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Resumo. Foi feita a andlise modal experimental de um painel de carbono/epoxi sujeito a varios niveis de cargas de cisalhamento
com a finalidade observar a variagdo do comportamento dindmico com a variagdo da carga. Técnicas de medigdo de vibragdo
Sforam utilizadas para obter fungoes de resposta em frequéncia (FRF) de boa qualidade. Com os dados das FRF parametros modais
foram calculados com o software LMS Test.Lab™. Foram feitos trés experimentos principais. No primeiro o painel foi excitado em
uma regido afastada dos refor¢adores. No segundo experimento o painel foi excitado proximo aos refor¢adores. E no terceiro
experimento o painel foi dividido em subse¢ées delimitadas pelos refor¢adores e cada uma foi analisada independentemente. Modos
de vibragdo pré e pos flambagem foram obtidos. Foi observada a perda de efetividade dos reforcadores com o aumento da carga de
cisalhamento e também o campo de tragdo diagonal no painel.
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1. INTRODUCAO

A utilizagdo de materiais compo6sitos vem aumentando a cada ano. Devido ao baixo peso, alta rigidez e alta inércia
quimica eles sdo amplamente utilizados na indUstria aerondutica, naval, automobilistica e muitas outras.

Na indUstria aeronautica, a utilizacdo de materiais comp6sitos comegou em componentes como carenagens €
interiores, mas atualmente sdo usados em componentes com importancia estrutural, como a asa e fuselagem, além de
serem usados em superficies moveis. Por exemplo, o avido A350 da Airbus, tem sua asa completamente de material
composito e também a fuselagem traseira e cone de cauda. Os jatos da familia Phenom, fabricados pela Embraer, tém os
estabilizadores vertical e horizontal e partes das fuselagens fabricadas em material composito. O jato comercial Boeing
787, esta sendo fabricado predominantemente de material composito.

Os componentes estruturais das aeronaves estdo sujeitos a diversas cargas. Painéis com reforcadores, sujeitos a
cargas de flexdo e de cisalhamento no plano, sdo comuns em aplicagfes aeronduticas. Em alguns casos ocorre a
flambagem destes painéis, o que é permitido desde que ndo seja ultrapassada a carga limite. A integridade estrutural é
de grande importancia e a compreensdo do comportamento dindmico é essencial no estudo de formas de manter as
estruturas funcionais

A analise modal experimental contribui para compreender melhor o comportamento dindmico de estruturas nos mais
diversos ramos de atividades. Através dos experimentos € possivel verificar modelos tedricos e fazer previsdes sobre o
comportamento das estruturas. Em manutencéo, diagndésticos de falhas podem ser obtidos observando o comportamento
vibratdrio do componente em analise. Um requisito importante em projetos é conhecer as frequéncias naturais e modos
de vibrar dos componentes. Neste trabalho a analise modal experimental foi utilizada para estudar o comportamento
dinamico de um painel reforgado sujeito a varias cargas de cisalhamento.

2. Desenvolvimento
2.1. Descrico do painel e instrumentagéo utilizada

O painel utilizado nos experimentos é de carbono/epoxi com reforcadores. Ele foi laminado a partir de ldaminas de
fibra de carbono unidirecionais, pré-impregnadas em resina epoxi. Os reforcadores foram colados ap6s a cura do painel.
E importante notar que os reforcadores podem incluir ndo linearidades no painel, como observado por Albuguerque
(2005).

O painel foi montado em um dispositivo de aplicagdo de carga que foi projetado de tal forma que a carga resultante
fosse de cisalhamento puro sobre o eixo de simetria no plano do painel reforgado. Desta forma um valor nulo de
momento de flexdo na secdo média do painel, correspondente ao eixo de aplicacdo da carga, péde ser obtido. O
dispositivo possui suportes que restringem os graus de liberdade fora do plano e desta forma possiveis deslocamentos
transversais séo evitados. As articulacdes permitem a aplicacdo da forca de maneira que a resultante sobre o painel seja
de cisalhamento constante e momento de flexdo simétrico, sendo nulo na linha de aplicacdo de carga. A Fig.1 ilustra o
painel acoplado ao dispositivo de aplicacdo de carga. Detalhes do projeto podem ser obtidos em Arbelo (2008a).
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Figura 1. Aparato experimental

O painel montado no dispositivo de aplicacdo de carga foi e sera utilizado em outros experimentos por isso ele
encontra-se instrumentado com extensdémetros, sistema de medi¢do linear de deslocamento e uma pintura com esmalte
sintético para medicéo Gtica. Os cabos foram fixados e o sistema de medicéo linear de deslocamento foi removido para
minimizar interferéncia nos resultados da analise modal.

Para executar a andlise modal no painel foi necessério discretiza-lo em pontos onde foram feitas as medi¢des de
aceleracdo da resposta e da forca de entrada. Para obter as discretizagBes foram feitas as seguintes consideraces:
nimero de pontos suficientes para visualizar os modos desejados, dificuldade de fixar os transdutores préximos aos
reforcadores, pontos onde fosse possivel ajustar o shaker de forma correta, pontos em apenas um plano, evitados pontos
onde ha instrumentag&o no painel. Cuidados com instrumentacéo sdo descritos por Ewins (1996a).

Os ensaios foram feitos considerando duas discretizagfes principais. A primeira discretizagéo foi feita considerando
a area de analise sendo formada pelos trés sub-painéis delimitados pelos reforgadores. Neste caso uma discretizagdo de
75 pontos foi obtida. Outra discretizacéo foi feita de forma que fossem contemplados os reforgadores. Para isso o painel
foi discretizado sobre a face oposta da primeira discretizacdo, uma vez que na face interna ndo é possivel fixar a célula
de carga e os acelerdmetros sobre os reforgadores. Neste caso uma discretiza¢do de 65 pontos foi obtida. A Fig.2 mostra
as duas discretizagBes consideradas.

Para a realizacdo da andlise modal experimental os seguintes equipamentos foram utilizados: analisador de sinal,
dispositivo de excitacdo (shaker), transdutores de forca e aceleragdo e um computador para armazenamento e analise
dos dados. Detalhes dos equipamentos utilizados podem ser obtidos em Vasconcelos (2009).

Com a instrumentacdo utilizada os dados adquiridos nos ensaios foram armazenados em forma de funcBes de
resposta em frequéncia, pois os parametros modais sdo estimados utilizando dados das FRFs, como mostrado por He e
Fu (2001) e Ewins(1996b). Computacionalmente as fungdes de resposta em frequéncia séo obtidas da seguinte forma:
os sinais analogicos x(z) e y(#) vindos dos transdutores sdo discretizados em x(n) e y(n), posteriormente sdo obtidas as
transformadas de Fourier instantaneas X(w) e Y(w) dos sinais como mostrado na eq. 1, 0 auto espectro S,, e 0 espetro
cruzado S,, séo calculados de acordo com as eq. 2 e 3 e por fim a funcdo de resposta em frequéncia H(w), que pode ser
obtida como mostrado na eg. 4 € calculada. Esta forma de célculo da equacdo da FRF, conhecida como estimador H1,
considera que ndo hé ruidos na entrada do sistema e minimiza os ruidos da saida (LMS, 2006).
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Com os dados das funcdes de resposta em frequéncia adquiridos, a extracdo dos pardmetros modais foi feita
utilizando o método de ajuste de curvas PolyMAX™ que est4 implementado no software LMS Test.Lab™, utilizado
nos experimentos. Detalhes da implementagdo do método PolyMAX™ e comparagdo com outros métodos de ajuste
podem ser obtidos em Boswald et al (2006).

2.2. Testes realizados

Primeiramente foram feitos testes com varios sinais de entrada (periodic shirp, burst random, random). Com 0
mesmo sinal de entrada foram feitos testes com intensidades de entrada diferentes. Em todos os casos a coeréncia dos
sinais foram boas e as fun¢des de resposta em frequéncia praticamente iguais tanto em magnitude quanto fase. Foi feito
também um teste de reciprocidade. A Fig. 3 mostra em vermelho a fungdo de reposta em frequéncia para o acelerdmetro
no ponto 9 e o shaker no ponto 34 (Hg34) € em verde a fungdo de resposta em frequéncia reciproca Hsgo. Na Fig. 3 0
grafico superior mostra a coeréncia dos sinais, o grafico central mostra as amplitudes das FRF obtidas e o grafico
inferior mostra a fase entre a saida e a entrada. Este teste foi repetido para varios pontos da estrutura e em nenhum caso
houve boa reciprocidade, o que indica que o painel ¢ intrinsecamente néo linear.

A primeira andlise modal realizada foi feita considerando a discretizagdo de 75 pontos na qual foram evitados
pontos proximos aos reforcadores do painel, como mostrado na fig. 2. O shaker foi acoplado ao ponto 34 e um sinal do
tipo aleatdrio foi gerado com frequéncias de 0 a 400 Hz. A aceleracéo foi medida nos 75 pontos da discretizacdo com
um acelerdmetro apenas. O nivel do sinal enviado ao amplificador foi de 0.3V. Este procedimento foi executado para o
painel sem carga até uma carga de 1500 kgf com incremento de 250 kgf.

Com os dados adquiridos para todas as condi¢Bes de carregamento, foi feita a andlise modal com o auxilio do
software LMS Test.Lab™. A fig. 4 mostra um diagrama de estabilizacdo com as 75 FRF sobrepostas para a condigdo
sem carga. Este diagrama esta mostrando a banda de frequéncia de 80 a 380 Hz. Nele é possivel observar dispersdo das
frequéncias de ressonancias, 0 que mostra o comportamento nao linear da estrutura. Além disso, foi observado nos
diagramas de estabilizagdo que depois do primeiro modo, que é bem definido, os demais ndo sdo, principalmente com o
aumento da carga aplicada.

A segunda analise modal do painel foi feita considerando a discretizacdo de 65 pontos, na face oposta do painel
onde pontos proximos aos reforgadores foram contemplados como mostrado na fig. 2. O shaker foi acoplado ao ponto
37 e um sinal de excitacdo do tipo periodic chirp foi gerado. A aceleracdo foi medida nos 65 pontos da discretizacdo
utilizando cinco acelerdbmetros. Este procedimento foi executado para o painel sem carga até uma carga de 1500 kgf.
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Figura 3: Teste de reciprocidade

Ap6s os experimentos e analise dos dados adquiridos, foi possivel obter modos de vibrar bem definidos como
mostrado na Fig. 5, apesar da ndo linearidade do painel. Foi possivel observar a diminuicdo da efetividade dos
reforcadores com o aumento da carga como mostrado na Fig. 6. No modo obtido a 264 Hz para uma carga de 250 kgf
foi possivel observar o campo de tracdo diagonal no modo, sendo que para cargas mais elevadas houve perda de
efetividade dos reforgadores, como observado no modo a 231 Hz para carga de 750 kgf.

Com aplicacdo de carga, os diagramas de estabilizacdo obtidos foram de dificil analise. No experimento com 75
pontos foi possivel observar nos diagramas que o primeiro modo de vibrar € o0 mais evidente e identificado para todas as
condicOes de carregamento. A Fig 7 mostra a variagdo da frequéncia natural do primeiro modo com o aumento da carga
aplicada. E possivel observar que houve diminuicdo do valor da freqiéncia natural com o aumento da carga até 1000
kgf e ap0s este valor de carregamento houve um discreto aumento da frequéncia natural. E possivel afirmar entdo que
houve queda de rigidez no painel ao aumentar a carga até 1000 kgf aproximadamente. Faria e Almeida (2006)
estudaram o comportamento de estruturas sujeitas tensdes iniciais, mas em regime de pré-flambagem. No caso estudado
aqui, o painel encontra-se em regime de po6s flambagem para cargas acima de 400 kgf como mostrado em Arbelo
(2008b).

Na discretizacdo com 65 pontos ndo foi possivel comparar 0 mesmo modo de vibrar com diferentes aplicacGes de
cargas, pois dependendo do carregamento, alguns modos foram mais bem definidos que outros. Em modos de
frequéncias mais baixas, o painel vibra delimitado pelos sub-painéis e o ponto de excitagdo escolhido na discretizacdo
de 65 pontos esta proximo de um n6 modal, nestes casos. Por isso, alguns modos de vibrar ndo foram bem identificados
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na discretizacdo 2. Por outro lado foi possivel identificar modos que ndo foram bem definidos na discretizacdo de 75
pontos.
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Figura 5: Modos a 150 Hz (esquerda) e 269 Hz (direita) discretizagdo 75 pontos sem carga
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Figura 6: Modos a 264 Hz e carga de 250 kgf (esquerda) e 231Hz e carga de 750 kgf (direita) discretizacdo 75 pontos
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Figura 7: Variacdo da frequéncia de ressonéncia com a carga aplicada

Considerando a discretizagdo de 75 pontos, foram feitos trés ensaios complementares. Os trés sub-painéis
delimitados pelos reforcadores foram analisados de forma independente. No primeiro ensaio, 0 shaker foi conectado ao
sub-painel 1 no ponto 14 e foram feitas medicdes de FRF considerando uma discretizagdo de 25 pontos. No ensaio 2 o
shaker foi acoplado ao painel 2 no ponto 39 e no ensaio 3 foi conectado ao sub-painel 3 no ponto 64. A Fig. 8 ilustra o
painel dividido em sub-painéis. Na Fig. 9 sdo mostrados os valores da primeira frequéncia natural nos trés ensaios
realizados, para todas as condicBes de carregamento ensaiadas. Como pode ser visto, ndo ha concordancia entre as
frequéncias obtidas considerando a analise por sub-painéis. Se o painel tivesse comportamento linear, seria esperado
obter os mesmos valores de frequéncia de ressonancia para todas as condi¢des ensaiadas.
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Figura 8: Ensaio dos sub-painéis
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Figura 9: Primeiro modo para os trés sub-painéis

2.3. Analise dos dados Obtidos

Foi observado que para a condi¢éo sem carga e para a condi¢cdo com carregamento de 250 kgf, os modos de vibrar
do painel sdo restringidos as sub-secfes, sendo que para uma carga de 250 kgf ja foi possivel observar o campo de
tracdo diagonal no painel, embora dentro dos sub-painéis, como mostrado na Fig.6 . Para cargas acima de 500 kgf foi
observada a degradacdo dos diagramas de estabilizacdo o que indica ndo linearidade no painel e provavel ocorréncia de
flambagem. De fato foi observado experimentalmente que a primeira carga de flambagem do painel ocorre com uma
carga de aproximadamente 400 kgf.

Considerando os modos de vibragdo encontrados com o painel sujeito a carga de 500 kgf, foi possivel observar
grande amplitude de movimento nas regides onde houve flambagem local. Este fato é ilustrado na Fig.10 que mostra
um modo de vibrar a 262 Hz para o painel sujeito a uma carga de 500 kgf. Na regido onde provavelmente houve a
flambagem a rigidez € baixa e com isso a oscilagdo tem maior amplitude.
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Figura 10: Modo a 262 Hz carga de 500 Kg

Foi observado que com o aumento da carga aplicada, ha diminuigéo da efetividade dos reforcadores. Este fato pode
ser observado notando que ao aumentar a carga aplicada, os modos que passam sobre os reforgadores ocorreram em
frequéncias naturais mais baixas.
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Os testes realizados considerando os sub-painéis de forma independente, mostrou a diferenca no valor da primeira
frequéncia natural identificada, devido a mudanca do ponto de excitagdo. Sabendo que a queda de rigidez implica em
queda de frequéncia de ressonancia € possivel observar que: se for considerado o experimento onde o painel 2 foi
excitado, é possivel afirmar que ha queda de rigidez do painel com o aumento da carga, até aproximadamente 1000 Kgf,
acima desta carga a rigidez aumenta com o aumento da carga. Nos painéis laterais é possivel afirmar apenas que a
frequéncia natural aumenta quando cargas acima de 1000 kgf sdo aplicadas. No painel 2 é onde ha cisalhamento puro,
nos painéis laterais hd& momento fletor e cisalhamento. Considerando a andlise sem carga € possivel afirmar que este
fato ndo foi o responsavel pelos resultados divergentes, uma vez que ndo havendo carga no painel a mesma frequéncia
natural deveria ser obtida para todos os sub-painéis, ndo importando o ponto de excitacéo.

O resultado dos ensaios com os sub-painéis mostraram que eles tém frequéncias naturais distintas, o que indica que
a rigidez deles sdo diferentes. Este fato pode estar relacionado ao processo de fabricacdo e & montagem do painel. O
processo de cura e a colagem dos refor¢adores podem ter induzido tensfes em algumas éreas.

3. CONCLUSOES

Com a realizagdo deste trabalho, foi possivel compreender o comportamento dindmico de um painel composito
sujeito a cargas de cisalhnamento. Foi observado o campo de tracdo diagonal no painel e também a perda da efetividade
dos reforcadores com o aumento da carga aplicada. Foi observada a relacdo entre os modos de flambagem e os modos
de vibragdo. Com a execucdo da analise modal experimental, foi possivel concluir que o painel é intrinsecamente ndo
linear.

Foi constatado que a preparacdo do experimento, determinacdo dos pontos de aquisi¢do e ajuste correto da
instrumentacédo é fundamental para uma anélise modal bem feita.
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