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Capitulo 1 Introduccion y alcance

Objetivo

Con la intencidn de desarrollar una herramienta para el disefio de paneles sandwich

mediante un modelo numérico se plantean los siguientes objetivos:

e Caracterizacién del material
e Generar daio subcritico en impacto sobre el material analizado
e Medir resistencia residual luego del impacto
e Desarrollar un modelo numérico
o Modelo del Nucleo
o Modelo de las Pieles
o Incorporar ambos en un sistema de panel sdndwich
= Simular Impacto
= Determinar la resistencia residual sobre el modelo
o Validar el modelo

e Aplicar el modelo a un caso de uso

Introduccion

El objetivo de un disefio estructural es producir una estructura que desempefie una
funcién eficiente, de manera segura y econémica. Para conseguir esta meta se deben
predecir las cargas y condiciones a las que se somete dicha pieza en servicio. A partir de
estos datos de carga, es posible calcular los esfuerzos correspondientes y compararlos
con los esfuerzos criticos de falla del material, los cuales determinan del modo de falla

predominante en ese caso en particular.

Buscando mejorar la eficiencia del calculo de los esfuerzos sobre disefios que presentan
geometrias complejas se utilizan herramientas asistidas por computadora, logrando asi

optimizar las geometrias y seleccionar los mejores materiales.

Los disefios asistidos por computacién comienzan a ser un estandar para los ingenieros

al estar respaldados ampliamente por modelos matematicos, teniendo en cuenta el
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ahorro en tiempo y recursos que brindan. Asi, el analisis por elementos finitos resulta
una herramienta atil en optimizaciones de disefio, seleccion de materiales vy

procesamientos.

Una de las variables mas importantes para tener en cuenta en el proceso de disefio de
un componente, son las propiedades de los materiales que lo componen. Estas, afectan

directamente al comportamiento de la pieza en servicio.

En busca de materiales que brinden una disminucidn del peso, sin una pérdida en las
propiedades mecanicas, la industria del transporte ha sido pionera en el reemplazo de
componentes estructurales fabricados con materiales tradicionales (acero, aluminio,
titanio, etc.) por materiales compuestos y estructuras sandwich (llamadas asi al estar

compuestas por dos “pieles” en las caras con un “ntcleo” en el centro).

Los paneles sandwich presentan grandes ventajas como materiales estructurales debido
a sus excelentes propiedades mecanicas de rigidez y resistencia a la flexién, alta
capacidad de absorcion de energia y bajo peso. Generalmente, se utilizan en elementos
estructurales tipo viga, como por ejemplo el dlabe de molinos edlicos, el paragolpes de

un auto, etc.

Paneles sandwich

Un panel sandwich esta constituido por dos pieles de pequefio espesor en sus caras, con
un nucleo de mayor espesor entre ellas, como se observa en la llustracion 1-1. Las pieles
se caracterizan por poseer elevadas propiedades mecdnicas, especificamente
resistencia y rigidez, mientras que el nucleo, por lo general, de baja densidad, presenta
resistencia a los esfuerzos de corte y compresién. Es muy comun que esté constituido

por espumas poliméricas o estructuras de aluminio en formato de panal de abeja.
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Picl Superior

NUCLEO

Adhesivo

Adhesivo |—/

llustracion 1-1 Panel sandwich con ntcleo panal de abeja.

Piel Inferior

En la naturaleza se encuentran numerosas estructuras que replican el concepto de panel
sandwich. Como los huesos que componen el esqueleto humano, que tienen ciertas
similitudes con las estructuras sandwich que presentan nucleos de tipo espumado con
pieles rigidas (Herrmann, Zahlen, & Zuardy, 2005). De esta manera, el esqueleto humano
es una estructura ligera que proporciona gran resistencia y rigidez contra las cargas

complejas a las que estad sometido.

A diferencia del disefio estructural con los materiales convencionales, cuyas
propiedades se consideran isotrdpicas, los paneles sandwich presentan una mayor
complejidad,. Su comportamiento ante las solicitaciones depende de varios factores,
tanto en el disefio del propio panel como en la configuracion geométrica y la

combinacidon de materiales constitutivos de la estructura.

Las vigas sandwich presentan un comportamiento a la flexién similar a las vigas doble T
(llustracion 1-2), cuyo propdsito es aumentar el momento de inercia como una estrategia
para mejorar la resistencia a la flexién de la viga sin aumentar considerablemente el
peso de la estructura. Pero, en un panel sandwich, el nucleo tiene el mismo ancho total
que las pieles, por lo tanto, se utilizan materiales de baja densidad a fin de no

proporcionar un aumento en el peso.

pag. 3



llustracion 1-2 Comparacion entre viga sandwich y viga doble T.

Teniendo en cuenta este comportamiento, al aumentar la distancia entre las pieles,
mediante el aumento del espesor del nucleo, se produce un aumento del momento de
inercia de la viga sdndwich. Como podemos ver en la Tabla 1, con un ligero aumento de
peso se consiguen propiedades de rigidez y resistencia a la flexién sensiblemente

mayores a las que se pueden obtener en un material donde solo se presenten las pieles.

Tabla 1 Cambio de las propiedades con el espesor.

=

Material s6lido  Nucleo espesor e Nicleo espesor 3e

Rigidez 1.0 7.0 37.0
Resistencia a
1.0 3.5 92
flexion
Peso 1.0 1.03 1.06

Los materiales que componen tanto las pieles como el nicleo nos permiten otorgar
diferentes propiedades al compuesto, por lo que resulta fundamental conocer durante

la fase de disefio las solicitaciones a las que se vera sometida.
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Pieles
Las pieles de la estructura pueden ser de cualquier material que se pueda utilizar en
forma de lamina de pequefo espesor y generalmente se utiliza el mismo material para

ambas pieles. Estas se pueden dividir en dos grupos,
e Metalicos: Acero, acero inoxidable, aluminio, etc.
e No metdlicos: contrachapado, materiales compuestos, etc.

Generalmente, en este componente de la estructura se busca tener mejores

propiedades que en el nucleo, siendo las mas significativas:

Altas resistencias a traccidon y compresion.

Rigidez elevada, especialmente a flexion.

Alta resistencia al impacto.

Buen acabado superficial.

Pieles de material compuesto

Un material compuesto se puede entender como aquel formado por dos o mas
componentes, de forma tal que las propiedades especificas del material resultante sean
superiores a las que poseen sus componentes por separado. Por ejemplo, se pueden
encontrar mejores resistencias mecanicas, rigidez, menores pesos, mejor aislamiento
térmico y acustico, mayor resistencia a la fatiga como también al desgaste.
Generalmente, se utilizan compuestos de dos componentes, donde uno actia como
matriz y otro como refuerzo. Asi, las propiedades mecanicas son principalmente
otorgadas por el refuerzo mientras que la matriz se encarga de transmitir la carga,
mantener las fibras juntas y proveer a las fibras de proteccién contra ataques quimicos,

desgaste y efectos ambientales como puede ser la humedad.

Estos materiales se pueden calificar de la siguiente manera, llustracién 1-3 (Paris, Canas,

Marin, & Barroso, 2008):
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ﬁ Materiales Compuestos }—I

Reforzados con Fibras Reforzados con Particulas
|
¥ ¥ — Orientacion Aleatoria
Una sola Capa Multicapa
(o varias igualmente —_ Ori P
: I L—— Qrientacion Preferente
orientadas y con las | Laminados Hibridos |
mismas propiedades)
¥ ! w
Fibra Continua Fibra Discontinua

Orientacion Preferente

Orientacion Aleatoria ——

Refuerzo Unidireccional

_ Refuerzo Bidireccional
(fibra entrecruzada)

llustracion 1-3 Mapa de materiales compuestos.

Los compuestos reforzados con fibras se caracterizan por tener propiedades muy

dependientes de la geometria de las fibras, como el didmetro y la longitud.

Las propiedades mecdanicas de los materiales compuestos presentan diferentes valores
segln su orientacién. Por eso, existe una gran influencia de la direccion en la que se

posicionen las fibras y sus combinaciones.

Dentro de los refuerzos mas utilizados se pueden encontrar las fibras de vidrio, de
carbono y las organicas, como el kevlar. Y como matriz, generalmente se utiliza una

resina epoxi o poliéster en funcién al requerimiento del material compuesto.

En la busqueda de paneles de alto desempeno, se utilizan materiales compuestos por
una matriz epoxi reforzada con fibras de carbono. Asi se aprovecha la elevada rigidez y
resistencia que presenta la fibra de carbono, y para obtener su maximo rendimiento se

elige la resina epoxi por su gran estabilidad térmica y resistencia.
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Nucleo

El nudcleo de una estructura sandwich se puede conformar con casi cualquier material o
estructura, variando su altura, densidad o rigidez, para conseguir diferentes
propiedades. En general se utilizan materiales ligeros. Estos se pueden clasificar segun
la forma en la que las pieles se apoyan sobre ellos, como se observa sobre la llustracién

1-4.

1 Nucleos sandwich

Soporte Soporte de las pieles no homogéneo
homogéneo | Apoyo Aovyo Apoyo Apoyo
puntual regional unidireccional | bidireccional
espumas P .
nucleos nicleos nucleos nicleos nido

textiles senoidales corrugados de abeja
j

§> y - ——n s 3
J o | | P 4_&//

= v
= v

llustracion 1-4 Clasificacion de nucleos para paneles sandwich.

Los arreglos tipo panal de abeja o honeycomb consisten en laminas muy delgadas unidas
a otras de manera que se forma un conjunto de células interconectadas con forma
prismatica, son muy livianos y otorgan muy buenas propiedades. Generalmente las
celdas presentan forma de hexagono (llustracion 1-5), pero también se utilizan arreglos

rectangulares o trébol, y suelen ser de aluminio, Nylon o Nomex.

llustracion 1-5 Nucleo honeycomb regular.
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Sus propiedades mecanicas estan determinadas en gran medida por las propiedades de
los materiales a partir de los cuales se fabricé el nucleo. Pero, algunas propiedades
importantes de estos arreglos se ven influenciadas por los parametros geométricos

(llustracion 1-6) del honeycomb:
e Geometria de la celda.
e Tamafio de la celda.
e Espesor de la pared de la celda.

e Altura del nucleo.

Espesor
de pared
de celda

Altura de
nicleo

Tamano de celda

espesor de |a pared
de celda A\

.+ tamano de celda

?

espesor del nicleo

llustracion 1-6 Geometria del panel honeycomb de celdas hexagonales.
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Se puede observar que en los puntos donde se adhieren ambas laminas existen regiones
de doble espesor de celda, esto se debe a los procesos de fabricaciéon que existen para

estos arreglos.

Comportamiento mecanico del panel Sdndwich

En este tipo de estructura las cargas en flexién son principalmente soportadas por las
pieles, debido a que tienen mayor médulo de elasticidad que el nucleo, y ademds estan
situadas a una mayor distancia del eje neutro de la estructura. El nucleo es el encargado
de generar la separacidn entre las pieles, aumentando el momento de inercia. Con el
objetivo de aumentar su resistencia a la flexion con respecto a una estructura con un

mismo espesor de pieles, pero en forma de placa delgada. (Gibson, L., & Ashby, 1997).
A partir de esto se definen las siguientes simplificaciones:
e Las pieles resisten todas las cargas en el plano y los momentos flectores.

e El nucleo separa las pieles aumentando la inercia y otorga resistencia al corte.

Ademas de evitar que las pieles pandeen por separado.
e Las cargas fuera de plano se suponen soportadas por el nucleo.

Debido a que las pieles no otorgan resistencia en compresion ni aportan a la rigidez
plana de la estructura, resulta importante considerar el comportamiento del nucleo

honeycomb en compresion.

Se pueden encontrar tres etapas caracteristicas de deformacién mientras el panel es
sometido a cargas compresivas normales al plano de la estructura (llustracién 1-8).
Primero, se identifica una etapa lineal eladstica, con una variacién de la carga
proporcional al médulo de Young del material, que finaliza al llegar a una carga critica
gue se puede identificar como tension de colapso. En segundo lugar, las celdas del panel

empiezan a pandear periddicamente como se puede ver en la llustracién 1-7.
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llustracion 1-7 Pandeo de celda.

Esta segunda etapa se caracteriza por una propagacién del pandeo, manteniendo la
tension constante, hasta el Ultimo paso donde las paredes empiezan a tener contacto

entre ellas, generando una densificacién y un aumento de la tension.

Elastico-lineal
1

Fuerza (N) |

Densificacion

| .)__;';_I;:_;t..( 714

Desplazamiento (mm) ¢

llustracion 1-8 Comportamiento en compresion.

Con el objetivo de poder estimar la resistencia a la compresién del panel mediante un
modelo analistico, se buscd calcular la tensién a la cual se observa la segunda etapa

descripta. En esta, el fendmeno que se genera se denomina en la bibliografia como
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colapso plastico donde se forman las caracteristicas “arrugas” producto del pandeo de

la celda.

Colapso Plastico
Cuando la tension neta aplicada en la direccién normal a la celda supera la tensidn de
fluencia del material, las paredes de la celda empiezan a plastificar definiendo un valor

de resistencia para el honeycomb.

Este caso fue estudiado por Tomasz Wierzbicki (Wierzbicki, 1983). En su trabajo, se

deduce una ecuacidn para obtener la tensidn a la cual se da el colapso plastico.

Las celdas se van doblando progresivamente con una longitud de onda A, que
generalmente es igual al largo de la pared de las celdas. En la llustracion 1-9 se puede
ver como se produce el pandeo plastico que, en una pared aislada, se requiere un
trabajo de 7 Mp por unidad de profundidad para producir. Siendo Mp el momento
pldstico, una magnitud que caracteriza la resistencia de la pared de la celda sometida a

la flexion.

_J! 1 r ] l ! Bisagra

plastica

(a)

isagra p
plastica , l

€ [~

llustracion 1-9 (a)Pandeo pldstico producido por compresion de las celdas. (b)Trabajo producido por la carga P para
desplazar la pared de la celda.

—_—
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Si la celda unidad tiene una dimension de (21 + h), el trabajo total por celda es de tMp(2I

+ h). En un desplazamiento de (A/2 — 2t), que se puede aproximar a A/2 por el bajo valor
de t, nos queda:
PA
5 = M, (21 + h)
Ecuacion 1. Carga de colapso pléstico.
Reemplazando,
P = 203l(h + I*sinB)cos6
A=,
Mp= oyst?/4
obtenemos la siguiente ecuacién por unidad de longitud:
(7+2) (5)2

(U;z) N
(% + sin 9) cos @ !

T
T4

Oys

Ecuacion 2. Tension de colapso pldstico.

Mediante la incorporacién de bisagras plasticas adicionales en los extremos, se define

la siguiente ecuacién que permite calcular la carga de colapso plastico en estructuras

regulares que presentan un doble espesor en las caras de contacto.

5
O_* t =
( pl) ~ 6,6 (_)3
Oys l

Ecuacion 3. Tension de colapso pldstico para arreglos regulares.
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Resistencia al impacto

Las estructuras sandwich son susceptibles al dafo producido por cargas impulsivas,
como puede ser la caida de una herramienta o el impacto de un pajaro durante el vuelo

de una aeronave.

Los impactos a baja velocidad sobre estos materiales pueden causar un dafio
significativo que produce pérdida de resistencia estructural, que en el caso de los que
poseen pieles de fibra de carbono puede ser un dafio subcritico no perceptible en una

inspeccidn visual.

Para una misma configuracion, el tipo de falla y la absorcion de energia estan
influenciados por pardmetros geométricos, y por el espesor de la pared de celda, que
resulta de vital importancia. Los paneles que poseen paredes mds gruesas tienen mayor
estabilidad, pero también mds sensibilidad a la fractura (Abarte, 1998). Generalmente,
con impactos de mayor energia se suelen producir aplastamientos en el nucleo,
mientras que en los de menor energia solo se extiende cierta deformacién sobre las
paredes de las celdas cercanas al punto de impacto, lo que hace dificil la identificacién

del dafo.

Modos de falla

La estructura de un panel sandwich puede fallar tanto en las pieles como en el nucleo

(Daniel & Gdoutos, 2009).

Pieles
e Rotura por tensidn plana: Se observa tanto en la cara a compresiéon como en la
gue se encuentra en traccién. Se genera la falla cuando en una de las pieles la
carga supera el valor admisible en el plano. Este tipo de falla se puede observar

en la llustracion 1-10.
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Falla por traccion en la piel

llustracion 1-10 Rotura en tension plana.

e Delaminacién: Esto ocurre cuando la resina o el adhesivo no pueden soportar la
tensién de corte aplicada sobre el panel sandwich, lo que provoca una

separacion entre las capas del compuesto, o de la piel con el nucleo (llustracion

1-11).

llustracion 1-11 Falla por delaminacion.

Nucleo

e Falla por corte transversal: Ocurre cuando se aplican solicitaciones con direccidon

opuesta sobre los extremos generando un estado tensional de corte (llustracion

1-12).

llustracion 1-12 Fallo del nucleo por corte.
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e Aplastamiento del nucleo: Este se genera a partir de momentos opuestos en los
extremos de la viga que producen una compresiéon en la regién central

(Hustracion 1-13).

lustracion 1-13 Aplastamiento del nucleo en flexion.

Fallos globales

Se denomina fallo global a la falla del panel como un conjunto.

e Fallo por compresion de las pieles: Esto ocurre cuando las pieles y el nicleo no
son capaces de soportar los esfuerzos a los que se ven sometidos (llustracidn

1-14).

llustracion 1-14 Fallo en compresion de la piel.

e Pandeo global: Cuando el nucleo y su médulo corte no son los adecuados para

soportar las cargas compresivas (llustracién 1-15).
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llustracion 1-15. Pandeo global de la viga.

e Corte (Shear crimping): Es muy similar al caso anterior, aunque la falla se
evidencia en el plano del panel. Tanto el espesor del nicleo como su médulo de
corte no pueden evitar el fallo prematuro sometidos a cargas compresivas en los

extremos de la estructura (llustracion 1-16).

llustracion 1-16 Efecto rampa.

e Pandeo de la piel (Skin wrinkling): EI médulo de compresion de la piel y la
resistencia del nucleo a la compresion no son lo suficientemente altas

(Hustracién 1-17).

llustracion 1-17 Pandeo de la piel.
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e Pandeo entre celdas (Intra cell buckling): los tamafios de las celdas del nucleo
deben ser los suficientemente pequefias como para evitar el pandeo interior de

la piel y las celdas (llustracion 1-18).

llustracion 1-18 Pandeo entre celdas.

e Indentacidn del nucleo (Local compression): La resistencia a la compresion local
del ndcleo debe ser adecuada para aguantar cargas localizadas sobre la

superficie del panel (llustracion 1-19).

llustracion 1-19 Aplastamiento del nucleo.
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Los diferentes modos de falla y de dafio se resumen a continuacién en la llustracion 1-20.

Pieles Nucleo Panal de Abeja

Panel Compuesto Sandwich Iniciacidn del dano

e L Tt

i | = Dafio de pieles » Pandeo del nicleo .
! i, . Modos de Dafio :
{ | Corte / Traccion * Despegue entre las pieles :
y el nicleo :

Interaccion del dafio

Evolucidn del dario

Progresién del dafio

Propagacian del dafio
— — ] |
| . i | * MNcleo en corte i
i | * Rotura de la piel | . . Modos de Falla :
: i |+ Aplastamiento del nicleo ;
e SO

llustracion 1-20 Mapa de modos de falla (Zhu & Chai, 2013).
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Modelo Numérico

El método de elementos finitos es un método numérico de resolucion de ecuaciones
diferenciales que define el comportamiento fisico de un problema. De esta forma, se
puede obtener una solucién numérica sobre un medio continuo dividiéndolo en un
numero determinado de subdominios denominados elementos finitos. En su conjunto,
estos elementos finitos, forman una particién del medio continuo a la cual se la llama
discretizacion y dentro de cada uno de estos elementos se definen una serie de puntos

representativos conocidos como nodos.

La solucién alcanzada por este modelo es solamente una aproximacion a la solucién
exacta, coincidiendo con esta en un numero finito de puntos, los nodos. En los otros
puntos, la aproximacién se obtiene interpolando a partir de los resultados obtenidos
entre los distintos nodos. Por lo tanto, es muy importante obtener una buena
discretizacion y ubicacion de los nodos. Se han desarrollado numerosos métodos que
permiten convertir el sistema en un modelo discreto con un numero finito de grados de

libertad.
1. Finite Element Method (FEM)
Boundary Element Method (BEM)
Finite Difference Method (FDM)

2
3
4. Finite Volume Method (FVM)
5. Spectral Method

6

Mesh-Free Method

Tanto el método de elementos finitos como el método de elementos de contorno son
los mas utilizados para problemas lineales. Por otro lado, para problemas altamente no

lineales el método de elementos finitos es dptimo. (Felippa 2004).

Procedimiento
En la llustracién 1-21 se pueden ver los pasos a tomar en la resolucion de estos

problemas.
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idealizacion discretizacion solucion

sistema ™| modelo W solucion

#

fisico matematico| discreto discreta

_‘_

realizacion & continuacién e solucis
identificacion error de solucidn

error de discretizacion y solucion

error de modelado, discretizacidn y solucion

llustracion 1-21 Proceso fisico de una simulacion.

Para llevar a cabo una simulacién mediante el método de elementos finitos para la

resolucién de un sistema hay que realizar las siguientes tareas.

e Pre-proceso: En este punto se define la geometria a analizar, generando a partir
de esta la malla, definiendo las condiciones de contorno, asignando las
propiedades de los materiales y analizando otras caracteristicas propias del
modelo. Hay casos en los que se debe emplear operaciones de refinado de la
malla para garantizar que la solucidn que se obtenga sea mas certera o conseguir
una mejor convergencia del calculo.

e Calculo del modelo: Tras haber realizado el pre-proceso, de este se puede
obtener, en un problema simple que no dependa del tiempo, un conjunto de N
ecuaciones con N incégnitas, que se puede resolver con cualquier algoritmo para
solucion de sistemas de ecuaciones lineales.

e Post proceso: En este paso se calculan las magnitudes derivadas de los valores
obtenidos paralos nodos, en algunos casos, se aplican operaciones de suavizado,

interpolacidn o incluso determinar errores por aproximacion.
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En la llustracion 1-22 se puede ver como se realiza el proceso de discretizacién de un

problema fisico.

Ridasn dy
Dozt

Hetamataitinhe N Rt

llustracion 1-22 Método de los elementos finitos.
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Capitulo 2 Experimental

Introduccion

En este capitulo se detallan los procedimientos experimentales realizados durante los
ensayos mecanicos. Los mismos se llevaron a cabo con el objetivo de analizar el
comportamiento de los componentes que constituyen el panel sandwich y obtener
parametros necesarios para la implementacidn de la simulacién numérica y validar el

modelo.
Los ensayos de caracterizacion del material fueron los siguientes.

o Pieles:
o Traccién unidireccional
o Flexién transversal
e Ndcleo:
o Compresion estabilizada
e Panel Sandwich:
o Impacto subcritico

o Resistencia residual.

Material

La estructura del panel sdndwich utilizado en este trabajo consta de dos pieles de
material compuesto laminado de fibra de carbono con matriz epoxi, y un nucleo de
aluminio en forma de honeycomb con celdas hexagonales regulares. Esta es una
combinacidn muy comun en la industria aeroespacial y se puede ver en la llustracion 2-1

junto con los ejes que determinan las direcciones de analisis.
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¥

llustracion 2-1. Panel ensayado.

Caracterizacién de pieles
Las pieles se conforman con un material compuesto de resina epoxi reforzada con fibra
de carbono. Para determinar su composicidn se llevé a cabo una serie de ensayos para

la obtencidn de sus propiedades y caracteristicas.

Analisis de secuencia de laminacion
Con el objetivo de determinar la cantidad de |laminas que componen las pieles de panel
sandwich, y conocer los dngulos de orientacion de las fibras, se separd el compuesto en

[dminas. En ese punto se determiné la orientacién de las fibras.

Traccién de pieles

Se utilizé la técnica descripta en la norma ASTM D3039M (American Society for Testing
and Materials, 2002) para determinar el médulo en la direccidn solicitada y la resistencia
a la traccidén en la direccidn solicitada de las pieles de material compuesto. Las probetas

se mecanizaron del panel con las siguientes dimensiones (llustracion 2-2):
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llustracion 2-2 Medidas de las probetas utilizadas.

Como las pieles tienen diferente comportamiento de acuerdo a su orientacion, se
realizaron ensayos en ambas direcciones. En este caso se realizd sobre la direccién
principal (1), las probetas se ensayaron con un dinamdmetro INSTRON 3369 a una
velocidad de desplazamiento de 2 mm/min. Se utilizé un extensometro para medir la
deformacion durante el ensayo y se le adicionaron tabs a los extremos de las probetas

para evitar la falla sobre las mordazas.

Los valores de la resistencia a la traccién se calcularon a partir de la siguiente formula:

Ecuacion 4. Definicion de tension.

Donde F es la carga soportada por la probeta previo a la rotura y A es el area transversal
de la probeta. El médulo elastico, por su parte, se obtuvo de la pendiente inicial de la

curva tension (o) vs. deformacién (€) basado en la siguiente ecuacién:

o
Eyy = —

Ecuacion 5. Ley de Hook.
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Flexion en tres puntos de las pieles

Con el fin de obtener el mddulo elastico en la direccion transversal del compuesto (2),
se realizd un ensayo de flexién en tres puntos. Las probetas tomaron las siguientes
dimensiones (25 x 10 x 1 mm) que se muestran en la llustracidon 2-3, mientras que se

utilizé un span en el apoyo de 20mm.

1 s 25 1111 e ! I I

llustracion 2-3 Probetas para flexion en tres puntos.

Para obtener el valor del mdédulo elastico en la direccién 2, se tiene en cuenta la

siguiente relacion:

3 B °
F 8 4bd
pend. =— .
) Seccion
Y 6 transversal
Comportamiento lineal-elastico rectangular

Ecuacion 6. Relacion fuerza y desplazamiento.

Donde, F es la fuerza aplicada y é el desplazamiento y L el span. Ademas, tiene una

seccion rectangular definida en la llustracion 2-4:

%[Id

llustracion 2-4 Seccion de la probeta.
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Densidad del compuesto
La densidad del compuesto se obtuvo mediante el ensayo de picnometria (llustracion
2-5) a siguiendo la norma ASTM D792 (American Society for Testing and Materials,

2008), la densidad a temperatura ambiente se calcula con la siguiente ecuacién:

D?3 = sp gr 23°C * 997,3

Ecuacion 7. Densidad.

Donde 997,3 es la densidad del agua a temperatura ambiente y el peso especifico

corresponde a:

a

230 = ——
sp gr 23°C (a+w-—D>b)

Ecuacion 8. Peso especifico.

Se define,
a = masa de la probeta en aire.
b = masa de la probeta sumergida.

w = masa de la canasta sumergida con el alambre semi sumergido.

—

llustracion 2-5. Masa de la probeta en aire (izquierda). Masa de la probeta sumergida (derecha).
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Resultados
Al observar la secuencia de laminacién del material de las pieles se determindé que esta

compuesto por diez [ldminas con la siguiente orientacién de angulos. (llustracion 2-6)

Tabla 2 Secuencia de laminado.

Lamina Angulo
Ply-1 0
Ply-2 30¢
Ply-3 602
Ply-4 90¢
Ply-5 -30¢
Ply-6 302
Ply-7 902
Ply-8 -609
Ply-9 -30¢

Ply-10 0

llustracion 2-6 Secuencia de laminado.

Del ensayo de traccién se obtuvo el valor del médulo elastico del material compuesto
en la direccion longitudinal de las vigas de panel sandwich. Se pueden apreciar registros

caracteristicos obtenidos, en la ilustracién 2-7.
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llustracion 2-7 Ensayo de traccion de pieles

Se obtuvo el siguiente valor de modulo elastico en la direccidon ensayada.

E;; = 65,53 F 8,06 GPa

A partir del ensayo de flexion, se obtuvieron graficos como el siguiente (llustracién 2-8):
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llustracion 2-8 Grafico fuerza vs. desplazamiento del ensayo de flexion.

E,, = 39,33 + 3,39 GPa

Por ultimo, la densidad calculada del compuesto fue la siguiente:

p = 14346 +0,0184 ——
cm
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Caracterizacion del nucleo

El nicleo se compone de una estructura de aluminio 5056 en forma de panel de abeja.

Sus dimensiones se muestran en la llustracion 2-9.

llustracion 2-9 Celda hexagonal regular.

Tabla 3 Geometria de celda.

Parametro Valor

[ 2,6 mm
t 0,15 mm
h 30 mm

Ensayo de compresion estabilizada sobre el nucleo

Durante un evento de impacto subcritico, se espera que el nicleo del panel sandwich
esté sometido mayoritariamente a cargas compresivas. Esto produce una deformacién
en la direccion perpendicular al nucleo de las celdas hexagonales que lo componen. Se
llevaron a cabo una serie de ensayos de compresién uniaxial estabilizada para poder
caracterizar el comportamiento del panel honeycomb ante este tipo de cargas.
Mediante los mismos se pudo cuantificar la capacidad de absorcidn de energia de este

material.

Durante los ensayos, se emplearon dos velocidades diferentes, para analizar el cambio

de comportamiento del nucleo, dependiente de la velocidad de aplicacidn de carga.
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Procedimiento del ensayo

Los ensayos sobre el nucleo del panel sandwich se llevaron a cabo bajo la norma ASTM
C365 (American Society for Testing and Materials, 2016). La maquina de ensayo utilizada
fue una INSTRON 3369 (llustracidon 2-10), cuya celda de carga tiene una capacidad de 50
kN.

llustracion 2-10 Maquina de ensayos INSTRON 3369.

Para la compresién se dispuso de una configuracion de dos platos de superficie plana
paralelos acoplados al equipo, la probeta que se ensayé se colocd centrada entre ellos.
Esto se observa en la llustracién 2-11. Para prevenir que el aplastamiento del nuicleo se
produzca sobre un extremo de la probeta se ensaya con las pieles acopladas. A esta

configuracion se la llama como compresion estabilizada del nucleo.
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llustracion 2-11 Configuracion del ensayo.

Los ensayos se efectuaron a velocidad constante de desplazamiento de traversa de 1
mm/min y 100 mm/min para analizar el comportamiento al incrementar la velocidad de

aplicacién de carga.

Las probetas utilizadas para los ensayos estaban conformadas por un nucleo de
honeycomb de aluminio, formado por hexagonos regulares con un espesor de l[dmina de
40 pm (llustraciéon 2-12). Las dimensiones nominales fueron de 26 mm x 26 mm x 32

mm.

llustracion 2-12 Probetas utilizadas.
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Resultados

A partir de estos ensayos se obtuvieron las curvas correspondientes a fuerza vs.
desplazamiento. Se observé el comportamiento esperado para este ensayo de
compresidon sobre celdas hexagonales detallado anteriormente (lineal, plateau,

densificacion).

Teniendo en cuenta que el area debajo de la curva nos brinda una medida de la
tenacidad del nucleo, se puede apreciar que este tipo de estructuras tienen una alta
capacidad de absorcidon de energia. En la llustraciéon 2-13 se observan las curvas de
fuerza-desplazamiento que se obtuvieron en ensayos de compresidn cuasi - estdtica a

la misma velocidad de deformacion.

1000 -
—— Probeta 1
—— Probeta 3
750
= 500+
o
N
(0]
>
L 250 -
0 -

0 10 20
Desplazamiento en compresion (mm)

llustracion 2-13 Curvas fuerza - desplazamiento a velocidad de deformacion de 1 mm/min.

Se puede observar una baja dispersidn en los valores de carga critica a la cual se produce
el pandeo plastico y en la tensidén de la zona estabilizada (p/ateau) como en el comienzo

de la densificacion.
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Se analizo el comportamiento al aumentar la velocidad de deformacion y se aprecio en
la llustracion 2-14 una dispersion baja de los resultados obtenidos tras haber aumentado

a 100 mm/min la velocidad de compresion.

1000 -
— Probeta 1
Probeta 2
750
= 500
©
N
(]
>
L 250
od J
T T T T T
0 5 10

Desplazamiento en compresion (mm)

llustracion 2-14 Curvas fuerza - desplazamiento Probeta 1 (1Imm/min); Probeta 2 (100mm/min)

Tabla 4. Comparativa

Valor 1 mm/min 100 mm/min
o critico 712 658

¢ plateau 330 325
medio
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Ensayo de impacto

El dafio asociado de estos materiales ante cargas de impacto de baja energia significa
un problema de gran importancia a analizar, este puede disminuir la resistencia del

panel sandwich de manera significativa.

Por esto, se realizé un estudio experimental de impacto a bajas velocidades sobre vigas
sandwich, eligiendo una configuracion de ensayo de flexion dinamica en tres puntos. El
equipo utilizado para esto es una torre de caida de peso, debido a su gran versatilidad

para impactar con un amplio rango de energias sin afectar la velocidad de impacto.

El ensayo consiste en la caida libre de un elemento percutor, que incide con una
velocidad determinada sobre la probeta afectada. La torre de caida se compuso por dos
partes, el impactador (percutor) y un sistema de guia con minima friccién. En la

llustracién 2-15 se puede ver el momento de la caida del percutor sobre la probeta.

llustracion 2-15. configuracion del impacto.

Debido a la limitacién en la cantidad y geometria del material a ensayar disponible, se
decidio utilizar probetas en forma de viga. Las dimensiones de las probetas utilizadas se

pueden observar en la llustracion 2-16.
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llustracion 2-16 Dimensiones de vigas ensayadas.

A fin poder analizar el dafio causado por el impacto visualmente, y teniendo en cuenta
que el objetivo fue trabajar en el rango de energias donde se genera dafio subcritico, se
disefid un impactador que genere una propagacion de la energia absorbida en la
direccién longitudinal de la viga. Se busco que la forma del dafio fuese constante a lo
largo del ancho de la probeta al no tener acceso a métodos que permitan ver el daiio en
el interior del panel, especialmente para analizar el colapso del nucleo. Con este
objetivo, se utilizd un percutor estilo Charpy, pero con un angulo menor en su cabezal,
en estos casos la energia se localiza a lo largo del espesor por su comportamiento en

flexiéon dominante (K. Srivastava, 2012).

Al tener probetas angostas el dafio se puede ver como en la llustracion 2-17: (Zhu &

Chai, 2013)

Dafio por corte en &| /"__\‘\
: /
nicleo \ !
\

Ratura da fibras

Pandeo del niclzo

\
x - \

| | | | ‘H 3

P

Pieles T S2 Niiclao Pieles ) /
N 1] N L L
A

llustracion 2-17 Dafo de la viga sandwich tras impacto.

\ Niicleo
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Por ultimo, se tomd en cuenta en el disefio, la capacidad para poder aumentar el peso
del percutor sin comprometer tanto la velocidad como el centro de masas del

impactador.

Para determinar la velocidad de impacto y mantenerla fija cambiado la energia, se

definié una altura de caida a partir de la expresion para un cuerpo en caida libre.

v = ,/2gh

Ecuacion 9. Caida libre.
Siendo h la altura desde la que se deja caer el impactador y g la gravedad. Luego, para
medir la energia con la que se impacta sobre la viga de panel sandwich se utilizé la

expresion de la energia cinética en el instante anterior al impacto.

E.in = 5 muv?

Ecuacion 10. Energia cinética.
Donde v es la velocidad del percutor definida para el impacto, y m es la masa del
percutor. El dispositivo disefiado permite variar la masa del impactador de modo de
poder ajustar la energia aplicada en cada caso. Sobre el impactador se incorporé una
canasta a la que se fueron agregando pesas calibradas que se ajustaron para evitar

vibraciones y disipacion de energia.
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Resultados

Para determinar los niveles de energia de impacto a estudiar, primero se llevé a cabo
una prueba con el objetivo de encontrar un limite superior de energia a partir de la cual
el dafio resultaba en delaminacidn del material compuesto en la piel, como también asi
un despegue del nucleo. Se determino un valor critico de 4,6), visible en la llustracién

2-18. A partir de este valor se eligieron cinco niveles de energia equiespaciados.

llustracion 2-18 Limite superior de energia.

Luego de impactar las probetas se distingue una variacion del dafio visible con las

diferentes energias a las que fueron sometidas.

Tabla 5 Niveles de energia utilizados en el impacto.

# Energia [J]
1,746
2,381
3,016
3,651
4,286

G N W N R

llustracion 2-19 Probeta 5 impactada a 1,74636 J.
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llustracion 2-23 Probeta 18 impactada a 4,28652 J.

Se puede apreciar claramente que el dafio se propaga desde la zona de impacto hacia
los extremos de la viga. En todos los casos se dafa la zona superior del nucleo, y con el
aumento de la energia de impacto se observa la progresiéon del dafio a zonas mas

profundas.
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Resistencia a la flexion de paneles sandwich

La resistencia a la flexién de un material se puede obtener mediante dos configuraciones
de ensayo: flexidn en tres puntos y flexién en cuatro puntos. El ensayo de flexion en tres
puntos se caracteriza por ubicar la probeta sobre dos soportes en los extremos mientras
se aplica una carga en el punto medio. Por otro lado, el ensayo de flexién en cuatro
puntos se diferencia al tener dos puntos de carga igualmente separados de los extremos.
La carga se distribuye de diferente manera en ambos casos, lo que se tiene en cuenta al
seleccionar el ensayo que se va a utilizar para un dado material. En un ensayo de flexién
en tres puntos la carga se concentra en un punto, mientras que en el caso de cuatro
puntos se distribuye entre dos puntos, aunque el momento mdaximo que se alcanza en

ambos es el mismo como se ve en la llustracidn 2-24.

Seccion transversal

 —
- b3y
- i

| | | K
- 1 . I I . w
EA I 73 4 B A
Z | |2 B | | 12
| Ly | o | | | o
| | | I I I I
| | | | | | |
| | | | ! ! |
| | | [ |
! e ' ! ; b |
| I — ] !//’1 P
[ 1 \ ] ! ! -'\ 1
momento flector _ rr, L1 momento flector méximo = FLs
maximo 4 - 2
B

]
L |

llustracion 2-24 Grafico de momento en flexion en tres(a) y cuatro(b) puntos.

Es de gran importancia resaltar que en el presente trabajo se considerd que al tener un
dano de la probeta en la regién central la configuracidn de cuatro puntos es la indicada
a fin de evitar cargas puntuales en la zona dafiada. De esta manera, la carga aplicada

sobre toda la zona dafiada es constante, como se ve claramente en la figura anterior.

Para determinar un valor de resistencia se siguié la norma ASTM D7250 (American
Society for Testing and Materials, 2011) donde se describe un método para calcular la
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rigidez a la flexion y la rigidez en corte transversal. En esta, se especifica como obtener
estos valores mediante el ensayo de una misma probeta en dos configuraciones de
flexion diferentes. Los ensayos se realizaron dentro del régimen eldstico por lo que las
probetas no se dafan entre una configuracion y otra. Se buscé la regidon de régimen

Elastico (C-D) en la curva de fuerza vs. desplazamiento (llustracién 2-25).

fuerza

‘' B desplazamiento

llustracion 2-25 Curva fuerza vs. desplazamiento para una probeta en flexion.

A partir de esos valores y de acuerdo con las configuraciones utilizadas se obtuvieron
valores de rigidez y médulo de corte para cada punto y se hizo un promedio. Se trata de
un método con elevada dispersién, por lo que se emplearon al menos 10 probetas por

cada nivel de energia.

Para este caso, las configuraciones utilizadas son ambas en cuatro puntos, pero con
cargas en un cuarto del span y en un tercio del span respectivamente (llustracion 2-26).
Se selecciond esta configuracidn al ser de las recomendadas por la norma y ambas ser
en cuatro puntos, de esta forma no se colocan los apoyos de carga sobre la regién

dafada como se menciond anteriormente.
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Un tercio

llustracion 2-26 Configuraciones en cuatro puntos utilizadas.

Para esta combinacién de configuraciones, las ecuaciones que se utilizan son las

siguientes:
3 92 * S2
99P; 57 |1 — 99 % ST
D= L
3xP;p xS %A,
6914, (1 4 %Py xS, % Al)

Ecuacion 11. Rigidez a la flexion.

99 x S2
P15 (92 * S;Z B 1)

297*P1*Sf*A2)_ ]
21 [(368*P2*53*A1 1

Ecuacion 12. Rigidez en corte transversal.

U —2%8)
CEDY

Ecuacion 13. Mddulo de corte del ntcleo.
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Donde,

A = deflexion de la viga [mm]

P= Fuerza aplicada [N]

d= Espesor de la viga sandwich [mm]
b= Ancho de la viga sandwich [mm]
t= Espesor de las pieles [mm]

S = span del soporte [mm]

D = Rigidez a la flexion [N/mm?]

U = Rigidez en corte transversal [N]

G= Modulo de corte del ntcleo [MPa]

Subindices 1 para el cuarto del spany 2 para el tercio de span.
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Resultados
En primer lugar, se obtuvieron los valores de rigidez previo al impacto para todas las
probetas, a partir de los graficos fuerza vs. desplazamiento resultantes de los ensayos

de flexion en cuatro puntos en un cuarto del span y un tercio del span (llustracién 2-28).

La configuracidon del ensayo se observa en la llustraciéon 2-27.

llustracion 2-27 Configuracion de ensayo flexion cuatro puntos.

400 4 400 1

200 200 4

Fuerza (N)
Fuerza (N)

T T T T T T T
-0,2 0,0 0,2 0,4 0,6 -0,2 0,0 0,2 0,4 0,6

Desplazamiento (mm Desplazamiento (mm
p

llustracion 2-28 Grafico fuerza vs. desplazamiento para la probeta #16. Cuarto del span (derecha) Tercio del span
(Izquierda).
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Del anadlisis de estos graficos, se definid el rango de fuerzas en el que ambos casos
presentan un comportamiento lineal. Luego, este rango se lo divide en 10 intervalos
equiespaciados para la realizacidn de los cdlculos al ser el minimo ndmero de intervalos

recomendados por la norma.

Asi, se obtuvieron los valores de rigidez para las vigas sin impactar.

N
D = 24,67 * 10° F 5,45 * 10° [——
mm

]

U =3,66e" 11 F1,96e~1! [N]

G = 4,36e™* F2,33¢" [MPa]

Luego del impacto, se realizd el mismo procedimiento nuevamente para todas las
probetas. Se calculé una pérdida de rigidez porcentual para cada caso relacionando la
energia con la que fueron impactadas (llustracion 2-29). Para cada uno de los niveles de

energia se obtuvo una disminucién progresiva en los valores de rigidez.

Tabla 6 Perdida de rigidez luego del impacto.

Nivel Energia [J] Perdida de rigidez
[%]
1 1,746 35,77
2 2,381 46,90
3 3,016 49,99
4 3,651 52,38
5 4,286 51,41
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Esto demuestra que un aumento en el dafio por la mayor energia de impacto provoca
una perdida en la rigidez de la viga importante en un principio. Luego, este tiende a un
valor maximo donde se estabiliza, siempre y cuando se mantenga en un rango de

impacto con dafo subcritico.
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llustracion 2-29 Perdida de rigidez.
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Capitulo 3 Simulacién numérica

El modelo de la viga sdndwich se compone de dos elementos con propiedades y
comportamientos muy diferentes. Por un lado, las pieles de laminado de matriz epoxi
reforzadas con fibra de carbono, y por otro, el nicleo de aluminio en forma de panal de

abeja. Las dimensiones reproducen el experimento real llevado a cabo.

Modelo de las pieles

Para simular las pieles del panel se utilizé una geometria tipo cascara (Shell) a la que se
le definieron las propiedades del compuesto a partir de la secuencia de laminas. Las

propiedades de las laminas, sus orientaciones y espesores, se pueden observar en la

Tabla 7.
Tabla 7 Secuencia de Idminas definidas en Abaqus.
. . Elem ?nt Rotation Integration
Fly Name Region Material Ri:_‘latwe C5YS Angle Points
Thickness
1 Ply-1 piel-shell  smpuesto epoxi/ 0.1 =Layup=> 0 3
2 v Ply-2 piel-shell  smpuesto epoxi/ 0.1 <Layup= 26 3
3 v Ply-3 piel-shell  mpuesto epoxi/ 0.1 <Layup> 62 3
4 Ply-4 piel-shell  mpuesto epoxi/ 0.1 <Layup> 90 3
5 ¢ Ply-5 piel-shell  smpuesto epoxi/ 0.1 <Layup= -26 3
6 v Ply-& piel-shell  smpuesto epoxi/ 0.1 <Layup> 26 3
T Ply-T7 piel-shell  ympuesto epoxi/ 0.1 <Layup= %0 3
8 v Ply-8 piel-shell  ympuesto epox/ 0.1 <Layup> -B2 3
9 Ply-9 piel-shell  smpuesto epoxi/ 0.1 =Layup=> -26 3
10 v Ply-10 piel-shell  smpuesto epoxi/ 0.1 <Layup= 0 3

Por ultimo, se definieron las orientaciones de los elementos (llustracion 3-1), como las
propiedades de las ldminas, que son ortotrdpicas y varian segun la direccion en la que

se posicione el elemento.
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lustracion 3-1 Orientacion local de la pieza.

Propiedades de lamina
Para poder definir el compuesto en el ABAQUS, se requieren las propiedades de [dmina
del compuesto, que se determinan a partir de las propiedades reales del material

compuesto utilizado.

Se utilizaron las ecuaciones definidas en la teoria clasica de laminados (CLT), (ver Anexo),
para la escritura de una rutina de MatLab, que a partir de una estimacién de parametros
de lamina calcula valores de matrices A, B y D. Con estas matrices se puede calcular la
tensién necesaria para lograr un determinado desplazamiento. Estos resultados se
comparan con los obtenidos en los ensayos reales hasta encontrar una serie de valores
para las propiedades de la lamina con un error despreciable. Estas son las que se utilizan

en el modelo de ABAQUS:

Tabla 8. Propiedades de Idmina utilizadas en el modelo.

Propiedad Valor
E11[GPa] 120
E2 [GPa] 4,09
V12 0.31
G12 [GPa] 20.08
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Modelo del nucleo

Se utilizé el programa de disefio asistido por computadora (CAD) en 3D SolidWorks para

generar un modelo virtual que representa la geometria tipo panal de abejas del nucleo.

En la Tabla 9 se presentan las propiedades del aluminio 5056, utilizado para describir el

comportamiento del nucleo.

Tabla 9 Propiedades aluminio 5056.

Propiedades Valor Unidades
Densidad (p) 1.43E-9 L2
mm3
Modulo Elastico (E) 72000 [Mpa]
Coeficiente Poisson (v) 0.31
Limite de fluencia (gy) 420 [Mpa]

Cuando la tension neta de la seccion en el plano normal supera la tensién de fluencia,
se produce un colapso plastico de la estructura. En el caso de compresién, el valor de
tension limite se determina por el pandeo plastico que ocurre, esto fue estudiado por

Tomasz Wierzbicki (Wierzbicki, 1983).

A partir de su trabajo se definieron las propiedades del aluminio en el modelo como

elastoplasticas, con un endurecimiento lineal (llustracién 3-2).

lCI

llustracion 3-2 Comportamiento elastopldstico con endurecimiento.
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Por ultimo, se definié un dafio progresivo por sobre los elementos de aluminio aplicando
degradacion del mdédulo elastico a partir de un valor de deformacién definido como el

inicio del dafio (llustracién 3-3).

iy €

=P
€

llustracion 3-3 Curva tension - deformacion con dafo progresivo.

Los valores de g, y eg son la tensidn de fluencia y la deformacién plastica a la cual se

pl

genera el comienzo del dafio. g es el valor de deformacion de falla, donde D=1, D es la

variable que tiene en cuenta todos los efectos de dafio en el material. Ademas, se define
un valor maximo para D para que los elementos no dejen de tomar carga, teniendo en

cuenta que en el caso real no se observd rotura de las [dminas de aluminio.

Para corroborar que todas estas suposiciones no afectan el resultado, se llevé a cabo
una simulacién de compresion estabilizada de nucleo comparando los resultados con el

modelo de Wierzbicki y con los datos obtenidos experimentalmente.

pag. 50



Validacion
En la simulacién de compresion estabilizada del nucleo de panal de abeja (llustracion
3-4) se utilizaron tres partes, la probeta de panal de abeja y dos sélidos rigidos que

actuan como los platos de la maquina de ensayos.

Ala placa inferior se le impuso una condicién de empotramiento, mientras que a la placa
superior se le aplico un desplazamiento compresivo sobre el nlcleo. Esto se definié con
el objetivo de comprobar el comportamiento del modelo contrastandolo con el
caracteristico del panal de abeja. Unicamente con un desplazamiento de 10 mm para no
llegar a la etapa de densificacion donde el contacto que se genera entre las caras
disminuye en gran medida el paso necesario para mantener la convergencia del modelo.
Al limitar el desplazamiento lateral de los nodos definidos en los extremos se simula la

condicidn de estabilizacion del nucleo.

llustracion 3-4 Panel nido de abeja, se marcan las caras con pared doble.

Tanto en el nucleo tipo panal de abeja, como en las placas rigidas, se utilizaron
elementos tipo membrana (Shell) S4R. Como el nucleo se obtiene mediante el proceso
de expansion, donde se generan paredes de diferente espesor, se definieron dos grupos
de elementos, con pared simple (0,015 mm) y con pared doble (0,03 mm). La cantidad

de elementos en la direccion del espesor (llustracion 3-5) se definid luego de realizar un
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estudio de sensibilidad de la malla asegura un buen resultado, teniendo en cuenta que

se genera un colapso plastico de estos elementos.
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llustracion 3-5 Mallado del modelo.

Para la interaccién entre los platos y el nucleo se utilizé un constrain (restriccién) tipo
tie de Abaqus entre los nodos de los extremos del nucleo y los platos que permite limitar
la rotacién de los nodos extremos para simular la presencia del adhesivo presente en el
panel sandwich transmitiendo los seis grados de libertad. Para que los nodos de ambas

partes coincidan, se proyecté la geometria del nido de abeja sobre la placa sélida.

La validacién del modelo se llevd a cabo comparando los resultados con los obtenidos
en el capito 3, analizando los comportamientos de las curvas fuerza vs. desplazamiento
registrada durante el ensayo experimental y la obtenida a partir del modelo de Abaqus.
Los resultados pueden observarse en la llustracidon 3-6 donde a su vez se representé el

valor del plateau calculado mediante el modelo de Wierzbicki.
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llustracion 3-6 Comparativa fuerza vs. desplazamiento para el nicleo en compresion.

A partir de la comparacion de las curvas, podemos asegurar que el modelo de elementos
finitos ensayado es capaz de reproducir el comportamiento caracteristico del ndcleo con
forma de nido de abeja en estado compresivo en forma satisfactoria. Se pueden
observar claramente las regiones correspondientes al comportamiento elastico-lineal,

seguido por la meseta de fuerza constante.

La etapa de densificacidon no fue simulada para reducir el costo computacional ya que
no se requiere para el analisis subcritico. Los resultados obtenidos a partir del cdlculo
numérico muestran una muy buena correlacién con los obtenidos en el ensayo

experimental, tanto en la carga maxima como en la fuerza de la regién constante.
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llustracion 3-7 a. Desplazamiento 0 b. Desplazamiento 2.27mm c. Desplazamiento 3.55mm d. Desplazamiento
6.75mm

Analizando el avance de la deformacién a lo largo de la simulacidn (llustracion 3-7), se
aprecia que comienza en el centro del nucleo y luego los pliegues se propagan hacia las
superficies. Este comportamiento es exactamente el mismo al observado durante la
compresion uniaxial realizada en la maquina de ensayos INSTRON, como se puede ver
en la llustracion 3-8. Esta condicidon es conocida como pandeo local, donde la
localizacion del inicio de los pliegues estd relacionada con las condiciones de contorno
aplicadas sobre la estructura. Debido a que, en este caso, son iguales en ambos

extremos del panel, por simetria su iniciacion se da en la regién media.
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llustracion 3-8. Modelo numérico (izquierda) - Experimental (derecha).

Vigas Sandwich sometida a impacto de baja velocidad
Luego de definir los modelos utilizados para los componentes del panel sandwich, se
procedié a modelar el fendmeno de impacto sobre el mismo. La geometria utilizada

representa las probetas del ensayo realizado en el capitulo 3.

Tabla 10 Dimensiones relevantes del modelo.

Parametro Magnitud [mm]
Longitud de viga 208
Espesor de las pieles 1

Altura del nucleo 30
Distancia entre apoyos 125
Radio del percutor 16.5

Las simulaciones se realizaron sobre una mitad de la viga con el fin de reducir costo
computacional y aprovechando la simetria del sistema. Esto se puede apreciar en la

[lustracion 3-9.

Tanto las pieles como el nucleo se definieron como componentes individuales dentro

del modelo y luego se las ensamblaron definiendo la interaccién entre ellas como un tie.

Se crearon dos piezas adicionales, para lograr simular el impacto de manera fidedigna,
el percutor y el apoyo, con caracteristicas de rigidez elevada para asegurar que no

absorban energia por deformacion.
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llustracion 3-9 Modelo utilizado para el impacto.

Se definié el contacto entre las pieles con el percutor y el apoyo. Se desprecio la friccion
entre las superficies y se definié un comportamiento de contacto sin penetracion. Con
la finalidad de reducir costo computacional se realizaron particiones en las pieles para

concentrar el andlisis en las regiones de interés (llustracién 3-10).

llustracion 3-10 Divisiones en las pieles.

El modelo del percutor toma como referencia el radio del percutor real, y se utilizé su
densidad para aumentar su masa sin variar el volumen. Asi, se logré el impacto a
diferentes energias sin variar la velocidad, tal como se llevé a cabo en el apartado
experimental. Luego, se lo definid como un material elastico-lineal, con las propiedades
del acero, buscando que la deformacién sea despreciable durante la simulacién. Este

mismo material se utilizd el apoyo, que se encuentra encastrado para que no se mueva
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libremente ni absorba energia. Todo esto con el objetivo de recrear la condicion de una

viga simplemente apoyada.

Validacion

Para verificar que el modelo obtiene resultados certeros se comparan las deformaciones

remanentes en el punto de impacto. Se midié la profundidad de la indentaciéon en ambos

casos, tanto experimental como del modelo.

Tabla 11 Profundidad de la Indentacion experimental.

Nivel Energia [J]
1 1,746
2 2,381
3 3,016
4 3,651
5 4,286

Profundidad [mm)]

1,2/1,4
1,4/1,6
1,6/1,8
1,6/1,8
1,7/1,9

Si se grafica la profundidad en funcién del tiempo para el modelo (llustracidn 3-11), se

aprecia que se estabiliza en un valor cercano al que se obtuvo durante los experimentos

realizados en el capitulo 3.
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llustracion 3-11 Profundidad de la deformacion en el tiempo para el impacto de 3.651 J.

llustracion 3-12 Viga luego del impacto para el impacto de 3.651 J.

Se puede observar el daio en el nucleo sobre la regidn superior, préxima al impacto, y
en el punto de apoyo de la probeta (llustraciéon 3-12). Este tipo de dafio se corresponde
con el observado experimentalmente en todos los niveles de energia de impacto

estudiados (llustracion 3-13).
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Tabla 12 Comparativa entre modelo y resultado experimental.

Nivel Profundidad experimental [mm] Profundidad modelo [mm)]

1

h N W N

1,2/1,4
1,4/1,6
1,6/1,8
1,6/1,8
1,7/1,9

1,32
1,51
1,71
1,75
1,87

Enla Tabla 12 se observa que los valores mostrados por el modelo fueron cercanos a

los obtenidos durante la etapa experimental. A partir de estos resultados, se puede

afirmar que el modelo funciona correctamente.

llustracion 3-13 Zona dafiada de la viga.
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llustracion 3-14 Energia vs. tiempo para los impactos.

El modelo permite obtener las curvas de energia en funcion del tiempo para los casos
de impacto analizados. En la Ilustracion 3-14 se presentan curvas caracteristicas de un
ensayo de impacto por caida, donde la energia del impacto aumenta con los niveles
analizados. Se puede observar que el periodo hasta alcanzar el valor maximo es
creciente teniendo en cuenta que el percutor penetra mas profundamente en la probeta
y su tiempo de contacto es mayor. Se observan mayores picos a medida que aumenta
la energia de impacto, algo esperable considerando que el volumen de material

involucrado es mayor, como se ve con los valores indentacién.
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llustracion 3-15 Energia vs. desplazamiento para todos los niveles.

En la llustracion 3-15 se puede observar cémo aumenta el volumen de material
involucrado a medida que el percutor alcanza mayores valores de desplazamiento.
Asimismo, se aprecia un cambio de pendiente en las curvas, que indican un cambio de
comportamiento observable a partir de 1,3 mm de desplazamiento. Este cambio se
produce en el momento en que los elementos de aluminio en contacto con la piel llegan
al valor madximo de degradacion definido para el material. Cuando un elemento del
nucleo supera el valor umbral, comienza a dafiarse y se reduce su resistencia. Por eso,
se genera una variacién en la tasa de crecimiento de energia de impacto con el avance

del percutor.

Flexion en cuatro puntos

El modelo de flexién en cuatro puntos utiliza los resultados obtenidos de la simulacion
de impacto, para poder calcular la rigidez de las vigas en flexién. La flexién en cuatro
puntos se simuld en un cuarto del span y en un tercio del span a fin de reproducir los

ensayos experimentales realizados previamente (llustracion 3-16).
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llustracion 3-16 Configuracion del ensayo en un cuarto del span.

Dado que es el comportamiento eldstico de la viga es el Unico valor que se requiere, se

aplican pequefios desplazamientos al cilindro superior que genera la flexion.

Validacion

Con el objetivo de comprobar que el modelo estd calculando correctamente la rigidez
de las vigas de panel sandwich bajo estudio se compararon los resultados del proceso
experimental, como se hizo anteriormente. Tanto para las calculadas en un cuarto de

span (llustracion 3-18) como las de un tercio de span (llustracion 3-17).

La rigidez de la viga se calcula principalmente con la pendiente de la zona lineal, y luego

se contrastan las curvas fuerza vs. desplazamiento.

llustracion 3-17 Flexion en cuatro puntos tercio de span.
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llustracion 3-18 Flexion en cuatro puntos cuarto de span.

A partir de la distribucion de tensiones a lo largo de la viga, se puede asegurar que a
partir del modelo se obtienen valores con una buena correlacién con los datos
experimentales. Asimismo, se observa que la regién central tiene momento nulo, como

se definid en la llustracion 2-24.

En la llustracion 3-19 y la llustracién 3-20 se muestran las curvas obtenidas de carga en
funcién del desplazamiento para los ensayos de cuatro puntos, comparando los

resultados experimentales con los del modelo numérico.
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llustracion 3-19 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 16).
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llustracion 3-20 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 16).

A partir de estas curvas se calculd el valor de rigidez a la flexidn de la viga simulada para

poder contrastar con el resultado experimental a continuacién.

Rigidez Experimental Rigidez del modelo Diferencia porcentual
24,66%105 —— 24,53%10° 0,54%
mm mm

Por ultimo, con los resultados de las simulaciones de impacto, se compara la perdida

de rigidez porcentual en la llustracién 3-21.
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llustracion 3-21Perdida de rigidez tras impacto.

De esta forma es posible aseverar que el modelo obtiene resultados que se
correlacionan muy ajustadamente a los obtenidos en la etapa experimental. Con esto,

se completa la etapa de disefo y verificacién de la herramienta computacional.

Este modelo es de gran importancia teniendo en cuenta la cantidad de ensayos que se
tuvieron que realizar para poder validar el mismo. En el anexo Graficos comparativos
para la validacidén del modelo se muestran todos los graficos comparando los resultados

experimentales con el modelo.
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Capitulo 4 Ejemplo de utilizacion de la herramienta

Luego de validar paso a paso los diferentes modelos propuestos, asi como la integracion
de los mismos, es posible utilizar la herramienta desarrollada para el disefo de paneles
sandwich. El objetivo es modificar ciertos parametros geométricos del nucleo en forma
de panal de abeja, y observar cdmo estas modificaciones influyen sobre la resistencia

del panel al ser sometido a impacto subcritico.

La realizacién de este estudio en forma experimental supondria una inversion de
grandes cantidades de tiempo y muestras, considerando que se requiere una cantidad
de ensayos grande por la dispersiéon observada en los resultados. Ademas, esta
herramienta permite obtener datos que de otro modo serian muy dificiles de conseguir,
como pueden ser las tensiones presentes en el nucleo durante el impacto, o la disipacién
de energia pldstica por su deformacién permanente (PEEQ) que se puede observar en la

[lustracion 4-1.

llustracion 4-1 PEEQ (tension pldstica equivalente en los puntos de integracion) para uno de los casos de impacto.

El PEEQ (equivalent plastic strain at integration points) es un escalar variable que se usa

para representar la deformacién plastica de los materiales. En cualquier punto que este
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parametro sea mayor a cero significa que se supero la tensidon de fluencia en la region.

(SIMULIA, 2013b)

Se utilizaron los mismos niveles de energia de impacto definidos previamente.

Espesor de pared de celda

Una de las propiedades que tiene en cuenta el modelo de Wierzbicki para calcular la
fuerza a la que colapsan las celdas es el espesor de la pared. Por lo tanto, se llevaron a

cabo simulaciones para espesores de 0.5y 2 t, siendo t el espesor original del panel (0,15

mm).

En primer lugar, se comparé la deformacién producida sobre las probetas por el

impacto.
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llustracion 4-2 Indentacion para los diferentes espesores de pared de celda.

En la llustracidn 4-2 se observa un aumento en la deformacién final remanente sobre
las probetas a medida que disminuye el espesor de pared de celda. Esto es esperable,
ya que una menor seccion resistente provoca una menor resistencia. Por su lado, al
duplicar el espesor, se observa que el cambio en la indentacidon para las energias

estudiadas es casi imperceptible, variando 0,1mm entre el primer y el ultimo punto.

pag. 67



Cuando se analiza la energia durante el impacto para los tres casos con diferente
espesor de pared de celda, se observan diferentes respuestas con valores maximos que
aumentan a medida que disminuye el espesor, para la misma energia de impacto. Esto
indica una mayor absorcién de energia de la probeta que se corresponde con una mayor
deformacion remanente. De esta forma se explican los valores de indentacidn obtenidos

anteriormente.

Por ultimo, se observa una disminucién en la pendiente para menores espesores de
pared de celda. Para un mismo desplazamiento del percutor se aprecia una menor
cantidad de energia absorbida, y un dafio menor, aunque el dafio final luego del impacto

es mayor (llustracion 4-3).
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Desplazamiento (mm)

llustracion 4-3 Energia vs. desplazamiento para el impacto de nivel 5.

Para poder comparar la extension del daifio que se produce sobre la probeta en cada
caso se elabord un indice. Este se define como la cantidad de elementos del nicleo que
se identifican como danados al tener un D>0,1, utilizando la definicidon de dafio que se
tiene sobre el material de aluminio (llustracién 3-3). A partir de la cantidad de elementos

danados se obtiene un valor porcentual de dafio producido sobre la pieza.
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llustracion 4-4 Porcentaje de dafio generado por el impacto cambiando espesor de pared de celda.

Los porcentajes de dafio generados sobre el total del volumen de la pieza son bajos
(Hustracién 4-4), los maximos se encuentran en torno al 2%. Esto es esperable teniendo
en cuenta que se encuentra en un rango de dafo subcritico a bajas energias y la regién

impactada es pequefia en comparacion con el total de la probeta.

Para poder comparar mejor los valores, se normalizan con el maximo encontrado, por

lo tanto, cuanto mas cercano a 1 es el valor del indice mayor es el dafio.

Tabla 13 indice de dafio.

Espesor Nivel1  Nivel2  Nivel 3  Nivel4  Nivel 5
0,075mm 0713 0799 0934 0934 1

0,15mm 0,297 0344 0388 0391  0.440

0,30mm | 0.197 0234 029 0278  0.302
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llustracién 4-5 Indice de dafio para los tres casos.

Graficamente, se observa que el aumento de dafio a medida que se incrementa la

energia de impacto es parecido en los tres casos (llustracion 4-5). Se aprecia un cambio

en la escala en la que se encuentran, mientras que los casos de 0,30y 0,15 son similares,

el de minimo espesor de pared de celda presenta mucho mas dafo que los otros. Todos

los casos llegan a un punto entre el nivel 3 y 4 donde no se registran crecimientos en el

dano de los elementos. Este fendmeno también se presenté en el grafico donde se

analizé la indentacion luego del impacto.

Una ventaja del modelo desarrollado es que nos permitid obtener resultados

rapidamente para comparar la variacion de la rigidez del material compuesto en flexion

con el cambio del espesor de pared de celda.
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llustracion 4-6 Rigidez en flexion en funcion de espesor de pared de celda.

En la llustracidn 4-6 se puede ver claramente, que el aumento de la rigidez en el primer
intervalo es de un orden de magnitud, mientras que en el segundo intervalo el
crecimiento es mucho menor. Esto justifica las pendientes observadas en los gréaficos de
energia durante el impacto (/lustracion 4-3). Donde el menor valor de energia se

corresponde a un espesor de 0,075 mm de pared de celda.

Analizando cdémo afecta el dafio sobre la rigidez remanente de la viga en flexidn al variar

el espesor de pared, se observa lo siguiente (llustraciéon 4-7).
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llustracion 4-7 Cambio en la perdida de rigidez con el espesor de pared de celda.

El cambio de espesor de pared tiene un efecto superior en la disminucion de la rigidez
residual o remanente. Se presentd un cambio en el mecanismo de dafio a partir del valor
de energia de impacto de 3 J, donde se presentaba una estabilidad y se genera un salto

a un nuevo escalén de pérdida.

Al momento de decidir un valor de espesor de pared éptimo cuando se disefia un panel
sandwich, primero se debe tener en cuenta el objetivo de éste. Silo que se busca es una
mayor resistencia al dafio por impacto subcritico, se debe optar por un espesor de pared
de celda de 0,30mm, aunque se densifique el panel y se produzca un aumento en el
peso. Por otro lado, si lo que se busca es un material de sacrificio, que proteja a otro
rompiendo antes y absorbiendo energia, se debe elegir un menor espesor. La rigidez es
menor, pero la energia absorbida es mayor, fallando a menores cargas y cumpliendo

dicho objetivo.
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Espesor de pieles

Otro pardmetro que se tiene en cuenta en el momento de disefiar un panel sdndwich es

el espesor de las pieles. A continuacidn, se determina como varian las propiedades si el

espesor de piel se duplica o se reduce a la mitad (llustracion 4-8).

Indentacién (mm)

2,0

1,8 1

Ly
o
1

=
N
1

P
[N
1

1,0

Energia (J)

llustracion 4-8 Indentacion para los diferentes espesores de pieles.

El caso con pieles de 1mm resulté el de mayor deformacidén remanente. En principio se

esperaria que fuese un punto medio. Sin embargo, se aprecia que al disminuir el espesor

de la piel también disminuyen los valores de indentacion. Se debe analizar la energia

absorbida en cada caso para poder entender realmente el suceso que esta ocurriendo.
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llustracion 4-9 Energia vs. desplazamiento para el caso nivel 4.

Se puede apreciar claramente en la llustracidon 4-9 que el caso que mayor energia
absorbe es el de 0,5mm de pared. Esto es algo esperable teniendo en cuenta que las
pieles son las encargadas de soportar los esfuerzos de traccion y compresion. Al
disminuir o aumentar su espesor se modifica la resistencia a la flexiéon de la viga y el

sistema bajo cargas de impacto se comporta como una flexion en tres puntos.

Sin embargo, se observa que al duplicar el espesor de la piel de Imm a 2mm, la energia
maxima disminuye Uunicamente en un 10%. Pero, la tasa de aumento de la energia en

funcién del desplazamiento varia respecto a los espesores de Imm y 0.5mm.

La energia absorbida para el caso de las pieles de 0,5mm es mayor que para el caso de
1mm, aunque su indentacidn es menor, lo que podria significar que la propagaciéon de

la energia es mayor a lo largo de la probeta.
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llustracion 4-11 PEEQ de probeta 0,5mm de piel en nivel 5.

En la llustracién 4-10 e llustracion 4-11 se observa claramente que el dafo se propaga

mas en el caso que se tiene menor espesor en la piel, ya que le otorga una menor

resistencia al impacto por contribuir menos a la absorcién de energia (llustracién 4-12).

Porcentaje de dafio (%)

1,24

1,1 1

1,0

0,94

0,84

0,74

0,6

Energia (J)

llustracion 4-12 Dafio porcentual cambiando el espesor de la piel.
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En la llustracién 4-13 se compara usando el indice de dafio definido anteriormente. Se

puede ver lo siguiente.

0,55 —
0,50 - _ /
a5 / |
0’40 1 /
) / a——— 8 n
(&S]
s /././
£ 0,35 ./
| /' —=—0,5mm
0,30 |/ —&—2mm
—s—1mm
0,25 4
0,20 T T T T T
2 3 4

Energia (J)

llustracion 4-13 indice de dafio normalizado para los tres casos analizados.

La pendiente inicial del dafio va creciendo a medida que se disminuye el espesor de las
pieles, con un claro valor inicial mayor cuando se reduce el espesor de la piel a la mitad.
Entre los niveles 3y 4 se llega a una regién donde no hay aumento en el dafio, hasta que
se llega al Ultimo punto donde se vuelve a observar un crecimiento en este. Esto se debe
a que en ese rango de estabilidad no aumenta la cantidad de elementos dafados, pero

si el valor de dafio para los elementos que ya lo presentaban.

Tabla 14 indice de dafio para diferentes espesores de piel.

Espesor Nivel 1 Nivel 2 Nivel 3 Nivel 4 Nivel 5

0,5mm | 0365 0425 0504 0493  0.529
1mm 0297 0344 0388 0391  0.440
2mm 0291 0324 0355 0358  0.386
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llustracion 4-14 Rigidez en flexion en funcion del espesor de las pieles.

En la llustracién 4-14 no se aprecia que la variacién en el espesor de las pieles represente

un cambio significativo en el valor de la rigidez a la flexion.

Analizando la pérdida de propiedades por impacto podemos ver que al aumentar el
espesor de la piel la perdida de rigidez se reduce, exceptuando el ultimo nivel de energia

(Hustracién 4-15).

-10 +

10 A

20 —E—2mm
—e— 1mm

30

1

Perdida de rigidez (%)

50 e

60

70 ; . . .
0 2 4

Energia de Impacto (J)

llustracion 4-15 Cambio en la perdida de rigidez con el espesor de las pieles.
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Existe un cambio en el mecanismo de dafo entre los Ultimos puntos para el caso de las
pieles de 2mm. Esto explica por qué, a pesar de una mayor pérdida de propiedades a
bajas energias, el caso de 1mm de espesor de piel es mas estable a medida que la

energia de impacto aumenta.

Al momento de seleccionar el mejor caso, se debe tener en cuenta, que las
caracteristicas a evaluar dependen de los requerimientos de servicio. Contrario a lo que
sucedia con el espesor de pared de celda, en este caso existen grandes diferencias en la
rigidez residual entre los tres casos, llevando a esta propiedad a determinar un minimo

de espesor de piel requerido.

Si el requerimiento permite un menor o mayor dafo en la pieza, los indices muestran
claramente la diferencia entre una piel de 0,5 mm de espesor y una de 1 mm de espesor.
Sin embargo, entre pieles de 1 mm y de 2 mm, la reduccién del dafio producido es
minima, por lo que puede no ser conveniente aumentar el peso y costo de la pieza por

una baja ganancia en propiedades.
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Capitulo 5 Conclusiones

En este trabajo se desarrolld una herramienta computacional destinada al disefio de
estructuras tipo sandwich para optimizacion de respuesta ante impacto subcritico. La
herramienta desarrollada consistié en un modelo de elementos finitos de un nucleo de
aluminio en forma de panal de abeja con pieles de epoxi reforzada con fibra de carbono.

Entre las actividades mds importantes desarrolladas podemos mencionar:

e Se determinaron las propiedades mecdnicas del material necesarias para
alimentar el modelo numérico mediante ensayos estandarizados.

e Se determinaron las propiedades de la Idmina del material compuesto mediante
la implementacion de la teoria clasica de laminados.

e Se implementd un modelo de elementos finitos conformado por dos
submodelos: ndcleo 'y pieles. Cada submodelo fue validado
independientemente:

o Se disefid y validé un modelo numérico que calcula mediante elementos
finitos la reaccién de un panel sandwich sometido a impacto subcritico.

o Se utilizaron los resultados del modelo de impacto para estimar las
propiedades residuales y validar nuevamente.

e Una vez validada la herramienta, se propuso su utilizacién a un caso de uso
concreto que consiste en el redisefio del componente a partir de la variacién en
su geometria:

o Se definieron los cambios que se deberian hacer en las variables de
geometria analizadas de acuerdo con los requerimientos que se tengan
para la pieza.

o Se demostrd la utilidad de la herramienta desarrollada, tanto en su
correlacién con resultados experimentales, como en su uso para

prediccién de propiedades en estructuras nuevas
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Trabajo Futuro

Durante la realizacion de este trabajo final se disefid e implemento una herramienta
para el disefio de paneles sandwich sometidos a impacto. Aunque se cumplié con el
objetivo general, se identificaron algunos puntos donde la herramienta se puede

mejorar.

e Buscar ampliar la herramienta a impactos de mayor energia, saliendo del
régimen de impacto subcritico. Para lograr esto se debe tener algunas
consideraciones:

o Incorporar el mecanismo de dafio de delaminacién en el material
compuesto y el despegue de las pieles con el nucleo.

o Definir dafo en los elementos de material compuesto y no solo en el
aluminio. Para esto se puede utilizar el criterio de Hashin ya incorporado
en el médulo de ABAQUS.

e Se puede analizar la variacién de otras propiedades, no solo las mecanicas. Por
ejemplo, la conductividad térmica de los paneles también es una propiedad
importante para los materiales de la industria aeroespacial.

e Disefiar un modelo de nucleo diferente para ampliar el rango de paneles
sandwich con los que se puede trabajar, como puede ser una espuma

poliuretanica.
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Capitulo 6 Anexo

Teoria clasica de ldmina (CLT)

La teoria definida por (Matthews, Davies, Hitchings, & Soutis, 2011) define una matriz

de rigidez (Q) de una lamina de modo que:

012 = Q * &5

Ecuacion 14. Relacion entre tension y deformacion.

‘}1| I Uy ‘HI 1 ()
1 =0V 1=V
Uyo .Hj!-} H?.?

1=vpVy  1-V0y
() 0 Gy

Ecuacion 15. Matriz de Rigidez.

Donde,

o: Tensidn de la [dmina.

€: Deformacién de la ldmina.
E: Modulo el3stico.

v: Coeficiente de Poisson.

G: Modulo de corte.

La matriz determina una relacién entre la tensidon y la deformacién de la [dmina
orientada en la direccion de las fibras. Pero, si se tiene un material que se compone de
un arreglo de ldminas con diferentes orientaciones, debemos transformar la matriz Q
para cada lamina de acuerdo con su orientacién respecto del material compuesto. Si se

aplica una rotacion 6 respecto del compuesto:
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Txy

Ox

> X

lbras

llustracion 6-1 Lamina unidireccional con los ejes principales rotados respecto de los ejes x-y.

Para obtener las propiedades en una nueva direccién se define una nueva matriz T, de

transformacion:

012 =T * 0yy y €12 =T * &y

Ecuacion 16. Relacion de rotacion.

m*  n’ 2mn

T=| n* m’ 2mn

-mn mn (m’>-n?)

Ecuacion 17. Matriz de transformacion.

Conn=sinf y m = cosé.

Si aplicamos la matriz de transformacién a la relacién de tension y deformacion definida

previamente, se obtiene una matriz de rigidez rotada en funcién del dngulo:
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Oxy = Qr * Exy

Ecuacion 18. Relacidn entre tension y deformacion en funcion del angulo.

Cuyos elementos son:

Qu =Qum" +2Qp; +20u)n’m” +Qymn'

Qxn =0yn' +20Qp +20u)n°m* +Qpm*

Qi =(Qn +0n —40u)n°m* +Q(m* +n')

Qxn = (0 +0n —201; —20:)0°m? + Qi (m* +n*)
iz = (On -0 — 205 ynm' + (O — 00 + 20+ )n'm
Qxn =0y =0y =20u)0°m +(Q; = 0n +203)nm’

Con esta ecuacidn, se calcula la rigidez de cada lamina en su orientacién. Luego, se busca
su interaccion entre todas las laminas individuales para generar el material compuesto.
Para esto se calculan las matrices A, B y D con el objetivo de relacionar las cargas y

desplazamientos externos.

llustracion 6-2 Cargas que actuan sobre un laminado.

La teoria de l[dmina (CLT, Classical Lamination Theory) define las matrices a calcular de
la siguiente manera, con A siendo la matriz de extension, B la rigidez de acople y D la

rigidez a la flexion.
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N
Ajj = Z Qrj, * ti
k=1

Ecuacion 19. Matriz de extension.

N
B;j ZZQrk*tk*Zk
k=1

Ecuacion 20. Rigidez del acople.

N t3
2 : k

D = Qry * (tk * 7 + E)
K=1

Ecuacion 21. Rigidez a la flexion.
Donde, txes el espesor de la [ldmina k y zk es la distancia al plano neutro de la lamina k.

Y la relacion es:

(N, | [An A2 Azl € B, B, Bsllk,
=|Ay Ap Axnl|| €y |+|By By Bn Ky
| Ay Ay An ]| €y By By By lx,
«| [Bn B2 Bal[ex Dy Dy, Dsllx,
=By By Bul|l€, |+|Dy Dy Dyl kK,
(M1 LBy By By B 4 Dy Dy Dyllx,,

Ecuacion 22. Comportamiento de un laminado segun la orientacion de sus laminas.

Asi podemos modelar el comportamiento de los laminados de material compuesto.
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Graficos comparativos para la validacion del modelo

Para un tercio del span
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llustracion 6-3 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 18).
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llustracion 6-4 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 17).
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llustracion 6-5 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 15).
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llustracion 6-6 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 14).
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llustracion 6-7 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 13).
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llustracion 6-8 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 12).
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llustracion 6-9 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 10).
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llustracion 6-10 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 9).
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llustracion 6-11 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 8).
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llustracion 6-12 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 7).
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llustracion 6-13 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 6).
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llustracion 6-14 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un tercio de span (Probeta 5).
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Para un cuarto de span
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llustracion 6-15 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 18).
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llustracion 6-16 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 17).
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llustracion 6-17 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 15).
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llustracion 6-18 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 14).
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llustracion 6-19 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 13).
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llustracion 6-20 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 12).
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llustracion 6-21 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 10).
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llustracion 6-22 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 9).
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llustracion 6-23 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 8).
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llustracion 6-24 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 7).
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llustracion 6-25 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 6).
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llustracion 6-26 Comparativa del modelo con el resultado experimental para un cuarto de span (Probeta 5).
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