2009 Brazilian Symposium on Aerospace Eng. & Applications 3 CTA-DLR Workshop on Data Analysis & Flight Control
Copyright © 2009 by AAB September 14-16, 2009, S. J. Campos, SP, Brazil

PROJETO DE DISPOSITIVO DE ENSAIO DE POS FLAMBAGEM EM
PAINEIS REFORCADOS DE MATERIAL COMPOSITO COM CARGA DE
CISALHAMENTO NO PLANO

Dias, Daniel Augusto, ddias@embraer.com.br

Arbelo, Mariano Andrés, marbelo@ita.br

De Almeida, Sérgio Frascino Muller, frascino@ita.br

Instituto Tecnol6gico de Aeronautica, Praca Marechal Eduardo Gomes, 50 — Vila das Acéacias — Sdo José dos Campos — SP — Brasil.

Resumo. O desenvolvimento de novos projetos de estruturas aeronauticas utilizando materiais compoésitos nas
estruturas primarias esta aumentando significativamente devido as vantagens relacionadas a rigidez e peso destes
componentes. Adicionalmente, se utilizados procedimentos de projeto e processos de fabricacdo adequados, pode-se
conseguir ainda uma reducéo de custo. A utilizacdo destes novos materiais requer a implementacdo e definicdo de
ensaios experimentais que sejam capazes de caracterizar o comportamento destas novas estruturas. O presente
trabalho apresenta o projeto de um dispositivo de ensaio para o estudo do fenébmeno de pés flambagem em painéis
reforcados de materiais compdsitos sujeitos a cargas de cisalhamento no plano. O corpo de prova utilizado também é
definido e os resultados obtidos do ensaio so apresentados e discutidos. Resultados preliminares indicam uma grande
capacidade de carga apds a flambagem deste tipo de sub componentes.

Palavras chave: Materiais Compdsitos, Pds Flambagem, Andlise Estrutural.
1. INTRODUCAO

Painéis reforcados sdo configuracBes estruturais vastamente utilizadas na indudstria aeroespacial, dada a sua alta
eficiéncia estrutural em termos de rigidez e resisténcia em funcdo do peso. Dentre suas aplicacbes em estruturas
primarias, podem-se citar fuselagens de avides comerciais, caixdes de asa e empenagens, estruturas de misseis e
foguetes, entre outros.

A evolucao atual deste tipo de subestruturas vem tragando novas linhas de pesquisa e desenvolvimento na industria
aerondutica. Harris et al. (2002) mostram como a evolugdo na constru¢do em materiais compdsitos foi acompanhando o
crescimento e expansdo da indUstria aeronautica, comecando com o projeto de pecas sujeitas a baixos niveis de
solicitacdo estrutural. Subseqlientemente evoluindo para conjuntos de pecas com uma importancia aprecidvel para o
correto funcionamento do avido, tais como as superficies moveis de controle, aileron, leme, profundor, flapes, e
finalmente, a substitui¢do de conjuntos criticos para o desempenho da aeronave.

Esta substituicdo por estruturas feitas em materiais compositos apresenta indices de rigidez e resisténcia por massa
ainda mais elevada que as ligas metalicas de uso corrente para esse fim. Soma-se as vantagens estruturais dos materiais
compdsitos avangados a possibilidade de integrar componentes que até entdo demandariam grande mao de obra e tempo
para a juncédo e pré-montagem, levando a potencial diminuicéo do ciclo de fabricagdo.

Estruturas em materiais compdsitos tém ainda a vantagem de poderem ser moldadas em geometrias mais complexas,
sem grandes impactos nos custos quando comparadas as estruturas metalicas manufaturadas por métodos mais usuais e
econdmicos, como a conformacao. Esse aspecto proporciona ao projetista maior liberdade geométrica procurando assim
otimizar tanto a performance aerodindmica como o aproveitamento do concorrido espago interno de um veiculo
aeroespacial.

A maioria dos estudos de flambagem e p6s flambagem em painéis reforcados feitos em materiais compositos
sujeitos a cargas de flexdo e cisalhamento no plano estdo associadas ao projeto da fuselagem. Em muitos dos projetos
estudados a flambagem do painel entre os reforcadores é permitida para carregamentos menores que a carga limite. De
fato, na maioria das situacdes préticas o valor de carga de flambagem é muito mais baixo do que a carga limite.

O presente trabalho visa idealizar, projetar, construir e validar um dispositivo de ensaio para painéis reforcados
carregados em cisalhamento, utilizando um painel reforgcado de referéncia, construido em fibra de carbono com matriz
epoxi, representativo de um sub componente da fuselagem de uma aeronave comercial. O dispositivo de ensaio é
proposto e analisado em funcdo da rigidez e resisténcia do painel refor¢ado. A configuracdo adotada para o dispositivo
de ensaio também foi otimizada em funcéo da sua solicitagao estrutural.

Um modelo de elementos finitos do painel reforcado e do dispositivo de ensaio é implementado utilizando o
software comercial ABAQUS® 6.5-1. O modelo considera os diferentes critérios de falha para materiais compésitos de
maneira que seja possivel determinar a carga de falha do painel reforgado apds a flambagem.

Finalmente resultados preliminares da implementacéo do ensaio de p6s flambagem em painéis reforcados sujeitos a
cargas de cisalhamento no plano sdo apresentados e discutidos nas conclusdes deste trabalho.
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2. COMPORTAMENTO DE PAINEIS REFORCADOS EM MATERIAIS COMPOSITOS CARREGADOS EM
CISALHAMENTO

Painéis reforcados com almas resistentes ao cisalhamento sdo de uso extensivo em estruturas primarias de
aeronaves. Para estruturas metalicas tradicionais, permite-se em projetos que esses painéis flambem em carregamentos
abaixo ou, freqiientemente, consideravelmente abaixo da carga limite de projeto. Dados preliminares disponiveis na
literatura indicam que almas flambantes em materiais compdsitos tém cargas de falha acima das cargas de flambagem
(Agarval, 1981).

Para obter uma estrutura de material compoésito competitiva com as suas equivalentes metalicas, tanto em peso como
em rigidez, resisténcia e custo, as primeiras também devem ser projetadas para valerem-se da resisténcia pds
flambagem dos painéis.

Para almas de painéis fabricados em materiais compdsitos avangados, os carregamentos localizados de compresséo e
tracdo ndo sdo aliviados pelo efeito do escoamento, como ocorre nos casos de seus similares metalicos. Assim sendo, as
propriedades de resisténcia sdo seriamente comprometidas em compdsitos laminados ap6s carregamentos ciclicos
(Agarval, 1981).

Vigas em cisalhamento em materiais metalicos podem ter seus componentes (reforcadores e alma) projetados com
grande grau de confiabilidade, com base na teoria do “campo de tracdo diagonal”, de natureza essencialmente empirica
e especialmente adaptada para seu uso com materiais metalicos aeronauticos. Por outro lado, uma teoria difundida e
bem conhecida de projeto de vigas de cisalhamento em materiais comp0sitos nao existe na atualidade ou é proprietaria e
confidencial. Alguns pesquisadores propdem 0 uso das mesmas teorias aplicadas a materiais metalicos como
aproximagdo inicial no célculo de vigas em materiais compdsitos, mas muitas incertezas existem e devem ser superadas
antes que se possa fazer uso dessas metodologias com algum grau de confiabilidade.

Materiais compositos sdo essencialmente heterogéneos e frageis. Assim sendo, as teorias desenvolvidas
especialmente para aluminio podem nédo ser aplicaveis. Alem disso, os modos de falha presentes em estruturas feitas
com materiais compdsitos sdo categoricamente diferentes daqueles presentes nos metais. Fendmenos como delaminagéo
da alma, falha por compressao e descolamento dos reforcadores sdo exemplos dessa distincao.

Calculos analiticos de po6s flambagem sdo extremamente complexos por serem essencialmente regidos por equacées
ndo lineares sem solucéo analitica. Desta forma, métodos numéricos sdo extremamente Uteis para o estudo deste tipo de
problemas, porém a sua maior limitacdo reside na dificuldade de estabelecerem-se critérios de falha bem definidos e
confiaveis para determinar a carga Ultima.

Componentes estruturais em materiais compdsitos devem ser, assim como estruturas metalicas o tém sido,
extensivamente ensaiados a fim de terem-se métodos confiaveis e validados de projeto e calculo. Mecanismos de testes
para painéis reforcados sdo componentes absolutamente ndo triviais da realiza¢do dos ensaios. Eles devem ser eficazes e
atender com flexibilidade a alteragdes de geometria dos corpos de prova.

2.1. Dispositivos de ensaio utilizados para o estudo de almas carregadas em cisalhamento

Os mecanismos mais simples e comuns, usados principalmente em ensaios de almas flambantes nao reforcadas, sdo
os do tipo paralelogramo articulado como apresentado nas Fig. 1 (a) e 1 (b) (Singer et al., 2003). Esse tipo de
dispositivo consiste em molduras bastante rigidas, articuladas nos vértices, sendo o corpo de prova a alma fixada a essa
estrutura. Apesar de ser econémica, essa configuracdo de mecanismo apresenta concentracdo de deformagdes severa nas
areas proximas as articulagdes (vértices do paralelogramo). Alem disso, a utilizacdo desse tipo de mecanismos ndo é
aplicavel a painéis reforgados, devido ao fato de a rigidez do mecanismo mascarar os efeitos de compressdo dos
reforcadores ap6s o desenvolvimento do campo de tra¢do diagonal.

Muitos dos experimentos com painéis reforgados metalicos realizados com sucesso ensaiaram vigas em balanco
(vide Fig. 1 (d)). Esta metodologia tem a vantagem de simular mais fielmente uma estrutura aeronautica, com exce¢do
da instabilidade lateral, fora do plano do painel. Pode-se contornar esse problema com o aumento da inércia do
elemento reforcador longitudinal ou adicionando-se guias laterais que restrinjam os deslocamentos fora do plano do
painel. O aumento das dimensdes do elemento longitudinal pode levar a omissdo de fendmenos de concentracdo de
deformacdes de interesse no ensaio. Guias laterais, por sua vez, levam a um dispositivo de ensaio mais complexo e caro.

Outra dificuldade encontrada ao ensaiarem-se vigas em balanco reside na inexisténcia de mecanismos infinitamente
rigidos. Pequenas deformacfes e rotagdes no mecanismo de ensaio levam a dificuldades na caracterizagdo do
comportamento da viga quando carregada. Uma solugdo para o problema de flexibilidade do mecanismo esta na
utilizacdo de vigas simplesmente apoiadas como mostrado na Fig. 1 (e). Essa solugdo, porém, requer que 0s corpos de
prova sejam mais longos que aqueles para vigas em balanco, fato que agrava os problemas com instabilidade lateral
(deslocamentos fora do plano), além de aumentar significativamente o custo dos corpos de prova.

Um tipo de dispositivo de ensaio utilizado com sucesso é de uma viga em balango com um braco de carga
excéntrico, como apresentado na Fig. 2. Ainda assim, pode-se necessitar de suportes para garantir a estabilidade lateral
do painel.
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Figura 1. Configurac@es usuais de mecanismos de ensaio de painéis carregados em cisalhamento (Singer et al., 2003).
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Figura 2. Viga em balan¢o com carregamento excéntrico (Agarval, 1981).
3. CORPO DE PROVA

O painel reforcado utilizado como base para o projeto do dispositivo de ensaio representa uma subestrutura tipica de
uma fuselagem de uma aeronave comercial: Possui reforcadores longitudinais e transversais e revestimento com fungéo
estrutural construido em compésito carbono — epoxi.

Como mostrado na Fig. 3, ha quatro reforcadores e dois elementos longitudinais que representam as cavernas com
perfil “Z”. Em vez da tradicional configuracdo de cavernas com shear clips, os perfis ttm um de seus flanges
diretamente fixado ao revestimento. Nas zonas de interseccdo entre os reforgadores e as cavernas, devido a citada
auséncia de shear clips, ha um recorte nas cavernas de modo que seja permitida a instalacdo de reforcadores continuos
através dessas.

Para simular os reforcadores, ha quatro elementos de secdo transversal constante e com geometria “T”, tal que
ambas as abas estejam fixas ao revestimento.

O painel pode, portanto, ser dividido em cinco baias que correspondem as por¢des separadas pelos reforcadores. As
baias das extremidades tém camadas adicionais em seus laminados, para garantir assim as condicdes de contorno ideais
e que os fendmenos de flambagem e falha ocorram nas baias centrais, devidamente instrumentadas.
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Figura 3. Vista geral do corpo de prova.
3.1. Modelo de elementos finitos do painel reforcado

Um modelo de elementos finitos do painel reforcado foi gerado utilizando o software comercial ABAQUS® 6.5-1
para simulacdes estaticas lineares, de flambagem linearizada e p6s flambagem.

No modelo, as unides entre reforcadores e revestimento foram consideradas perfeitas, ou seja, para regido onde ha
juncdes entre os flanges desses ao revestimento, 0 modelo as representa como um Unico elemento de placa com nimero
de camadas igual a soma das camadas do revestimento e do reforgador. Dessa forma, fendmenos como delaminacéo e
falhas na junc&o reforcador — revestimento ndo séo capturados.

A malha resultante tem 22000 elementos aproximadamente. O elemento utilizado é do tipo placa, de quatro nds,
com seis graus de liberdade por n6 e integracdo reduzida, denominado S4R. O tamanho do elemento utilizado €
aproximadamente 5 x 5 mm>.

3.2. Modelagem do carregamento

O painel reforcado utilizado como referéncia para o projeto do dispositivo de ensaio, deve também ser submetido a
carregamentos analogos aos encontrados por este tipo de estruturas aeronauticas quando carregadas em servico.

O carregamento adotado para o estudo do painel utilizando elementos finitos é um carregamento combinado de
flexdo — cisalhamento. Porém, dado que as cargas de cisalhamento séo as responsaveis pela flambagem dos painéis, no
presente estudo, as cargas de cisalhamento sdo constantes ao longo do painel e as cargas de flexdo variam dos extremos

de fixacdo (maximo e minimo respectivamente) até a metade do painel, onde o valor é nulo, resultando num
carregamento agindo nessa secdo do painel de cisalhamento puro.

3.3. Condic¢des de contorno

Devido ao fato de ser desejavel ter na se¢do da metade do painel um carregamento de cisalhamento puro, as
condicBes de contorno adotadas sdo: engastada numa extremidade e na extremidade oposta, condicdo de rotacdo nula
em torno do eixo perpendicular ao plano do painel. Ainda também, foi prescrito deslocamento nulo fora do plano nas
extremidades do painel, de maneira que simulamos o efeito do acoplamento do painel com o dispositivo de carga.

3.4. Anélise estatica linear

Uma carga de 1000 daN é aplicada a extremidade livre do painel. Esta simulagdo tem como principal objetivo
avaliar a representatividade do modelo em relagéo as condigdes de contorno tedricas ideais de carregamento e restricoes
de deslocamento. A Fig. 4 apresenta o painel carregado e as rotagdes em torno do eixo perpendicular ao plano do
revestimento do painel. Pode-se observar que a anti-simetria € respeitada.

Note que a deformacéo apresentada na Fig. 4 esta fora de proporgéo.
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Figura 4. Rotacdo em torno do eixo perpendicular ao plano do painel reforcado (Dias, 2008).
3.5. Analise de flambagem linearizada

Seguem na Fig. 5 os padrfes dos primeiros modos de flambagem obtidos da analise linearizada. Note que os
deslocamentos apresentados estdo normalizados, de maneira que o deslocamento maximo tem valor unitério.

Figura 5. Modos de flambagem linearizada (Dias, 2008).

A Tab. 1 apresenta as cargas criticas em daN correspondentes com os modos de flambagem mostrados
anteriormente. Note a presenca de autovalores negativos de carga de flambagem. Estes valores representam a cargas nas
quais a estrutura flambaria caso a carga aplicada tivesse sentido contrario ao especificado no modelo de elementos
finitos.
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Tabela 1. Cargas de flambagem linearizadas (Dias, 2008).

Modo Autovalor
926,23
927,59
-934,14
-936,74
982,83
-993,86
1034,7
-1047,6
1131,2
1146,7
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A diferenca do valor absoluto do primeiro autovalor positivo para o primeiro autovalor negativo deve-se ao fato de o
tecido carbono — epoxi ter rigidez ligeiramente diferente em suas dire¢Ges principais. O laminado modelado, a pesar de
simétrico, apresenta um ténue desbalanceamento, refletido nas citadas diferengas entre autovalores. Para todos os
efeitos praticos, porém, considera-se o laminado totalmente simétrico e balanceado.

3.6. Analise ndo linear de pés flambagem

A anélise tem o objetivo de avaliar o comportamento do painel ap6s a flambagem, a finalidade é estimar-se a carga
de falha e assim, fornecer subsidios para o dimensionamento do dispositivo de ensaio.

O critério de falha utilizado é o critério de Tsai-Wu, descrito por Daniel e Ishai (2006). O critério € de uso comum
na inddstria aerondutica e implementado na maioria dos softwares comerciais de elementos finitos. Baseados nesse
critério, o colapso da estrutura acontece quando o indice de falha local atinge valor unitario.

A solucdo empregada do ABAQUS® para problemas de p6s flambagem utiliza 0 método Riks modificado. Tal
método usa a magnitude do carregamento como uma variavel incognita. A solugcdo numérica ocorre simultaneamente
para cargas e deslocamentos.

O critério de Tsai-Wu atinge a unidade para uma carga de aproximadamente 3970 daN como mostrado na Fig. 6.
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Figura 6. indice de falha de Tsai-Wu para 3970 daN (Dias, 2008).

Como j& mencionado, o modelo do painel ndo representa a unido na regido de fixacdo entre os reforcadores e o
revestimento do painel. Os maiores indices de falha ocorrem justamente nessas regides. Dado esse fato, pode-se esperar
que ocorram falhas no ensaio a carregamentos inferiores ao da falha prevista no modelo de elementos finitos.

4. DISPOSITIVO DE ENSAIO

A configuracédo adotada para o dispositivo de ensaio é uma configuracdo tipo em “L”, como encontrada no trabalho
de Agarval (1981), com o atuador alinhado com o ponto onde se deseja momento fletor nulo que, no caso, coincide com
o0 centro geomeétrico do painel.

A grande vantagem deste tipo de mecanismo é que a sua rigidez ndo interfere no carregamento do painel. Assim
sendo, 0 mecanismo é dimensionado apenas por tensdo, e ndo por sua rigidez.
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4.1. Dimensionamento do mecanismo

Considerando as propriedades mecénicas para 0 aco AISI 1025 listadas na Tab. 2, utilizou-se como carga estatica
Gltima 10000 daN (valor com coeficiente de seguranca 2 respeito do valor de carga maxima do atuador hidraulico) e
carga maxima para calculo de fadiga a propria carga maxima do atuador hidraulico que sera utilizado para o ensaio,
5000 daN.

Tabela 2. Propriedades mecanicas do dispositivo de ensaio.

Material: Aco AlSI 1025
Tensdo de Escoamento 36 daN/mm?
Médulo de Young 20000 daN/mm?

Tém-se o0s seguintes admissiveis para 0 material do mecanismo:

- Tens#o limite de fadiga: 20 daN/mm?
- Tensdo limite de escoamento: 36 daN/mm?

Dada a relacéo entre a carga ultima estética e a carga ciclica, comparada a relacéo entre o limite de escoamento e o
limite de fadiga do material, conclui-se que o dimensionamento dar-se-a por escoamento.

A partir de um modelo em elementos finitos de diversas propostas para o dispositivo, por um processo de
otimizagdo, chega-se & geometria definitiva como apresentado na Fig. 7. A geometria final faz uso de chapas comerciais
de espessuras de ¥2*’, %2’ e 17,

2, Mises
SMEG, (CIecTion = =1.0)

5, Mises
MG, (Erectica = =1.0)
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Figura 7. Otimizacdo do dispositivo tipo “L” (Dias, 2008).
A margem de seguranca calculada para o dispositivo otimizado é:
MS=100 ((36/26,5)-1) = 35,8% (@8]
O dispositivo final é simulado acoplado ao painel. Na Fig. 8 apresenta-se o resultado das rotages em torno do eixo

perpendicular ao painel, a fim de verificar se as condi¢des de contorno de rotacdo nula nas extremidades engastada e
acoplada ao dispositivo de ensaio sdo respeitadas.
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Nota-se que as extremidades do painel tém rotacdo nula. Adicionalmente, restricdes de translagdo do mecanismo na
direcdo perpendicular ao plano do painel foram impostas a fim de garantir estabilidade ao mecanismo.

2,

-40188e-03
-4, 63%9e-03

Figura 8. Rotacdo no plano do corpo de prova e dispositivo de ensaio (Dias, 2008).
5. MONTAGEM DO ENSAIO E PRIMEIROS RESULTADOS
5.1. Montagem do dispositivo de ensaio

A metodologia de ensaio foi desenvolvida visando obter resultados confidveis e reprodutiveis, de maneira que
possam ser comparados para permitir caracterizar o comportamento do painel reforcado quando carregado no regime de
pos flambagem.

O sistema de aplicagdo de carga utilizado no ensaio é um atuador hidraulico manual de 10 Tons. De carga maxima.

Diferentes sensores foram utilizados para conseguir capturar o comportamento do painel durante o ensaio. Para
tanto, célula de carga, LVDT (Linear Voltaje Differential Transformer) e strain gages foram utilizados, entre outros,
como mostrado na Fig. 9.

Figura 9. Vista geral do dispositivo de ensaio montado (Arbelo, 2008).

Todos os sinais dos sensores utilizados sdo devidamente condicionados mediante um Unico sistema e adquiridos em
tempo real utilizando um computador com uma placa de aquisicéo.

A interface entre 0 equipamento de aquisicdo e o usuario foi especialmente desenvolvida para este ensaio utilizando
o programa Labview® 8.2. O programa realizado permite customizar as caracteristicas de cada canal
independentemente. Por exemplo, no canal correspondente a aquisicdo de extensdmetro, é possivel configurar o nome
do canal, valores minimos e maximos de deformagdes esperadas, valores caracteristicos dos extensémetros como
resisténcia elétrica, gage factor, cociente de Poisson, tipo de conexdo do extensdmetro, voltagem de alimentagao, entre
outros.
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Os dados adquiridos sdo apresentados na tela em tempo real e armazenados simultaneamente num arquivo de dados
para posterior analise.

5.2. Primeiros resultados do ensaio

Primeiros ensaios de p6s flambagem foram executados com um painel reforcado de similares caracteristicas ao
utilizado para o projeto do dispositivo de ensaio, porém com uma espessura da alma menor, de maneira que a carga de
flambagem linearizada ocorra num valor menor que o calculado inicialmente para o painel reforcado original.

O ensaio até a pos flambagem do corpo de prova foi repetido 10 vezes para avaliar a repetibilidade dos dados
obtidos. Dados que a correla¢do foi muito boa em todos os ensaios executados e devido a quantidade elevada de dados
adquiridos. Nos resultados a seguir apenas alguns desses dados serdo apresentados, adotando-0s como representativos
de todos os medidos, permitindo assim uma melhor visualizagdo gréfica.

Na Fig. 10 temos representado a curva de carga x deslocamento na extremidade do corpo de prova obtida no ensaio.
Notar a boa repetibilidade dos resultados obtidos o que permite supor que o corpo de prova nao sofreu alteracdo na
rigidez (presenca de dano irreversivel em qualquer dos modos possiveis) e que o sistema de carga resiste
adequadamente ao esforco durante o ensaio.

Torna-se evidente o comportamento geometricamente néo linear do corpo de prova, a partir de aproximadamente
400 - 500 daN de carga aplicada, indicando a flambagem dos painéis entre esses valores de carga.
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Figura 10. Curva de carga x deslocamento do ensaio (Arbelo, 2008).
6. ANALISE E DISCUSSAO

Das configuragdes de mecanismos de ensaios apresentadas, os dispositivos em forma de “L” mostraram-se 0s mais
adequados para o0 ensaio de painéis reforcados com almas de pequena espessura carregados em cisalhamento. Dentre
suas principais vantagens, constam:

- Simples construcdo, tem poucas pecas moéveis, 0 que proporciona baixo desgaste do dispositivo.

- A rigidez do dispositivo ndo tem influéncia nos resultados do ensaio com o corpo de prova utilizado. O dispositivo
foi projetado levando em conta apenas as tensdes admissiveis.

- Facilidade de adequacao as instalaces ja disponiveis no laboratério.

Nota-se na Fig. 9 a presenca de dois mecanismos articulados que tém a importante fungdo de estabilizar o
mecanismo e garantir que os deslocamentos estejam restritos ao plano do painel.

7. CONCLUSOES

Por meio de uma analise utilizando o método dos elementos finitos, pode-se avaliar o comportamento do painel
reforcado com alma de pequena espessura feito em materiais compdsitos de carbono — ep6xi para cargas de flexdo e
cisalhamento no regime da pds flambagem.

Da andlise, pdde-se idealizar e dimensionar um dispositivo de ensaio capaz de reproduzir no painel reforcado
carregamentos analogos aos quais é tipicamente submetido em uma aeronave.
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A garantia das condi¢des de contorno durante o ensaio com as idealizadas em sua concepgdo mostrou-se uma tarefa
absolutamente néo trivial, demandando parte significativa dos esforcos dedicados ao projeto do mecanismo.

Do ponto de vista experimental, uma metodologia de ensaio foi proposta, obtendo resultados confiaveis e
reprodutiveis, conseguindo capturar o comportamento no regime de p6s flambagem do corpo de prova.

Verificaram-se os resultados obtidos em estudos similares de p6s flambagem, onde estruturas similares ao caso
estudado possuem uma consideravel capacidade de carga em pos flambagem. No caso apresentado neste trabalho,
resultados preliminares mostraram que a carga de flambagem do corpo de prova é aproximadamente 1/3 da carga
maxima aplicada no ensaio.
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