0.889 mm, la grieta izquierda de 2.54 mm en
direccién C. (Figura N°40)

Figura N°40. Espécimen de tres agujeros con dos grietas de esquina. (Grietas y

agujeros multiples).

Luego de analizar los resultados se observa que para el espectro de
cargas dado, a la grieta del lado izquierdo le toma 13313 vuelos para que
alcance el agujero contiguo (Anexo 9), esto repercute dado que finalmente en la
estructura se produce el colapso debido a que la grieta comienza a propagarse
con mayor velocidad, eso por los estudios realizados por la NASA en paneles
presurizados, dado a lo ocurrido y a la informacion de la NASA, es comprobado
que las estructuras circundantes, son capaces de influir en la vida a fatiga de la
grieta, dando a los inspectores el tiempo necesario para detectar la grieta antes

de que alcance su longitud critica.
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Tabla N°9. Resultados para ecuacion de NASGRO Agujeros y grietas Multiples.

Title: Efecto de Agujeros Adyacentes

Spectrum title: Falstaff
10000 <--- crack geometry code: Specimen

C Length Crack |C Length Crack |Beta C Crack |Beta Crack |Sb.

Cycles |1 2 1 2 Spectrum Pass | Life
0 0,00254 0,000889 1,198 2,246 1 1 0
103504 0,0026936 0,001143 1,171 2,036 1153 6| 103504
169041 0,002794 0,0013176 1,153 1,919 1889 | 10| 169041
197502 0,0028385 0,001397 1,147 1,884 2197 11| 197502
285157 0,0029744 0,001651 1,128 1,782 3181 16| 285157
332834 0,003048 0,001795 1,114 1,715 3705| 19| 332834
366738 0,0031029 0,0019051 1,106 1,682 4087 | 21| 366738
443851 0,0032793 0,0021591 1,275 1,595 4931 25| 443851
450169 0,003302 0,0021833 1,275 1,595 5006 | 26| 450169
515303 0,0035168 0,0024131 1,264 1,549 5729| 29| 515303
524747 0,003556 0,002455 1,264 1,549 5840| 30| 524747
578555 0,0037579 0,0026671 1,258 1,509 6437| 33| 578555
591990 0,0038101 0,0027219 1,258 1,509 6591 33| 591990
639430 0,0040041 0,0029212 1,254 1,474 7112 36| 639430
651216 0,0040641 0,0029825 1,254 1,474 7246| 37| 651216
693385 0,0042552 0,0031752 1,25 1,44 7712 39| 693385
704389 0,0043182 0,0032374 1,25 1,44 7837 | 40| 704389
741696 0,0045127 0,0034292 1,247 1,425 8252 | 42| 741696
752803 0,0045722 0,0034879 1,244 1,412 8381 42| 752803
787574 0,0047725 0,0036832 1,241 1,402 8766 | 44| 787574
796368 0,0048262 0,0037355 1,241 1,402 8862 | 45| 796368
828720 0,0050316 0,0039372 1,239 1,396 9224 | 47| 828720
837337 0,0050802 0,0039853 1,239 1,396 9313| 47| 837337
865896 0,0052879 0,0041912 1,238 1,39 9636| 49| 865896
873848 0,0053342 0,0042375 1,238 1,383 9718 | 49| 873848
899875 0,0055431 0,0044453 1,238 1,383 10008 | 51| 899875
906031 0,0055882 0,0044898 1,238 1,376 10086 | 51| 906031
931378 0,0057995 0,0046993 1,24 1,37 10366 | 52| 931378
935953 0,0058422 0,0047413 1,24 1,37 10411 53| 935953
960113 0,0060571 0,0049533 1,242 1,365 10687 | 54| 960113
964972 0,0060962 0,0049916 1,242 1,365 10729 | 54| 964972
986171 0,006316 0,0052073 1,246 1,362 10977 55| 986171
989178 0,0063502 0,0052407 1,246 1,362 11002| 56| 989178
1009975 0,006576 0,0054614 1,25 1,361 11236 | 571009975
1013202 0,0066042 0,0054888 1,25 1,361 11275| 57[1013202
1032815 0,0068365 0,0057154 1,256 1,363 11495| 581032815
1035548 0,0068582 0,0057365 1,256 1,363 11516 | 581035548
1054232 0,0070972 0,0059694 1,264 1,367 11725| 59[1054232
1054908 0,0071123 0,005984 1,264 1,367 11729 | 591054908
1072541 0,0073582 0,0062234 1,264 1,367 11927 601072541
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1072912 0,0073663 0,0062313 1,264 1,367 11929 | 601072912
1089621 0,0076192 0,0064775 1,274 1,373 12118 | 611089621
1089844 0,0076203 0,0064786 1,274 1,373 12119| 611089844
1103663 0,0078744 0,0067262 1,287 1,383 12283 | 621103663
1103977 0,0078799 0,0067315 1,287 1,383 12287 | 621103977
1117024 0,0081285 0,0069741 1,303 1,396 12430 631117024
1117545 0,0081402 0,0069855 1,303 1,396 12434 | 631117545
1129830 0,0083826 0,0072222 1,303 1,396 12575| 631129830
1130633 0,0084003 0,0072396 1,303 1,396 12582 | 631130633
1142021 0,0086366 0,0074696 1,322 1,412 12705| 64 ]1142021
1143438 0,0086612 0,0074937 1,322 1,412 12716| 641143438
1151475 0,0088906 0,0077173 1,343 1,431 12806 | 65|1151475
1152606 0,0089218 0,0077477 1,343 1,431 12826 | 651152606
1162304 0,0091447 0,0079651 1,343 1,431 12926 | 651162304
1163058 0,0091826 0,0080021 1,38 1,466 12930| 651163058
1169095 0,0093987 0,0082122 1,38 1,466 13002 | 66 | 1169095
1170624 0,0094438 0,0082562 1,38 1,466 13026 | 66 | 1170624
1177257 0,0096528 0,0084599 1,457 1,544 13099 | 66 | 1177257
1179164 0,0097045 0,0085102 1,457 1,544 13113| 661179164
1182920 0,009907 0,0087075 1,457 1,544 13161 66 | 1182920
1184133 0,0099651 0,0087642 1,457 1,544 13179| 661184133
1187415 0,0101611 0,0089548 1,607 1,699 13205| 671187415
1188389 0,0102263 0,0090183 1,607 1,699 13224 | 671188389
1190845 0,0104152 0,0092024 1,607 1,699 13246 | 671190845
1192441 0,0104868 0,0092723 1,842 1,942 13267 | 671192441
1193956 0,0106696 0,0094494 1,842 1,942 13287 | 671193956
1194677 0,0107489 0,0095265 1,842 1,942 13295| 671194677
1196936 0,0109237 0,0096966 1,842 1,942 13313 | 671196936
1197167 0,0109404 0,009713 9532,16 10021,77 13314| 671197167

(Continuacién)

Tabla N°9. Resultados para ecuacion de NASGRO Agujeros y grietas Multiples.
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5.3 Elemento Perteneciente al Sistema de Transmision

Se considera un espécimen representativo de elementos dinamicos del
sistema de transmision del helicoptero, este corresponde a una placa de Titanio
Ti-6Al-4V, con una grieta pasante en el centro de 3.81 mm de longitud,
sometido al espectro de carga FELIX/28 que representa las cargas en el rotor
principal de un helicoptero militar y contiene 161.034 ciclos que describe 140
vuelos y representa 190.5 horas de vuelo. Las dimensiones del espécimen son:
espesor 5 mm y ancho de 12 cm. El esfuerzo maximo sera de 285 MPa que

corresponde al 30 % del esfuerzo de fluencia del material. (Figura N°41)

Figura N°41. Espécimen Representativo Elemento Dinamico con Grieta

Pasante en el centro.

Se observa que la grieta alcanza su longitud critica a los 28.888 ciclos del
espectro de carga FELIX/28, correspondiendo aproximadamente a 34.17 horas

de vuelo, de acuerdo a los datos del espectro antes planteado. (Anexo 10)
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Esta cantidad de horas se considera muy baja para el elemento debido a
que los inspectores podrian no ser capaces de detectar el defecto antes que
alcance la longitud de 13 mm para el fallo, dado que la zona es de dificil acceso
e inspeccién y amerita muchas veces el desarme de elementos para lograr
realizar el ensayo.

Como ultimo punto, cabe senalar el problema que presentan las grietas
pequefias para el analisis de estructuras, debido a que su comportamiento y
crecimiento muchas veces es en forma erratica. Crece atravesando granos y
puede detenerse en uno de estos, pero su velocidad es muy elevada cuando
pasa por ellos. Se han realizado estudios que tratan de explicar el
comportamiento de grietas cortas o pequenas, teniendo una estrecha relacion

con el valor del umbral de fatiga para el material que esta siendo analizado.
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Tabla N°10. Resultados para ecuacion de NASGRO Elemento Dinamico.

Title: Elemento Dindmico Transmision
Spectrum title: Felix
2010 <--- crack geometry code: Internal Through Crack - Standard Solution
Sb.
Cycles C Length Beta C Spectrum Pass Life
0 0,00381 1,002 1 1 0
2354 0,0040641 1,003 84 5 2354
4436 0,0043185 1,003 150 8 4436
6338 0,0045739 1,003 219 12 6338
8048 0,0048284 1,004 277 15 8048
9617 0,0050832 1,004 330 18 9617
11003 0,0053379 1,004 376 20 11003
12330 0,0055922 1,005 420 23 12330
13573 0,0058462 1,005 465 25 13573
14704 0,0061011 1,006 504 27 14704
15734 0,006356 1,006 537 29 15734
16729 0,0066148 1,007 568 30 16729
17637 0,006869 1,008 603 32 17637
18445 0,0071238 1,008 627 33 18445
19300 0,0073816 1,009 659 35 19300
20013 0,0076362 1,01 681 36 20013
20690 0,0078911 1,01 704 38 20690
21387 0,0081539 1,011 730 39 21387
22004 0,0084082 1,012 752 40 22004
22601 0,0086631 1,012 773 41 22601
23141 0,0089172 1,013 790 42 23141
23667 0,009173 1,013 808 43 23667
24169 0,0094302 1,014 825 44 24169
24603 0,0096852 1,016 837 45 24603
25061 0,0099397 1,016 852 45 25061
25516 0,0101949 1,017 869 46 25516
25903 0,0104531 1,017 884 47 25903
26269 0,0107203 1,019 892 47 26269
26651 0,0109757 1,019 907 48 26651
27021 0,0112392 1,021 922 49 27021
27350 0,0114988 1,021 929 49 27350
27694 0,0117626 1,021 944 50 27694
27946 0,0120211 1,024 949 50 27946
28290 0,0122769 1,024 964 51 28290
28505 0,0125338 1,026 968 51 28505
28815 0,0127933 1,026 982 52 28815
28888 0,012899 1,026 983 52 28888
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5.4 Soluciones al Problema de propagacioén de grietas

Una pregunta logica es ¢Qué hacer? Cuando, los resultados sugieren el
tomar alguna medida para evitar la propagacion inminente de la grietas. Una
solucion posible seria modificar la configuracion actual de los esfuerzos,
aplicando restricciones de operacion a la aeronave. Otra posibilidad es cambiar
la parte al momento que se detectan las grietas, que es lo que comunmente se
hace hoy en dia, sila parte que presenta grietas no habia sufrido dafio anterior,
se debe realizar un analisis de la zona dafada, definiendo un intervalo de
inspecciones para vigilar el comportamiento de esta parte pieza, esto se logra
calculando por medio del software, el tiempo que le toma a la grieta alcanzar
cierta longitud estandarizada, para que pueda ser detectada con el método de
inspeccién disponible, si la aparicion de grietas comienza a ser muy frecuente,

se debe pensar seriamente en modificar el disefio.

Ply Design and Layup
Material Properties Ply Layup: Patch Tupe
. TR | | Orient.. Murber of Plies is half
M - | 1 Hmber o 12 12 MN4a
e 'GraphltE’lEPDH}i _I_v | || & 45 1l the tatal numbers of
Id Value Descriptiopl| | | 0 45 | 2 pliess for symmetric
CEL 172368 YoungsMl dl [ 2 0 3. || EEEhes
ET 103421 Youngs M. 0 4'" )
GLT 4826.33 Shear Mo, Syrmmetric
PNU 03 PoissonRimll || £ 0 | 5.
o S =) it - [ ] Diouble_Sided
l Change Material Databaze File J Nao Bending
Mumber of Plies: 5 L)
Fly Thickness: |0.0001 3208
DeltaT : |0
Fatch Stiffness Indicator[% of Flate Stiffness)
O 100 120% 1805
| | | | | | | | | | | |
I ] —
Out of bounds Allowed |deal Allowed Out of bounds
Auto Design T 5 [ Cancelar J [ Apuda ]

Figura N°42. Modo de Reparacion y diserio de Parches de AFGrow.
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El software AFGrow tiene un modulo de reparacion de grietas, en el cual

junto con los resultados obtenidos, se puede calcular automaticamente un

parche de material compuesto, que evita propagacion de la grieta. Una vez

realizado el analisis de la grieta, se selecciona el menu Repair. Podemos

acceder a la opcidon de disefio automatico, definiendo algunos parametros de

importancia como el tipo de material compuesto a ser utilizado, el numero de

cabos, el espesor de estos, ademas de otras medidas de importancia. (Figura

N°42)

El fin del calculo es igualar la rigidez de la placa o plancha con la rigidez

del parche y también realizar un correccion del factor de forma £ obtenido en el

analisis anterior, se definen ademas en forma automatica las dimensiones del

mismo. (Figura N°43)

Patch Dimensions and Adhesive Properties

,

Sample C-5can image of a repair Adhesive Properties:

Mame: |FM-£3

Thickness:

Dishond [DRAC):

Fatch Dimenzsions:

“idth [Ww/p] :

Length [Lp)

Critical 5IF bazed on:

Shear Modulus [GHY]:

413,685

0.0001524
o

0.0107156

0.0107156

(%) Patched Stucture

) Unpatched Stucture

[ < Ahas ” 5iguiente>] [ Cancelar ] [ Apuda

]

Figura N°43. Dimensiones del Parche y Propiedades adhesivas.
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Luego automaticamente se entregan las propiedades del parche.
(Figura N° 44)

Designed Patch Properties
Ply Qrigntations Fatch Properties

Hame: Graphite/Eposy
Youngs Maoduluzs in# Dir. (Ex]: | 96033.03306
Youngs Modulus inY Dic [EY] 267107
Shear Moduluz [G=Y]): 245362

E +45.0 Thickness [THICK]: 0.001 05664

+0.0 :gg =2y Poizzon Fatio [MUY): 0.730004

:EI]EDD -45.10 ¥ Proizzon Ratio [NUY): 0.202905
Coef. of Thermal Exp. in': -1.20533e-00
Coef. of Thermal Exp. in 9.7098e-006
width [wip) : 0.0107156
Length [Lp]: 0.0107156

[ Save J [ £ Atraz ]L Siguiente » ] [ Cancelar ] I Apuda ]

Figura N°44. Propiedades de diserio del parche.

Antes de realizar cualquier reparacion, debemos recordar los pasos a
seguir para la elaboracion de un analisis de grietas en estructuras aeronauticas
utilizando software.

Primeramente, el tipo de material que estamos estudiando, las
dimensiones del espécimen, sobre todo su espesor para saber si nos
encontramos en condiciones de esfuerzo o deformacion plana. Si es posible, los

esfuerzos residuales al que esta sometido, el método de ensayo no destructivo
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utilizado para detectar las grietas, elaborar el espectro de cargas adecuado
para el tipo de aeronave y mision.

Una vez realizado todo esto se esta en condiciones de utilizar el software
para obtener resultados acordes con ensayos reales.

El espectro de cargas se observa como la variable mas critica del analisis,
debido a que muchas veces, la operacion en vuelo del helicoptero no es
exactamente igual a la anterior, influyendo en la velocidad de propagacion de
las grietas, que lamentablemente no es constante, sino que varia en cada ciclo

de carga.
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6. Conclusiones

El estudio y analisis de fatiga realizado, permitié cumplir todos los objetivos
e hipdtesis planteados en este trabajo, lograndose desarrollar un método para
estudiar las grietas en la estructura del helicéptero Bell UH-1H, a través del
software AFGrow.

Se destaca, la gran capacidad y responsabilidad que debe tener el
profesional o personal encargado de realizar el analisis, para comprender la
teoria asociada a la mecanica de la fractura, ya sea esta, elastico-lineal o
elastoplastica, al momento de comenzar un anadlisis de grietas, ya que es
fundamental conocer las ecuaciones y sus variables, para lograr de esta
manera, caracterizarla correctamente, el espécimen y los materiales, e
interpretar de una manera objetiva los resultados obtenidos por medio del
software.

Los inspectores de ensayos no destructivos, necesitan preparar muy bien
los procedimientos a llevar a cabo e interpretar correctamente los resultados de
las inspecciones, debido a las grandes posibilidades que poseen estos ensayos
para la deteccion de defectos, ya sean internos o externos. Estos ensayos son
de suma importancia al momento de comenzar el analisis de grietas, ya que las
ecuaciones de propagaciéon de grietas por fatiga son muy sensibles a
variaciones en la longitud inicial del defecto, es decir un error en la
determinacion de la longitud inicial, puede acabar en una prediccién erronea y
en consecuencia una propagacion catastréfica de la grieta en la estructura de
la aeronave antes de la siguiente inspeccion.

Es importante sefialar ademas, la facilidad que da un software para
analizar grietas en elementos estructurales de una aeronave, haciendo posible
predecir el numero de ciclos para la fatiga, es decir, el tiempo que le toma a la
grieta alcanzar su longitud critica o fallar por algun otro motivo valido. Dentro de
lo mismo, sabemos que los esfuerzos residuales pueden retardar o colaborar en
el crecimiento de la grieta, pero es muy dificil determinar los parametros que

rigen el valor que toman estos esfuerzos, para ello es necesario realizar



117

mediciones experimentales en aeronaves en servicio, dado que algunos efectos
como el de las sobrecargas se observan solamente en vuelo. La NASA y la
USAF realizan hoy en dia ensayos en la estructura de sus aeronaves, para
determinar el comportamiento de los esfuerzos residuales en ellas, ya sean de
tension o compresion.

Al aumentar el valor del esfuerzo maximo aplicado, se incrementa la
velocidad de propagacion de la grieta y se reduce significativamente la vida util
del espécimen, es decir, existe una gran sensibilidad del analisis a los cambios
del esfuerzo maximo aplicado. Otro evento destacable, es la velocidad con que
fallan los elementos sometidos a esfuerzos de carga de helicoptero (FELIX),
siendo su duracién por lo general menos de 100 horas de operacion, debido a
millones de ciclos vibratorios presentes en estos elementos, haciendo
infructuoso el analisis, puesto que esa duracidon no deja espacio a errores en la
caracterizacion de los parametros que rigen el comportamiento de la grieta.

Otro aspecto que impulsa el desarrollo de procedimientos de analisis de
grieta por medio de software, es el elevado costo asociado al reemplazo de
piezas que no presentan dano visible, el gobierno norteamericano pierde por
este concepto millones de ddlares al afio. La idea en un futuro no muy lejano,
es lograr el reemplazo por causa de las piezas en estructuras aeronauticas y
astronauticas, es decir, convertir el analisis de grietas y Tolerancia al Dafo en la
herramienta mas utilizada por el sector de mantenimiento predictivo
aeronautico.

El software AFGrow, es una poderosa herramienta para determinar la
propagacion de grietas por fatiga, pero al mismo tiempo se hace notar que este
tipo de analisis y de software, se encuentra aun en una etapa experimental y de
mejora continua, siendo distribuido gratuitamente para que los usuarios

conozcan sus cualidades y entreguen su vision y comentarios sobre el mismo.
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8. Anexos

Anexo 1. Medicion experimental del CTOA.

1T mm

Anexo 2. Sistema de designacion de aleaciones de aluminios forjados.
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Anexo 3. Configuracion de Grietas.
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Anexo 6. Andlisis de grieta Pasante en un agujero.

R R T e T R e

Se realizara Analisis de grieta Pasante en un agujero
Zona representativa:

Caja de transmision de 42° y 90°.

Estacion 194.

Agujeros de Remaches.

R A e e e

ek ek ok ke ok ok ok ok ok

UNIVERSIDAD AUSTRAL DE CHILE
FACULTAD DE CIENCIAS DE LA INGENIERIA
Analisis Helicéptero Bell UH-1H
AFGROW v4.0009e.12: 3/21/2005 0:48
**Metric Units [ Length(m),Stress(MPa), Temperature(K) ]
Crack Growth Model and Spectrum Information
Title: Analisis de Grieta Helicoptero Bell UH-1H
Load: Tension Stress Fraction: 1, Bending Stress Fraction: 0, Bearing Stress Fraction: 0
Crack Model: 2020 - Single Through Crack at Hole - Standard Solution
Initial surface crack length (c):  0.0025

Thickness : 0.001
Width  :  0.025
Hole Diameter:  0.004

Young's Modulus =73084.4
Poisson's Ratio =0.33
Coeff. of Thermal Expan. =2.32e-005

No crack growth retardation is being considered
Determine Stress State automatically (2 = Plane stress, 6 = Plane strain)

The Forman-Newman-de Koning- Henriksen (NASGRO) crack growth relation is being used
For Reff < 0.0, Delta K = Kmax
Material: 1000-9000 series aluminum, 2024-T3 Al, [ Clad; plt & sht; L-T ]

Plane strain fracture toughness: 36.262

Plane stress fracture toughness: 72.524

Effective fracture toughness for surface/elliptically shaped crack: 50.547
Fit parameters (KC versus Thickness Equation): Ak= 1, Bk=1
Yield stress: 365.422

Lower 'R’ value boundary: -0.3

Upper 'R’ value boundary: 0.7

Exponents in NASGRO Equation: n=3.284, p=0.5, q=1

Paris crack growth rate constant: 1.5451e-010

Threshold stress intensity factor range at R = 0: 3.187
Threshold coefficient: 1.5
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Plane stress/strain constraint factor: 1.5
Ratio of the maximum applied stress to the flow stress: 0.3

Failure is based on the current load in the applied spectrum

Vroman integration at 5% crack length

**Spectrum Information

Falstaff

Spectrum multiplication factor: 110

The spectrum will be repeated up to 999999 times

Critical Crack Length is Based on the Maximum Spectrum Stress

Critical crack size in 'C' direction=0.0104567, Stress State=2 (Based on Kmax criteria)
Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN

C 0.00254 1.275 -5.352 -0.300 2.417e-001 0.000e+000

Max stress = 2.123000 R =-5.35
0 Cycles  Flight: 1 Pass: 1

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.002794 1.256 0.382 0.382 2.115e+000 5.680e-011

Max stress = 29.095000 R= 0.38
126089 Cycles  Flight: 1402 Pass: 8

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0030481 1.222 0.236 0.236 4.300e+000 4.400e-009

Max stress = 47.069000 R= 0.24
244092 Cycles  Flight: 2715 Pass: 14

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0033021 1.193 0.536 0.536 1.638e+000 0.000e+000

Max stress = 29.095000 R = 0.54
350862 Cycles  Flight: 3906 Pass: 20

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0035561 1.180 0.564 0.564 2.802e+000 1.910e-009

Max stress = 51.568000 R = 0.56
448126 Cycles  Flight: 4991 Pass: 25

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0038101 1.157 0.452 0.452 1.706e+000 0.000e+000

Max stress = 24.596000 R = 0.45
539093 Cycles  Flight: 5997 Pass: 30

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0040641 1.147 0.452 0.452 1.747e+000 0.000e+000

Max stress = 24.596000 R = 0.45
623675 Cycles  Flight: 6930 Pass: 35

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0043181 1.139 0.331 0.331 2.982e+000 1.204e-009

Max stress = 33.594000 R= 0.33
699342 Cycles  Flight: 7785 Pass: 39

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0045721 1.127 0.156 0.156 4.857e+000 5.630e-009

Max stress = 42.581000 R= 0.16
769770 Cycles  Flight: 8569 Pass: 43
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Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0048261 1.123 0.382 0.382 2.486e+000 5.650e-010

Max stress = 29.095000 R=0.38
834289 Cycles  Flight: 9287 Pass: 47

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0050801 1.121 0.086 0.086 3.184e+000 4.866e-010

Max stress = 24.596000 R = 0.09
893482 Cycles  Flight: 9931 Pass: 50

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0053342 1.122 0.472 0.472 3.263e+000 2.780e-009

Max stress = 42.581000 R = 0.47
947186 Cycles  Flight: 10530 Pass: 53

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0055882 1.124 0.564 0.564 3.347e+000 3.881e-009

Max stress = 51.568000 R= 0.56
995293 Cycles  Flight: 11077 Pass: 56

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0058422 1.129 0.599 0.599 2.064e+000 5.399e-010

Max stress = 33.594000 R = 0.60
1039139 Cycles  Flight: 11563 Pass: 58

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0060963 1.129 0.452 0.452 2.106e+000 2.708e-010

Max stress = 24.596000 R = 0.45
1078583 Cycles  Flight: 11997 Pass: 60

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0063503 1.138 0.578 0.578 2.891e+000 2.243e-009

Max stress = 42.581000 R= 0.58
1114266 Cycles  Flight: 12395 Pass: 62

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0066043 1.151 0.329 0.329 2.235e+000 0.000e+000

Max stress = 20.108000 R= 0.33
1146897 Cycles  Flight: 12760 Pass: 64

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0068583 1.168 0.303 0.303 6.166e+000 2.106e-008

Max stress = 51.568000 R = 0.30
1175622 Cycles  Flight: 13083 Pass: 66

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0071123 1.192 0.536 0.536 2.403e+000 9.003e-010

Max stress = 29.095000 R= 0.54
1201195 Cycles  Flight: 13367 Pass: 67

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0073664 1.192 0.198 0.198 8.151e+000 4.532e-008

Max stress = 56.067000 R=0.20
1223450 Cycles  Flight: 13606 Pass: 69

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0076205 1.224 0.033 0.033 1.192e+001 1.147e-007
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Max stress = 65.054000 R=0.03
1242949 Cycles  Flight: 13831 Pass: 70

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0078745 1.268 0.382 0.382 3.585e+000 3.188e-009

Max stress = 29.095000 R = 0.38
1260312 Cycles  Flight: 14024 Pass: 71

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0081285 1.268 0.332 0.332 6.376e+000 2.562e-008

Max stress = 47.069000 R = 0.33
1274998 Cycles  Flight: 14187 Pass: 71

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0083827 1.329 -3.233 -0.300 4.578e-001 0.000e+000

Max stress = 2.123000 R=-3.23
1288488 Cycles  Flight: 14328 Pass: 72

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0086367 1.415 0.188 0.188 1.572e+001 4.970e-007

Max stress = 83.028000 R= 0.19
1297773 Cycles  Flight: 14437 Pass: 73

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0088908 1.415 0.269 0.269 4.251e+000 4.616e-009

Max stress = 24.596000 R= 0.27
1307074 Cycles  Flight: 14531 Pass: 73

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0091448 1.545 0.452 0.452 3.529e+000 3.612e-009

Max stress = 24.596000 R= 0.45
1313176 Cycles  Flight: 14604 Pass: 74

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0093989 1.545 0.056 0.056 9.547e+000 5.441e-008

Max stress = 38.082000 R = 0.06
1319003 Cycles  Flight: 14677 Pass: 74

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.009653 1.759 0.331 0.331 6.885e+000 3.399e-008

Max stress = 33.594000 R= 0.33
1323880 Cycles  Flight: 14722 Pass: 74

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0099078 1.759 0.618 0.618 5.579e+000 3.014e-008

Max stress = 47.069000 R = 0.62
1325783 Cycles  Flight: 14740 Pass: 74

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.010167 2185 0.370 0.370 1.930e+001 1.846e-006

Max stress = 78.540000 R= 0.37
1327083 Cycles  Flight: 14767 Pass: 74

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.010421 2.185 0.050 0.050 1.599e+001 3.558e-007

Max stress = 42.581000 R = 0.05
1328256 Cycles  Flight: 14781 Pass: 74
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Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.010677 3.635 0.646 0.646 8.979e+000 1.972e-007

Max stress = 38.082000 R = 0.65
1328471 Cycles  Flight: 14783 Pass: 74

Stress State in 'C' direction (PSC): 2

Fracture has occurred, crack touched free edge - run time : 0 hour(s) 0 minute(s) 10 second(s)
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Anexo 7. Andlisis de grieta Pasante en un agujero Aumento de 10% Smax

R R T e T R e e

Se realizara Analisis de grieta Pasante en un agujero
Aumento de 10% Esfuerzo Maximo

Zona representativa:

Caja de transmision de 42° y 90°.

Estacion 194.

Agujeros de Remaches.

AR A e R e e
kkkk ko k ok ok ko

UNIVERSIDAD AUSTRAL DE CHILE
FACULTAD DE CIENCIAS DE LA INGENIERIA
Analisis Helicéptero Bell UH-1H
AFGROW v4.0009e.12: 2/ 14/2005 15:57
**Metric Units [ Length(m),Stress(MPa), Temperature(K) ]
Crack Growth Model and Spectrum Information
Title: Analisis de Grieta Helicoptero Bell UH-1H
Load: Tension Stress Fraction: 1, Bending Stress Fraction: 0, Bearing Stress Fraction: 0
Crack Model: 2020 - Single Through Crack at Hole - Standard Solution
Initial surface crack length (c):  0.0025
Thickness :  0.001

Width  :  0.025
Hole Diameter:  0.004

Young's Modulus =72394.9
Poisson's Ratio =0.33
Coeff. of Thermal Expan. =2.25e-005

No crack growth retardation is being considered
Determine Stress State automatically (2 = Plane stress, 6 = Plane strain)

The Forman-Newman-de Koning- Henriksen (NASGRO) crack growth relation is being used
For Reff < 0.0, Delta K = Kmax
Material: 1000-9000 series aluminum, 2024-T3 Al, [ Clad; plt & sht; L-T ]

Plane strain fracture toughness: 36.262

Plane stress fracture toughness: 72.524

Effective fracture toughness for surface/elliptically shaped crack: 50.547
Fit parameters (KC versus Thickness Equation): Ak= 1, Bk=1

Yield stress: 365.422

Lower 'R’ value boundary: -0.3

Upper 'R' value boundary: 0.7

Exponents in NASGRO Equation: n=3.284, p=0.5, q=1

Paris crack growth rate constant: 1.5451e-010
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Threshold stress intensity factor range at R = 0: 3.187
Threshold coefficient: 1.5

Plane stress/strain constraint factor: 1.5

Ratio of the maximum applied stress to the flow stress: 0.3

Failure is based on the current load in the applied spectrum

Vroman integration at 5% crack length

**Spectrum Information

Falstaff

Spectrum multiplication factor: 120

The spectrum will be repeated up to 999999 times

Critical Crack Length is Based on the Maximum Spectrum Stress

Critical crack size in 'C' direction=0.0104073, Stress State=2 (Based on Kmax criteria)
Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN

C 0.00254 1.275 -5.352 -0.300 2.637e-001 0.000e+000

Max stress = 2.316000 R=-5.35
0 Cycles  Flight: 1 Pass: 1

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.002794 1.256 0.141 0.141 5.193e+000 7.037e-009

Max stress = 51.348000 R= 0.14
88543 Cycles  Flight: 992 Pass: 5

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.003048 1.222 0.452 0.452 1.758e+000 0.000e+000

Max stress = 26.832000 R = 0.45
171979 Cycles  Flight: 1913 Pass: 10

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.003302 1.193 0.292 0.292 3.573e+000 2.407e-009

Max stress = 41.544000 R= 0.29
246712 Cycles  Flight: 2739 Pass: 14

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.003556 1.180 0.258 0.258 6.114e+000 1.822e-008

Max stress = 66.060000 R = 0.26
317144 Cycles  Flight: 3526 Pass: 18

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0038101 1.157 0.197 0.197 3.724e+000 2.098e-009

Max stress = 36.648000 R = 0.20
379993 Cycles  Flight: 4232 Pass: 22

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0040641 1.147 0.651 0.651 2.542e+000 1.612e-009

Max stress = 56.256000 R= 0.65
439866 Cycles  Flight: 4898 Pass: 25

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0043181 1.139 0.382 0.382 2.602e+000 7.363e-010

Max stress = 31.740000 R = 0.38
494469 Cycles  Flight: 5504 Pass: 28

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0045721 1.127 -0.146 -0.146 6.935e+000 1.524e-008
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Max stress = 51.348000 R=-0.15
542875 Cycles  Flight: 6040 Pass: 31

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0048261 1.123 0.536 0.536 2.035e+000 3.769e-010

Max stress = 31.740000 R= 0.54
589370 Cycles  Flight: 6560 Pass: 33

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0050801 1.121 0.714 0.700 2.082e+000 7.942e-010

Max stress = 51.348000 R= 0.71
630661 Cycles  Flight: 7019 Pass: 36

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0053341 1.122 0.536 0.536 2.136e+000 4.995e-010

Max stress = 31.740000 R= 0.54
668436 Cycles  Flight: 7437 Pass: 38

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0055881 1.124 0.447 0.447 5.843e+000 2.433e-008

Max stress = 70.968000 R = 045
703431 Cycles  Flight: 7830 Pass: 40

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0058421 1.129 0.390 0.390 5.251e+000 1.431e-008

Max stress = 56.256000 R= 0.39
735116 Cycles  Flight: 8183 Pass: 41

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0060961 1.129 0.536 0.536 2.300e+000 7.304e-010

Max stress = 31.740000 R= 0.54
764673 Cycles  Flight: 8508 Pass: 43

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0063501 1.138 0.367 0.367 4.730e+000 9.096e-009

Max stress = 46.452000 R= 0.37
789256 Cycles  Flight: 8785 Pass: 44

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0066042 1.151 0.390 0.390 5.688e+000 1.928e-008

Max stress = 56.256000 R= 0.39
812123 Cycles  Flight: 9036 Pass: 46

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0068582 1.168 0.303 0.303 6.726e+000 2.910e-008

Max stress = 56.256000 R = 0.30
833478 Cycles  Flight: 9277 Pass: 47

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0071123 1.192 0.528 0.528 3.494e+000 4.202e-009

Max stress = 41.544000 R = 0.53
851891 Cycles  Flight: 9483 Pass: 48

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0073663 1.192 0.536 0.536 2.668e+000 1.435e-009

Max stress = 31.740000 R= 0.54
867577 Cycles  Flight: 9652 Pass: 49

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
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C 0.0076203 1.224 0.269 0.269 3.715e+000 2.637e-009

Max stress = 26.832000 R= 0.27
881818 Cycles  Flight: 9807 Pass: 50

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0078744 1.268 0.564 0.564 4.891e+000 1.634e-008

Max stress = 56.256000 R= 0.56
894759 Cycles  Flight: 9953 Pass: 50

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0081285 1.268 0.197 0.197 5.964e+000 1.410e-008

Max stress = 36.648000 R = 0.20
905414 Cycles  Flight: 10077 Pass: 51

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0083825 1.329 0.536 0.536 3.173e+000 2.933e-009

Max stress = 31.740000 R= 0.54
914023 Cycles  Flight: 10175 Pass: 51

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0086366 1.415 0.452 0.452 3.427e+000 3.211e-009

Max stress = 26.832000 R= 0.45
921436 Cycles  Flight: 10251 Pass: 52

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0088907 1.415 0.599 0.599 3.480e+000 4.889e-009

Max stress = 36.648000 R = 0.60
928797 Cycles  Flight: 10328 Pass: 52

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0091447 1.545 0.679 0.679 5.139e+000 2.560e-008

Max stress = 61.164000 R = 0.68
932698 Cycles  Flight: 10382 Pass: 52

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0093987 1.545 0.390 0.390 9.113e+000 1.098e-007

Max stress = 56.256000 R= 0.39
936379 Cycles  Flight: 10419 Pass: 53

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0096528 1.760 0.523 0.523 7.512e+000 7.315e-008

Max stress = 51.348000 R = 0.52
938778 Cycles  Flight: 10443 Pass: 53

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0099073 1.760 0.303 0.303 1.218e+001 2.596e-007

Max stress = 56.256000 R= 0.30
941707 Cycles  Flight: 10481 Pass: 53

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.010161 2.185 0.063 0.063 1.340e+001 1.931e-007

Max stress = 36.648000 R = 0.06
942771 Cycles  Flight: 10493 Pass: 53

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.010415 2.185 0.136 0.136 5.815e+000 1.076e-008

Max stress = 17.028000 R= 0.14
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944276 Cycles  Flight: 10506 Pass: 53

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.01067 3.652 0.452 0.452 9.830e+000 1.687e-007

Max stress = 26.832000 R = 0.45
944549 Cycles  Flight: 10508 Pass: 53

Stress State in 'C' direction (PSC): 2.70953

Fracture has occurred, crack touched free edge - run time : 0 hour(s) 0 minute(s) 7 second(s)



135

Anexo 8. Andlisis de grieta Pasante en un agujero Aumento de 20% Smax
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Se realizara Analisis de grieta Pasante en un agujero
Aumento de 20% Esfuerzo Maximo

Zona representativa:

Caja de transmision de 42° y 90°.

Estacion 194.

Agujeros de Remaches.
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UNIVERSIDAD AUSTRAL DE CHILE
FACULTAD DE CIENCIAS DE LA INGENIERIA

Analisis Helicéptero Bell UH-1H

AFGROW v4.0009e.12: 2/9/2005 15:36

**Metric Units [ Length(m),Stress(MPa), Temperature(K) ]

Crack Growth Model and Spectrum Information

Title: Analisis de Grieta Helicoptero Bell UH-1H

Load: Tension Stress Fraction: 1, Bending Stress Fraction: 0, Bearing Stress Fraction: 0
Crack Model: 2020 - Single Through Crack at Hole - Standard Solution

Initial surface crack length (c):  0.0025

Thickness :  0.001
Width  :  0.025
Hole Diameter: 0.004

Young's Modulus =72394.9
Poisson's Ratio =0.33
Coeff. of Thermal Expan. =2.25e-005

No crack growth retardation is being considered
Determine Stress State automatically (2 = Plane stress, 6 = Plane strain)

The Forman-Newman-de Koning- Henriksen (NASGRO) crack growth relation is being used
For Reff < 0.0, Delta K = Kmax
Material: 1000-9000 series aluminum, 2024-T3 Al, [ Clad; plt & sht; L-T ]

Plane strain fracture toughness: 36.262

Plane stress fracture toughness: 72.524

Effective fracture toughness for surface/elliptically shaped crack: 50.547
Fit parameters (KC versus Thickness Equation): Ak= 1, Bk=1

Yield stress: 365.422

Lower 'R' value boundary: -0.3

Upper 'R' value boundary: 0.7

Exponents in NASGRO Equation: n=3.284, p=0.5, q=1
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Paris crack growth rate constant: 1.5451e-010

Threshold stress intensity factor range at R = 0: 3.187
Threshold coefficient: 1.5

Plane stress/strain constraint factor: 1.5

Ratio of the maximum applied stress to the flow stress: 0.3

Failure is based on the current load in the applied spectrum
Vroman integration at 5% crack length

**Spectrum Information

Falstaff

Spectrum multiplication factor: 130
The spectrum will be repeated up to 999999 times

Critical Crack Length is Based on the Maximum Spectrum Stress
Critical crack size in 'C' direction=0.0103536, Stress State=2 (Based on Kmax criteria)

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.00254 1.275 -5.352 -0.300 2.857e-001 0.000e+000

Max stress = 2.509000 R =-5.35
0 Cycles  Flight: 1 Pass: 1

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.002794 1.256 0.329 0.329 1.876e+000 0.000e+000

Max stress = 23.764000 R= 0.33
65716 Cycles  Flight: 729 Pass: 4

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.003048 1.222 0.452 0.452 1.905e+000 0.000e+000

Max stress = 29.068000 R= 0.45
124091 Cycles  Flight: 1387 Pass: 7

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.003302 1.193 0.174 0.174 4.517e+000 4.446e-009

Max stress = 45.006000 R= 0.17
179077 Cycles  Flight: 1995 Pass: 10

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.003556 1.180 -3.233 -0.300 3.129e-001 0.000e+000

Max stress = 2.509000 R=-3.23
230136 Cycles  Flight: 2567 Pass: 13

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.00381 1.157 0.536 0.536 2.017e+000 3.582e-010

Max stress = 34.385000 R = 0.54
277064 Cycles  Flight: 3089 Pass: 16

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.004064 1.147 0.382 0.382 2.754e+000 9.918e-010

Max stress = 34.385000 R = 0.38
320256 Cycles  Flight: 3570 Pass: 18

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0043181 1.139 0.199 0.199 9.868e+000 9.160e-008

Max stress = 92.820000 R= 0.20
359526 Cycles  Flight: 3998 Pass: 20

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
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C 0.0045721 1.127 -3.233 -0.300 3.389e-001 0.000e+000

Max stress = 2.509000 R =-3.23
396239 Cycles  Flight: 4406 Pass: 23

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0048261 1.123 0.292 0.292 4.407e+000 5.689e-009

Max stress = 45.006000 R=0.29
429762 Cycles  Flight: 4787 Pass: 24

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0050801 1.121 0.465 0.465 3.011e+000 1.953e-009

Max stress = 39.702000 R = 0.46
461572 Cycles  Flight: 5130 Pass: 26

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0053342 1.122 0.309 0.309 7.712e+000 4.897e-008

Max stress = 76.882000 R= 0.31
488358 Cycles  Flight: 5436 Pass: 28

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0055882 1.124 0.292 0.292 4.746e+000 7.601e-009

Max stress = 45.006000 R= 0.29
515305 Cycles  Flight: 5729 Pass: 29

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0058423 1.129 0.261 0.261 5.689e+000 1.401e-008

Max stress = 50.323000 R = 0.26
537425 Cycles  Flight: 5985 Pass: 30

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0060963 1.129 0.261 0.261 5.811e+000 1.518e-008

Max stress = 50.323000 R= 0.26
558433 Cycles  Flight: 6213 Pass: 32

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0063504 1.138 0.452 0.452 2.560e+000 9.013e-010

Max stress = 29.068000 R= 0.45
577500 Cycles  Flight: 6430 Pass: 33

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0066045 1.151 0.393 0.393 8.804e+000 9.740e-008

Max stress = 87.503000 R= 0.39
594523 Cycles  Flight: 6616 Pass: 34

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0068585 1.168 0452 0.452 2.731e+000 1.223e-009

Max stress = 29.068000 R = 0.45
609890 Cycles  Flight: 6790 Pass: 34

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0071126 1.192 0.332 0.332 6.626e+000 2.954e-008

Max stress = 55.627000 R= 0.33
624183 Cycles  Flight: 6936 Pass: 35

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0073667 1.192 0.536 0.536 2.891e+000 2.011e-009

Max stress = 34.385000 R = 0.54
636028 Cycles  Flight: 7082 Pass: 36
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Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0076209 1.225 0.536 0.536 3.020e+000 2.405e-009

Max stress = 34.385000 R= 0.54
646012 Cycles  Flight: 7192 Pass: 36

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.007875 1.268 0.452 0.452 3.177e+000 2.357e-009

Max stress = 29.068000 R = 0.45
656115 Cycles  Flight: 7302 Pass: 37

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0081291 1.268 0.410 0.410 5.384e+000 1.646e-008

Max stress = 45.006000 R= 0.41
663273 Cycles  Flight: 7385 Pass: 37

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0083831 1.329 0.452 0.452 3.435e+000 3.241e-009

Max stress = 29.068000 R= 0.45
669632 Cycles  Flight: 7450 Pass: 38

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0086374 1.416 0.359 0.359 9.910e+000 1.389e-007

Max stress = 66.261000 R = 0.36
676867 Cycles  Flight: 7526 Pass: 38

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0088914 1.416 0.269 0.269 5.026e+000 8.916e-009

Max stress = 29.068000 R= 0.27
680194 Cycles  Flight: 7574 Pass: 38

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0091457 1.546 0.536 0.536 4.176e+000 8.494e-009

Max stress = 34.385000 R= 0.54
683635 Cycles  Flight: 7603 Pass: 39

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0094 1.546 0.578 0.578 5.647e+000 2.874e-008

Max stress = 50.323000 R = 0.58
686312 Cycles  Flight: 7637 Pass: 39

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0096541 1.761 0.269 0.269 6.514e+000 2.375e-008

Max stress = 29.068000 R= 0.27
688957 Cycles  Flight: 7667 Pass: 39

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0099087 1.761 0.332 0.332 1.485e+001 5.909e-007

Max stress = 71.565000 R=0.33
690458 Cycles  Flight: 7687 Pass: 39

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.010163 2.188 0.618 0.618 8.306e+000 1.348e-007

Max stress = 55.627000 R = 0.62
691509 Cycles  Flight: 7698 Pass: 39

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.01042 2.188 0.564 0.564 1.052e+001 2.892e-007
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Max stress = 60.944000 R= 0.56
692621 Cycles  Flight: 7707 Pass: 39

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.010674 3.655 0.536 0.536 1.067e+001 2.836e-007

Max stress = 34.385000 R= 0.54
692821 Cycles  Flight: 7708 Pass: 39

Stress State in 'C' direction (PSC): 2

Fracture has occurred, crack touched free edge - run time : 0 hour(s) 0 minute(s) 5 second(s)
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Anexo 9. Andlisis de Multiples Agujeros y Grietas
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Se realizara Analisis de dos grietas Pasantes en un
agujero, con agujeros adyacentes

Zona representativa:
Caja de transmision de 42° y 90°.
Estacion 194.

Agujeros de Remaches.

R R e e e e
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UNIVERSIDAD AUSTRAL DE CHILE
FACULTAD DE CIENCIAS DE LA INGENIERIA
Analisis Helicéptero Bell UH-1H

Esfuerzo Maximo de 110 MPa

Configuracion tres agujeros y dos grietas pasantes.

Sk ek ok ek ok ok ok ok

AFGROW v4.0009e.12: 5/17/2005 0:28

**Metric Units [ Length(m),Stress(MPa), Temperature(K) ]

Crack Growth Model and Spectrum Information

Title: Efecto de Agujeros Adyacentes

Load: Tension Stress Fraction: 1, Bending Stress Fraction: 0, Bearing Stress Fraction: 0

Advanced Models
Thickness : 0.001
Width  :  0.060

Crack #1 (Through Crack at Hole)
Length = 0.00254
Position: Hole Left

Crack #2 (Through Crack at Hole)
Length = 0.000889
Position: Hole Right

Hole #1 (Hole)
Diameter = 0.00396875
Offset = 0.015

Hole #2 (Hole)
Diameter = 0.00396875
Offset = 0.03

Hole #3 (Hole)
Diameter = 0.00396875
Offset = 0.045
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Young's Modulus =73084.4
Poisson's Ratio =0.33
Coeff. of Thermal Expan. =2.32e-005

No crack growth retardation is being considered
Determine Stress State automatically (2 = Plane stress, 6 = Plane strain)

The Forman-Newman-de Koning- Henriksen (NASGRO) crack growth relation is being used
For Reff < 0.0, Delta K = Kmax
Material: 1000-9000 series aluminum, 2024-T3 Al, [ Clad; plt & sht; L-T ]

Plane strain fracture toughness: 36.262

Plane stress fracture toughness: 72.524

Effective fracture toughness for surface/elliptically shaped crack: 50.547
Fit parameters (KC versus Thickness Equation): Ak= 1, Bk=1
Yield stress: 365.422

Lower 'R’ value boundary: -0.3

Upper 'R' value boundary: 0.7

Exponents in NASGRO Equation: n=3.284, p=0.5, q=1

Paris crack growth rate constant: 1.5451e-010

Threshold stress intensity factor range at R = 0: 3.187
Threshold coefficient: 1.5

Plane stress/strain constraint factor: 1.5

Ratio of the maximum applied stress to the flow stress: 0.3

Failure is based on the current load in the applied spectrum
Vroman integration at 5% crack length

**Spectrum Information

Falstaff

Spectrum multiplication factor: 110
The spectrum will be repeated up to 999999 times

Length Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
Crack #1
Left Tip C 0.00254 1.198 -5.352  -0.300 2.273e-001 0.000e+000
Right TipC  0.000889 2.246 -5.352  -0.300 2.520e-001 0.000e+000
Max stress 2.123, r=-5.35, 0 Cycles, Flight: 1, Pass: 1

Length Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
Crack #1
Left Tip C 0.0026936 1171 0.109 0.109 5.811e+000 9.936e-009
Right TipC  0.001143 2.036 0.109 0.109 6.579e+000 1.602e-008
Max stress  60.555, r= 0.11, 103504 Cycles, Flight: 1153, Pass: 6

Length Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
Crack #1
Left Tip C 0.002794 1.153 0.729 0.700 2.429e+000 1.520e-009
Right Tip C  0.0013176 1.919 0.729 0.700 2.775e+000 2.597e-009
Max stress  83.028, r= 0.73, 169041 Cycles, Flight: 1889, Pass: 10

Length Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
Crack #1
Left Tip C 0.0028385 1.147 0.452 0.452  1.460e+000 0.000e+000
Right TipC  0.001397 1.884 0.452 0.452 1.681e+000 0.000e+000
Max stress  24.596, r= 0.45, 197502 Cycles, Flight: 2197, Pass: 11

Length Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
Crack #1
Left Tip C 0.0029744 1.128 0.651 0.651  1.959e+000 5.124e-010
Right TipC  0.001651 1.782 0.651 0.651 2.306e+000 1.079e-009

Max stress  51.568, r= 0.65, 285157 Cycles, Flight: 3181, Pass: 16

Length Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN



Crack #1

Left Tip C 0.003048

Right TipC  0.001795

Max stress  29.095, r= 0.38,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0031029

Right Tip C  0.0019051

Max stress  42.581, r= 0.47,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0032793

Right Tip C  0.0021591

Max stress  29.095, r= 0.38,

Length Beta
Crack #1
Left Tip C 0.003302
Right Tip C  0.0021833
Max stress  33.594, r= 0.46,
Length Beta
Crack #1
Left Tip C 0.0035168

Right Tip C  0.0024131
Max stress  60.555, r= 0.70,

Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.003556

Right Tip C  0.002455

Max stress  65.054, r= 0.24,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0037579

Right Tip C  0.0026671

Max stress  42.581, r= 0.16,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0038101

Right Tip C  0.0027219

Max stress  51.568, r= 0.56,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0040041

Right Tip C  0.0029212

Max stress  24.596, r= 0.45,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0040641

Right Tip C  0.0029825

Max stress  69.542, r= 0.48,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0042552

Right Tip C  0.0031752

Max stress  56.067, r= 0.60,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C

Right Tip C

Max stress

0.0043182
0.0032374
33.594, r= 0.06,

142

1.114 0.382 0.382
1.715 0.382 0.382
332834 Cycles, Flight: 3705,
R(k) R(eff) Delta-K
1.106 0.472 0.472
1.682 0.472 0.472
366738 Cycles, Flight: 4087,
R(k) R(eff) Delta-K
1.275 0.382 0.382
1.595 0.382 0.382
443851 Cycles, Flight: 4931,
R(k) R(eff) Delta-K
1.275 0.465 0.465
1.595 0.465 0.465
450169 Cycles, Flight: 5006,
R(k) R(eff) Delta-K
1.264 0.703 0.700
1.549 0.703 0.700
515303 Cycles, Flight: 5729,
R(k) R(eff) Delta-K
1.264 0.240 0.240
1.549 0.240 0.240
524747 Cycles, Flight: 5840,
R(k) R(eff) Delta-K
1.258 0.156 0.156
1.509 0.156 0.156
578555 Cycles, Flight: 6437,
R(k) R(eff) Delta-K
1.258 0.564 0.564
1.509 0.564 0.564
591990 Cycles, Flight: 6591,
R(k) R(eff) Delta-K
1.254 0.452 0.452
1.474 0.452 0.452
639430 Cycles, Flight: 7112,
R(k) R(eff) Delta-K
1.254 0.483 0.483
1.474 0.483 0.483
651216 Cycles, Flight: 7246,
R(k) R(eff) Delta-K
1.250 0.599 0.599
1.440 0.599 0.599
693385 Cycles, Flight: 7712,
R(k) R(eff) Delta-K
1.250 0.063 0.063
1.440 0.063 0.063

704389 Cycles, Flight: 7837,

1.959e+000
2.315e+000
Pass: 19

D( )/DN
2.455e+000
2.925e+000
Pass: 21

D( )/DN
2.325e+000
2.360e+000
Pass: 25

D( )/DN
2.335e+000
2.375e+000
Pass: 26

D( )/DN
2.388e+000
2.424e+000
Pass: 29

D( )/DN
6.606e+000
6.725e+000
Pass: 30

D( )/DN
4.915e+000
4.967e+000
Pass: 33

D( )/DN
3.093e+000
3.136e+000
Pass: 33

D( )/DN
1.896e+000
1.903e+000
Pass: 36

D( )/DN
5.095e+000
5.130e+000
Pass: 37

D( )/DN
3.248e+000
3.233e+000
Pass: 39

D( )/DN
4.582e+000

4.572e+000
Pass: 40

0.000e+000
3.510e-010

7.946e-010
1.774e-009

3.561e-010
4.056e-010

5.917e-010
6.533e-010

1.418e-009
1.509e-009

2.324e-008
2.485e-008

5.909e-009
6.173e-009

2.845e-009
3.010e-009

0.000e+000
0.000e+000

1.588e-008
1.629e-008

3.753e-009
3.690e-009

3.265e-009
3.239e-009



Length Beta
Crack #1
Left Tip C 0.0045127

Right Tip C  0.0034292

Max stress  29.095, r= 0.54,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0045722

Right Tip C  0.0034879

Max stress  33.594, r= 0.20,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0047725

Right Tip C  0.0036832

Max stress  2.123, r =-3.23,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0048262

Right Tip C  0.0037355

Max stress  60.555, r= 0.18,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0050316

Right Tip C  0.0039372

Max stress  29.095, r= 0.38,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0050802

Right Tip C  0.0039853

Max stress  29.095, r= 0.54,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0052879

Right Tip C  0.0041912

Max stress  83.028, r= 0.08,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0053342

Right Tip C  0.0042375

Max stress  51.568, r= 0.30,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0055431

Right Tip C  0.0044453

Max stress  51.568, r= 0.39,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0055882

Right Tip C  0.0044898

Max stress  38.082, r= 0.65,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0057995

Right Tip C  0.0046993

Max stress  56.067, r= 0.28,
Length Beta

Crack #1
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R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.247 0.536 0.536 2.003e+000
1.425 0.536 0.536  1.994e+000

741696 Cycles, Flight: 8252, Pass: 42

R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.244 0.197 0.197 4.022e+000
1.412 0.197 0.197 3.986e+000

752803 Cycles, Flight: 8381, Pass: 42

R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.241 -3.233  -0.300 3.227e-001
1.402 -3.233  -0.300 3.203e-001

787574 Cycles, Flight: 8766, Pass: 44

R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.241 0.184 0.184 7.557e+000
1.402 0.184 0.184 7.510e+000

796368 Cycles, Flight: 8862, Pass: 45

R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.239 0.382 0.382 2.800e+000
1.396 0.382 0.382 2.790e+000

828720 Cycles, Flight: 9224, Pass: 47

R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.239 0.536 0.536 2.111e+000
1.396 0.536 0.536 2.106e+000

837337 Cycles, Flight: 9313, Pass: 47

R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.238 0.080 0.080 1.219e+001
1.390 0.080 0.080 1.218e+001

865896 Cycles, Flight: 9636, Pass: 49

R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.238 0.303 0.303 5.761e+000
1.383 0.303 0.303 5.738e+000

873848 Cycles, Flight: 9718, Pass: 49

R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.238 0.390 0.390 5.138e+000
1.383 0.390 0.390 5.142e+000

899875 Cycles, Flight: 10008, Pass: 51

R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.238 0.646 0.646 2.213e+000
1.376 0.646 0.646 2.205e+000

906031 Cycles, Flight: 10086, Pass: 51

R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.240 0.278 0.278 6.770e+000
1.370 0.278 0.278 6.736e+000

931378 Cycles, Flight: 10366, Pass: 52

R(k) R(eff) Delta-K

D( )/DN

3.408e-010
3.330e-010

2.941e-009
2.832e-009

0.000e+000

0.000e+000

3.296e-008
3.223e-008

1.076e-009
1.058e-009

4.684e-010
4.630e-010

1.432e-007
1.429e-007

1.635e-008
1.611e-008

1.318e-008
1.322e-008

8.800e-010
8.670e-010

2.806e-008
2.755e-008



Left Tip C 0.0058422
Right Tip C  0.0047413

Max stress  29.095, r = 0.54,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0060571

Right Tip C  0.0049533

Max stress  42.581, r= 0.37,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0060962

Right Tip C  0.0049916

Max stress  47.069, r= 0.43,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.006316

Right Tip C  0.0052073

Max stress  29.095, r = 0.38,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0063502

Right Tip C  0.0052407

Max stress  20.108, r= 0.33,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.006576

Right Tip C  0.0054614

Max stress  42.581, r= 0.16,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0066042

Right Tip C  0.0054888

Max stress  24.596, r = 0.45,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0068365

Right Tip C  0.0057154

Max stress  51.568, r= 0.13,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0068582

Right Tip C  0.0057365

Max stress  33.594, r= 0.33,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0070972

Right Tip C  0.0059694

Max stress 51.568, r = 0.48,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C

Right Tip C

Max stress

0.0071123
0.005984
47.069, r= 0.52,

Length
Crack #1
Left Tip C
Right Tip C
Max stress

Beta

0.0073582
0.0062234
42.581, r= 0.58,
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1.240 0.536 0.536 2.265e+000
1.370 0.536 0.536 2.255e+000
935953 Cycles, Flight: 10411, Pass: 53
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.242 0.367 0.367 4.622e+000
1.365 0.367 0.367 4.594e+000
960113 Cycles, Flight: 10687, Pass: 54
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.242 0.427 0.427 4.635e+000
1.365 0.427 0.427 4.610e+000
964972 Cycles, Flight: 10729, Pass: 54
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.246 0.382 0.382 3.154e+000
1.362 0.382 0.382 3.132e+000
986171 Cycles, Flight: 10977, Pass: 55
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.246 0.329 0.329 2.373e+000
1.362 0.329 0.329 2.357e+000
989178 Cycles, Flight: 11002, Pass: 56
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.250 0.156 0.156 6.462e+000
1.361 0.156 0.156 6.412e+000
1.00998e+006 Cycles, Flight: 11236, Pass: 57
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.250 0.452 0.452 2.427e+000
1.361 0.452 0.452 2.409e+000
1.0132e+006 Cycles, Flight: 11275, Pass: 57
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.256 0.128 0.128 8.276e+000
1.363 0.128 0.128 8.207e+000
1.03282e+006 Cycles, Flight: 11495, Pass: 58
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.256 0.331 0.331  4.144e+000
1.363 0.331 0.331  4.111e+000
1.03555e+006 Cycles, Flight: 11516, Pass: 58
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.264 0.477 0.477 5.092e+000
1.367 0.477 0.477 5.048e+000
1.05423e+006 Cycles, Flight: 11725, Pass: 59
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.264 0.523 0.523 4.247e+000
1.367 0.523 0.523 4.211e+000
1.05491e+006 Cycles, Flight: 11729, Pass: 59
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.264 0.578 0.578 3.457e+000
1.367 0.578 0.578 3.437e+000

1.07254e+006 Cycles, Flight: 11927, Pass: 60

6.781e-010
6.646e-010

8.329e-009
8.140e-009

9.768e-009
9.571e-009

1.857e-009
1.801e-009

2.512e-010
2.313e-010

1.701e-008
1.652e-008

6.864e-010
6.602e-010

3.963e-008
3.843e-008

4.962e-009
4.806e-009

1.561e-008
1.512e-008

8.767e-009
8.491e-009

4.539e-009
4.438e-009



Length Beta
Crack #1
Left Tip C 0.0073663

Right Tip C  0.0062313

Max stress  29.095, r= 0.38,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0076192

Right Tip C  0.0064775

Max stress  42.581, r= 0.47,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0076203

Right Tip C  0.0064786

Max stress  29.095, r = 0.38,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0078744

Right Tip C  0.0067262

Max stress  56.067, r= 0.36,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0078799

Right Tip C  0.0067315

Max stress  42.581, r= 0.37,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0081285

Right Tip C  0.0069741

Max stress  24.596, r = 0.45,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0081402

Right Tip C  0.0069855

Max stress  24.596, r= 0.27,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0083826

Right Tip C  0.0072222

Max stress  51.568, r= 0.74,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0084003

Right Tip C  0.0072396

Max stress  33.594, r= 0.33,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0086366

Right Tip C  0.0074696

Max stress  20.108, r= 0.33,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0086612

Right Tip C  0.0074937

Max stress  29.095, r = 0.54,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0088906

Right Tip C  0.0077173
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R(k) R(eff) Delta-K
1.264 0.382 0.382
1.367 0.382 0.382

1.07291e+006 Cycles, Flight:

R(k) R(eff) Delta-K
1.274 0.472 0.472
1.373 0.472 0.472

1.08962e+006 Cycles, Flight:

R(k) R(eff) Delta-K
1.274 0.382 0.382
1.373 0.382 0.382

1.08984e+006 Cycles, Flight:

R(k) R(eff) Delta-K
1.287 0.359 0.359
1.383 0.359 0.359

1.10366e+006 Cycles, Flight:

R(k) R(eff) Delta-K
1.287 0.367 0.367
1.383 0.367 0.367

1.10398e+006 Cycles, Flight:

R(k) R(eff) Delta-K
1.303 0.452 0.452
1.396 0.452 0.452

1.11702e+006 Cycles, Flight:

R(k) R(eff) Delta-K
1.303 0.269 0.269
1.396 0.269 0.269

1.11755e+006 Cycles, Flight:

R(k) R(eff) Delta-K
1.303 0.738 0.700
1.396 0.738 0.700

1.12983e+006 Cycles, Flight:

R(k) R(eff) Delta-K
1.303 0.331 0.331
1.396 0.331 0.331

1.13063e+006 Cycles, Flight:

R(k) R(eff) Delta-K
1.322 0.329 0.329
1.412 0.329 0.329

1.14202e+006 Cycles, Flight:

R(k) R(eff) Delta-K
1.322 0.536 0.536
1.412 0.536 0.536

1.14344e+006 Cycles, Flight:

R(k) R(eff) Delta-K
1.343 0.150 0.150
1.431 0.150 0.150

D( )/DN
3.457e+000
3.437e+000
11929, Pass: 60

D( )/DN
4.431e+000
4.403e+000
12118, Pass: 61

D( )/DN
3.544e+000
3.522e+000
12119, Pass: 61

D( )/DN
7.281e+000
7.231e+000
12283, Pass: 62

D( )/DN
5.463e+000
5.426e+000
12287, Pass: 62

D( )/DN
2.806e+000
2.785e+000
12430, Pass: 63

D( )/DN
3.746e+000
3.718e+000
12434, Pass: 63

D( )/DN
2.852e+000
2.836e+000
12575, Pass: 63

D( )/DN
4.757e+000
4.732e+000
12582, Pass: 63

D( )/DN
2.936e+000
2.917e+000
12705, Pass: 64

D( )/DN
2.940e+000
2.921e+000
12716, Pass: 64

D( )/DN

1.412e+001
1.402e+001

2.743e-009
2.678e-009

9.162e-009
8.946e-009

3.041e-009
2.964e-009

4.463e-008
4.352e-008

1.568e-008
1.529e-008

1.382e-009
1.337e-009

2.732e-009
2.648e-009

2.875e-009
2.815e-009

8.497e-009
8.328e-009

1.104e-009
1.069e-009

2.155e-009
2.101e-009

3.005e-007
2.923e-007



Max stress  74.041, r= 0.15,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0089218

Right Tip C  0.0077477

Max stress  24.596, r= 0.27,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0091447

Right Tip C  0.0079651
Max stress  29.095, r= 0.38,

Length Beta
Crack #1
Left Tip C 0.0091826
Right Tip C  0.0080021
Max stress  29.095, r= 0.54,
Length Beta
Crack #1
Left Tip C 0.0093987

Right Tip C  0.0082122

Max stress  29.095, r = 0.54,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0094438

Right Tip C  0.0082562

Max stress  24.596, r= 0.27,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0096528

Right Tip C  0.0084599

Max stress  51.568, r= 0.04,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0097045

Right Tip C  0.0085102

Max stress 2.123, r=-3.23,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.009907

Right Tip C  0.0087075

Max stress  47.069, r= 0.52,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.0099651

Right Tip C  0.0087642

Max stress  74.041, r= 0.82,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.010161

Right Tip C  0.0089548

Max stress  20.108, r= 0.33,
Length Beta

Crack #1

Left Tip C 0.010226

Right Tip C  0.0090183
Max stress  29.095, r = 0.54,

Length Beta
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1.15148e+006 Cycles, Flight:

12806, Pass: 65

R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.343 0.269 0.269 4.041e+000
1.431 0.269 0.269 4.012e+000
1.15261e+006 Cycles, Flight: 12826, Pass: 65
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.343 0.382 0.382 4.092e+000
1.431 0.382 0.382 4.068e+000
1.1623e+006 Cycles, Flight: 12926, Pass: 65
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.380 0.536 0.536  3.160e+000
1.466 0.536 0.536  3.134e+000
1.16306e+006 Cycles, Flight: 12930, Pass: 65
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.380 0.536 0.536 3.197e+000
1.466 0.536 0.536 3.175e+000
1.1691e+006 Cycles, Flight: 13002, Pass: 66
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.380 0.269 0.269 4.272e+000
1.466 0.269 0.269 4.243e+000
1.17062e+006 Cycles, Flight: 13026, Pass: 66
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.457 0.041 0.041  1.254e+001
1.544 0.041 0.041  1.245e+001
1.17726e+006 Cycles, Flight: 13099, Pass: 66
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.457 -3.233  -0.300 5.400e-001
1.544 -3.233  -0.300 5.360e-001
1.17916e+006 Cycles, Flight: 13113, Pass: 66
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.457 0.523 0.523 5.776e+000
1.544 0.523 0.523 5.739e+000
1.18292e+006 Cycles, Flight: 13161, Pass: 66
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.457 0.818 0.700 3.476e+000
1.544 0.818 0.700 3.455e+000
1.18413e+006 Cycles, Flight: 13179, Pass: 66
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.607 0.329 0.329 3.872e+000
1.699 0.329 0.329 3.843e+000
1.18742e+006 Cycles, Flight: 13205, Pass: 67
R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
1.607 0.536 0.536  3.884e+000
1.699 0.536 0.536 3.857e+000

1.18839e+006 Cycles, Flight:

Rk)  R(eff) Delta-K

13224, Pass: 67

D( )/DN

3.756e-009
3.645e-009

5.404e-009
5.283e-009

2.887e-009
2.794e-009

3.024e-009
2.943e-009

4.705e-009
4.582e-009

1.417e-007
1.377e-007

0.000e+000
0.000e+000

2.762e-008
2.697e-008

6.159e-009
6.018e-009

3.755e-009
3.643e-009

6.449e-009
6.277e-009



147

Crack #1
Left Tip C 0.010415 1.607 0.084 0.084 2.091e+001 1.081e-006
Right Tip C  0.0092024 1.699 0.084 0.084 2.078e+001 1.056e-006
Max stress  78.540, r= 0.08, 1.19085e+006 Cycles, Flight: 13246, Pass: 67

Length Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
Crack #1
Left Tip C 0.010487 1.842 0.472 0.472 7.514e+000 6.523e-008
Right Tip C  0.0092723 1.942 0.472 0.472 7.450e+000 6.319e-008
Max stress  42.581, r= 0.47, 1.19244e+006 Cycles, Flight: 13267, Pass: 67

Length Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
Crack #1
Left Tip C 0.01067 1.842 0.472 0.472 7.580e+000 6.735e-008
Right Tip C  0.0094494 1.942 0.472 0.472 7.521e+000 6.543e-008
Max stress  42.581, r= 0.47, 1.19396e+006 Cycles, Flight: 13287, Pass: 67

Length Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
Crack #1
Left Tip C 0.010749 1.842 0.102 0.102 1.978e+001 9.235e-007
Right Tip C  0.0095265 1.942 0.102 0.102 1.963e+001 8.977e-007
Max stress  65.054, r= 0.10, 1.19468e+006 Cycles, Flight: 13295, Pass: 67

Length Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
Crack #1
Left Tip C 0.010924 1.842 0.564 0.564 7.669e+000 8.713e-008
Right Tip C  0.0096966 1.942 0.564 0.564 7.618e+000 8.498e-008

Max stress  51.568, r= 0.56, 1.19694e+006 Cycles, Flight: 13313, Pass: 67
++++++Kmax Criteria Failure. Edge 1, Crack 1

Length Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
Crack #1
Left Tip C 0.01094 9532.160 0.240 0.240 8.738e+004 2.540e-003
Right Tip C  0.009713 10021.770 0.240 0.240 8.656e+004 2.540e-003

Max stress  65.054, r= 0.24, 1.19717e+006 Cycles, Flight: 13314, Pass: 67
TR Crack([0] Dim[0] transitioned to a hole [0]

Stress State in 'C' direction (PSC): 2

Fracture has occurred - run time : 0 hour(s) 0 minute(s) 16 second(s)
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Anexo 10. Andlisis de grieta Pasante en Elemento Dinamico

*khkkIxAkkhkkhkAkkikkAkikikkik

Se realizara Analisis de grieta Pasante
Zona representativa:

Elemento Dinamico

KA AAAAAAAAAAAAAA
UNIVERSIDAD AUSTRAL DE CHILE
FACULTAD DE CIENCIAS DE LA INGENIERIA
Anadlisis Elemento Dinamico Bell UH-1H
Esfuerzo Maximo 285 MPa

Placa Infinita con Grieta Pasante

B I Y

AFGROW v4.0009e.12: 7/23/2005 20:23

**Metric Units [ Length(m),Stress(MPa), Temperature(K) ]

Crack Growth Model and Spectrum Information

Title: Elemento Dinamico Transmision

Load: Tension Stress Fraction: 1, Bending Stress Fraction: 0, Bearing Stress Fraction: 0
Crack Model: 2010 - Internal Through Crack - Standard Solution

Initial surface crack length (c):  0.0038

Thickness :  0.005
Width  :  0.120

Young's Modulus =110316
Poisson's Ratio =0.31
Coeff. of Thermal Expan. =8.8e-006

No crack growth retardation is being considered
Determine Stress State automatically (2 = Plane stress, 6 = Plane strain)

The Forman-Newman-de Koning- Henriksen (NASGRO) crack growth relation is being used
For Reff < 0.0, Delta K = Kmax
Material: Titanium alloys, Ti-6Al-4V; MA(1350F/2h), [ PIt & Sht ]

Plane strain fracture toughness: 54.942

Plane stress fracture toughness: 82.413

Effective fracture toughness for surface/elliptically shaped crack: 71.425
Fit parameters (KC versus Thickness Equation): Ak= 1, Bk=0.5
Yield stress: 951.476

Lower 'R' value boundary: -0.3

Upper 'R' value boundary: 0.8

Exponents in NASGRO Equation: n=3.01, p=0.25, q=0.75

Paris crack growth rate constant: 4.8197e-011

Threshold stress intensity factor range at R = 0: 3.846
Threshold coefficient: 1.8

Plane stress/strain constraint factor: 2.5

Ratio of the maximum applied stress to the flow stress: 0.3



149

Failure is based on the current load in the applied spectrum

Vroman integration at 5% crack length

**Spectrum Information

Felix
Spectrum multiplication factor: 285
The spectrum will be repeated up to 999999 times

Critical Crack Length is Based on the Maximum Spectrum Stress

Critical crack size in 'C' direction=0.0123756, Stress State=5.60395 (Based on Kmax criteria)
Critical crack size in 'C' direction=0.0387386, Stress State=2 (Based on Net Section Yield criteria)

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.00381 1.002 0.333 0.333 1.000e+001 3.953e-008

Max stress = 136.800000 R = 0.33
0 Cycles  Flight: 1 Pass: 1

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0040641 1.003 0.600 0.600 1.033e+001 6.711e-008

Max stress = 228.000000 R = 0.60
2354 Cycles  Flight: 84 Pass: 5

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0043185 1.003 0.158 0.158 2.131e+001 3.462e-007

Max stress = 216.600000 R=0.16
4436 Cycles  Flight: 150 Pass: 8

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0045739 1.003 0.125 0.125 1.919e+001 2.233e-007

Max stress = 182.400000 R= 0.13
6338 Cycles  Flight: 219 Pass: 12

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0048284 1.004 0.125 0.125 1.973e+001 2.450e-007

Max stress = 182.400000 R= 0.13
8048 Cycles  Flight: 277 Pass: 15

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0050832 1.004 0.429 0.429 1.736e+001 3.039e-007

Max stress = 239.400000 R=0.43
9617 Cycles  Flight: 330 Pass: 18

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0053379 1.004 0.385 0.385 1.186e+001 7.589e-008

Max stress = 148.200000 R = 0.38
11003 Cycles  Flight: 376 Pass: 20

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0055922 1.005 0.500 0.500 1.215e+001 9.944e-008

Max stress = 182.400000 R = 0.50
12330 Cycles  Flight: 420 Pass: 23

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0058462 1.005 0.200 0.200 1.864e+001 2.419e-007

Max stress = 171.000000 R = 0.20
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13573 Cycles  Flight: 465 Pass: 25

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0061011 1.006 0.200 0.200 1.905e+001 2.606e-007

Max stress = 171.000000 R = 0.20
14704 Cycles  Flight: 504 Pass: 27

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.006356 1.006 0.250 0.250 1.945e+001 3.135e-007

Max stress = 182.400000 R=0.25
15734 Cycles  Flight: 537 Pass: 29

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0066148 1.007 0.222 0.222 2.317e+001 5.424e-007

Max stress = 205.200000 R= 0.22
16729 Cycles  Flight: 568 Pass: 30

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.006869 1.008 0.429 0.429 1.350e+001 1.267e-007

Max stress = 159.600000 R = 0.43
17637 Cycles  Flight: 603 Pass: 32

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0071238 1.008 -0.636 -0.300 1.891e+001 1.657e-007

Max stress = 125.400000 R =-0.64
18445 Cycles  Flight: 627 Pass: 33

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0073816 1.009 0.176 0.176 2.451e+001 5.918e-007

Max stress = 193.800000 R= 0.18
19300 Cycles  Flight: 659 Pass: 35

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0076362 1.010 0.200 0.200 2.139e+001 3.885e-007

Max stress = 171.000000 R = 0.20
20013 Cycles  Flight: 681 Pass: 36

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0078911 1.010 0.143 0.143 2.174e+001 3.575e-007

Max stress = 159.600000 R=0.14
20690 Cycles  Flight: 704 Pass: 38

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0081539 1.011 0.391 0.391 2.581e+001 1.241e-006

Max stress = 262.200000 R = 0.39
21387 Cycles  Flight: 730 Pass: 39

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0084082 1.012 0.385 0.385 1.500e+001 1.677e-007

Max stress = 148.200000 R = 0.38
22004 Cycles  Flight: 752 Pass: 40

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0086631 1.012 0.429 0.429 1.522e+001 1.914e-007

Max stress = 159.600000 R= 0.43
22601 Cycles  Flight: 773 Pass: 41

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0089172 1.013 0.125 0.125 2.706e+001 7.344e-007
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Max stress = 182.400000 R= 0.13
23141 Cycles  Flight: 790 Pass: 42

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.009173 1.013 0.125 0.125 2.744e+001 7.727e-007

Max stress = 182.400000 R= 0.13
23667 Cycles  Flight: 808 Pass: 43

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0094302 1.014 0.455 0.455 2.388e+001 1.086e-006

Max stress = 250.800000 R= 045
24169 Cycles  Flight: 825 Pass: 44

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.0096852 1.016 0.143 0.143 2.424e+001 5.215e-007

Max stress = 159.600000 R= 0.14
24603 Cycles  Flight: 837 Pass: 45

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.0099397 1.016 0.059 0.059 3.274e+001 1.210e-006

Max stress = 193.800000 R= 0.06
25061 Cycles  Flight: 852 Pass: 45

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.010195 1.017 0.176 0.176 2.906e+001 1.097e-006

Max stress = 193.800000 R= 0.18
25516 Cycles  Flight: 869 Pass: 46

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.010453 1.017 0.125 0.125 2.943e+001 9.953e-007

Max stress = 182.400000 R= 0.13
25903 Cycles  Flight: 884 Pass: 47

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.01072 1.019 0.059 0.059 3.412e+001 1.411e-006

Max stress = 193.800000 R = 0.06
26269 Cycles  Flight: 892 Pass: 47

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.010976 1.019 -0.130 -0.130 4.962e+001 5.451e-006

Max stress = 262.200000 R=-0.13
26651 Cycles  Flight: 907 Pass: 48

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.011239 1.021 0.125 0.125 3.063e+001 1.154e-006

Max stress = 182.400000 R=0.13
27021 Cycles  Flight: 922 Pass: 49

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.011499 1.021 0.222 0.222 3.098e+001 1.591e-006

Max stress = 205.200000 R= 0.22
27350 Cycles  Flight: 929 Pass: 49

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.011763 1.021 0.111 0.111 3.581e+001 2.007e-006

Max stress = 205.200000 R= 0.11
27694 Cycles  Flight: 944 Pass: 50
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Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.012021 1.024 0.059 0.059 3.628e+001 1.783e-006

Max stress = 193.800000 R = 0.06
27946 Cycles  Flight: 949 Pass: 50

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.012277 1.024 0.250 0.250 2.750e+001 1.087e-006

Max stress = 182.400000 R = 0.25
28290 Cycles  Flight: 964 Pass: 51

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.012534 1.026 0.059 0.059 3.714e+001 1.952e-006

Max stress = 193.800000 R = 0.06
28505 Cycles  Flight: 968 Pass: 51

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D( )/DN
C 0.012793 1.026 0.053 0.053 4.221e+001 3.195e-006

Max stress = 216.600000 R=0.05
28815 Cycles  Flight: 982 Pass: 52
et Eracture based on ' Kmax' Criteria (current maximum stress)

Crack size Beta R(k) R(eff) Delta-K D()/DN
C 0.012899 1.026 -0.200 -0.200 5.887e+001 1.333e-005

Max stress = 285.000000 R =-0.20
28888 Cycles  Flight: 983 Pass: 52

Stress State in 'C' direction (PSC): 5.55731

Fracture has occurred - run time : 0 hour(s) 0 minute(s) 0 second(s)
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Analisis de Grieta Helicoptero Bell UH-1H (Crack C Length vs. Cycles)
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Anexo 11. Curva longitud de grieta v/s ciclos. Grieta pasante en un Agujero.
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Anadlisis de Grieta Helicoptero Bell UH-1H (Crack C Length vs. Cycles)
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Anexo 12. Curva longitud de grieta v/s ciclos. Grieta pasante en un agujero con 10% Aumento de esfuerzo.
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Analisis de Grieta Helicoptero Bell UH-1H (Crack C Length vs. Cycles)
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Anexo 13. Curva longitud de grieta v/s ciclos. Grieta pasante en agujero con 20 % Aumento esfuerzo.
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Efecto de Agujeros Adyacentes (Crack 1 C Length vs. Cycles)
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Anexo 14. Curva longitud de grieta v/s ciclos. Grieta izquierda Placa con tres agujeros.
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Efecto de Agujeros Adyacentes (Crack 2 C Length vs. Cycles)
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Anexo 15. Curva longitud de grieta v/s ciclos. Grieta derecha Placa con tres agujeros.
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Elemento Dinamico Transmision (Crack C Length vs. Cycles)
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Anexo 16. Curva longitud de grieta v/s ciclos. Elemento Dinamico.
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