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RESUMEN

El nudcleo con geometria de panal de abeja es uno de mas empleados en la fabricacién de
las estructuras sandwich y su composicion tiene un papel fundamental en el rendimiento
mecanico de estas estructuras. Entre los materiales existentes, los materiales compuestos
reforzados con fibra emergen como una alternativa a los materiales empleados actualmente,
ya que permiten mejorar las propiedades mecdanicas especificas del nucleo en las direcciones
deseadas. En este sentido, en el proyecto se ha considerado un nucleo de panal de abeja
formado por tres laminados representativos de un material compuesto reforzado con fibra de
aramida: un laminado monocapa con la fibra orientada 0°, un laminado angular simétrico
[0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] y un laminado cruzado simétrico [90°/0°/90°/0°/90°].

Con el objetivo de definir las propiedades elasticas para un modelo continuo de elementos
finitos de este tipo de estructura, se ha considerado un volumen elemental representativo del
nucleo y que va constituir nuestra region de interés (ROI). Se ha llevado a cabo un proceso de
homogenizacidon numérica mediante el método de los elementos finitos. Se ha evaluado la
influencia de cada uno de los tres laminados en las propiedades eldsticas del nucleo. Como
resultado, el nicleo formado con el laminado [90°/0°/90°/0°/90°] presentd el valor mas alto
del médulo de Young en la direccion transversal (E,), mientras que la presencia de fibras
orientadas a +/- 45° en el laminado provocaron un aumento de los médulos Gy, y G, del
nucleo en comparacién con los otros dos laminados.

Por otra parte, el fallo estructural producido por pandeo de las paredes que definen las
celdas del nucleo (wrinkling) sucede cuando las pieles de la estructura sandwich estdn
sometidas a cargas de compresion. Se trata de un tipo de fallo catastroéfico para este tipo de
componentes. En consecuencia, en el proyecto también se ha estudiado el comportamiento de
estas estructuras frente al wrinkling, considerando como variables de disefio el material del
nucleo y la esbeltez de la estructura. Para este segundo parametro, se ha considerado un
numero diferente de celdas representativas. Con esta finalidad, se han creado distintos
modelos de la estructura emparedada en elementos finitos y, sobre cada modelo, se ha
llevado a cabo un analisis de pandeo lineal mediante el cédigo de elementos finitos ANSYS. Los
resultados obtenidos mostraron una relacién inversamente proporcional entre esbeltez y
carga critica de pandeo, siendo la estructura sdindwich compuesta por el ndcleo formado por el
laminado [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] la que mejor resistencia ofrecié en cada una de las

esbelteces consideradas.

PALABRAS CLAVE: nucleo de panal de abeja, estructuras sandwich, laminados, elementos
finitos, homogenizacién numérica, wrinkling, esbeltez.



RESUM

El nucli amb geometria de panal d’abella és un dels més utilitzats en les estructures
sandvitx i la seua composicié té un paper fonamental en el rendiment mecanic d’aquestes
estructures. Entre el materials existents, els materials compostos reforcats amb fibra sorgeixen
com una alternativa als materials utilitzats en I’actualitat, ja que permeten millorar les
propietats mecaniques especifiques del nucli en les direcciones desitjades. En aquest sentit, en
el projecte s"ha considerat un nucli de panal d"abella compost per tres laminats representatius
de un material compost reforcat amb fibra d’aramida: un laminat monocapa amb la fibra
orientada 0°, un laminat angular simetric [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] i un laminat creuat
simeétric [90°/0°/90°/0°/90°].

Amb I'objectiu de definir les propietats elastiques per a un model continu d’elements finits
d’aquest tipus d’estructura, s’ha considerat un volum elemental representatiu del nucli, el
qual constitueix la nostra regié d’interés (ROI). S’ha dut a terme un proces d’homogenitzacié
numerica mitjancant el métode d’elements finits. S’ha avaluat la influencia de cadascun dels
tres laminats en les propietats elastiques del nucli. Com a resultat, el nucli format per el
laminat [90°/0°/90°/0°/90°] va presentar el valor més elevat del modul de Young en la direccié
transversal (E,), en canvi, la preséncia de fibres orientades a +/- 45° en el laminat van produir
un augment dels moduls G,,, i G, del nucli en comparacio amb els altres dos laminats.

Per altra banda, el col-lapse estructural produit per |'abombament de les parets que
defineixen les cel-les del nucli (wrinkling) apareix quan les pells de I'estructura sandvitx es
troben sotmeses a carregues de compressid. Es tracta d’un tipus de col-lapse catastrofic per
aquest tipus de components. En consequéncia, en el projecte també s’ha estudiat el
comportament d’aquestes estructures davant el wrinkling, considerant com a parametres de
disseny el material del nucli i I'esveltesa de la estructura. Per aquest segon parametre, s’ha
considerat un nombre diferent de cel-les representatives. Per tal de dur a terme aquesta
analisi, s’han creat diferents models de |'estructura sandvitx en elements finits i, sobre
cadascun d’ells, s’"ha dut a terme una analisi lineal d"abombament a partir del codi comercial
d’elements finits ANSYS. Els resultats obtesos mostraren una relacié inversament proporcional
entre |'esveltesa i la carrega critica d’abombament, en particular, |'estructura sandvitx
composta per el nucli format per el laminat [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] va mostrar la millor
resisténcia en cadascun dels tres casos de esveltesa considerats.

PARAULES CLAU: nucli de panal d’abella, estructura sandvitx, laminats, elements finits,
homogenitzacié numerica, wrinkling, esveltesa.



ABSTRACT

Honeycomb core is one of the most employed cores in sandwich structures and its
properties have a crucial role in the mechanical behavior of these structures. Among the
existent materials, composite materials reinforced with fiber arise as alternative to the current
materials, as this kind of material allows improving the specific mechanical properties of the
core in specified directions. So, in this project three representatives laminated composed by a
composite material reinforced with aramide fiber have been considered as core material:
single-ply laminated with fiber orientated 0°, symmetric angular laminated [0°/45°/-45°/90°/-
45°/45°/0°] and symmetric cross-ply laminated [90°/0°/90°/0°/90°].

A representative volume element, which will constitute our interest region (ROI) of the
core, has been considered to get the elastic properties of a continuum model of this kind of
structure created by finites elements. A numerical homogenization has been carried out by
finites elements method. The influence of each one of three laminated on the elastic
properties of the core has been evaluated. As conclusion, the honeycomb core composed by
the laminated [90°/0°/90°/0°/90°] showed the major value for the Young modulus in the
transverse direction (E,), while the presence of fibers orientated +/- 45° in the laminated
material increased the values of both modulus of the core G,, and G,,, when this properties
were compared with the single-ply laminated and [90°/0°/90°/0°/90°] laminated.

On the other hand, the structural local failure produced by walls cells buckling of the core
(wrinkling) appears when compressive loads are applied on the skins of the sandwich panel. It
is considered as a catastrophic failure for this kind of components. Consequently, also in this
project the mechanical behavior of these structures against wrinkling has been evaluated using
as design parameters the core material and the structural slenderness. For this last parameter,
a different number of representative cells have been considered. With this purpose, a linear
buckling analysis has been taken in each one of finite elements models of the sandwich
structure created to study wrinkling effects, using the commercial finites elements code
ANSYS. The results showed an inverse relationship between slenderness and critical buckling
load, where the sandwich panel with honeycomb core composed by [0°/45°/-45°/90°/-
45°/45°/0°] laminated were the most resistant for each one of the considered slenderness.

KEY WORDS: honeycomb core, sandwich panel, laminated, finites elements, numerical
homogenization, wrinkling, slenderness.
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1. OBIJETO DEL PROYECTO

El objetivo principal del proyecto consiste en estimar las constantes ingenieriles de una
estructura tipo sdndwich fabricada mediante fibra de aramida con el fin de definir las
propiedades para un modelo continuo de elementos finitos de este tipo de estructuras.

Asimismo, en el proyecto se realiza el analisis y comparacién del comportamiento
mecanico del nucleo de panal de abeja considerando como material del nicleo tres laminados
distintos de un material compuesto reforzado con fibra de aramida.

Por otra parte, también se ha estudiado la influencia de las propiedades elasticas del
nucleo y de la esbeltez de la estructura sandwich con nucleo del panal de abeja en su
comportamiento frente al modo de fallo por pandeo local denominado wrinkling.

Por ultimo, el proyecto también tiene la finalidad académica de obtener el titulo
universitario de Grado en Ingenieria Mecanica.



2. ANTECEDENTES
2.1. Estructuras sandwich con nucleo de panal de abeja (Honeycomb)

Las estructuras sandwich se emplean habitualmente en aplicaciones aeroespaciales,
automovilisticas, maritimas y ferroviarias, ya que sus altas relaciones rigidez-peso y resistencia-
peso permiten fabricar componentes ligeros con alto rendimiento mecanico (Hussain et al.,
2019; Potluriy Rao, 2017; Rayjade y Rao, 2015; Zhou et al., 2018).

Este tipo de estructura suele estar formada por dos pieles rigidas y resistentes unidas a un
nucleo en forma de panal de abeja. Esta unidn se consigue generalmente mediante adhesivo.
El ndcleo es una estructura de baja densidad caracterizado por la disposicion de material en
celdas hexagonales, tal como se muestra en la Figura 1.

upper face sheet
adhesive bond
cellular core
adhesive bond
lower face sheet

Figura 1. Componentes de una estructura tipo sandwich (Hohe y Becker, 2000).

La separacion de las dos pieles por el nuicleo aumenta la rigidez a flexién de la estructura,
ya que la presencia del nucleo incrementa el momento de inercia de la seccidn, lo cual permite
emplear este tipo de paneles sdndwich en elementos sometidos a cargas de flexidon durante su
funcionamiento (Rayjade y Rao, 2015; Vitale et al., 2017).

Estructuralmente, las pieles se encargan de soportar cargas de traccién y compresion,
mientras que el ndcleo resiste cargas transversales y de cizalladura (Potluri y Rao, 2017).
Generalmente, las pieles estdn formadas por un material isétropo o por un laminado de un
compuesto reforzado con fibra, mientras que la estructura celular en forma de panal de abeja
es una de las mas utilizadas como nucleo (Foo et al., 2007; Hohe y Becker, 2000). Dada su gran
utilizacién, en el proyecto se estudiara este tipo de nucleo celular en forma de panal de abeja.

Actualmente, dos de los materiales mas empleados para fabricar el ndcleo de las
estructuras sandwich son el aluminio y el papel Nomex (Wu et al., 2019). Este ultimo se
compone de dos formas del polimero aramida: fibras cortas y pequefas particulas de union.
Ambos componentes se mezclan en una disolucidon acuosa para fabricar una ldmina, la cual se
calienta a alta temperatura para obtener el papel Nomex. Durante el proceso de fabricacion,
las fibras cortas de aramida quedan alineadas en la direccidon en la que el papel sale de la
maquina, tal como se observa en la Figura 2, generando un material mas rigido en esa
direccidn frente a la direccidn transversal del papel (E; mayor que E,). Entre sus propiedades
destacan la estabilidad térmica, resistencia a la corrosion, resistencia al impacto, resistencia a
fatiga y la capacidad de absorcién de energia de vibracidn (Seemann vy Krause, 2014; Wu et al.,
2019; Zhou et al., 2018).
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Figura 2. Direcciones 1y 2 del papel Nomex (Seemann y Krause, 2014).

A partir del papel Nomex, el nucleo de panal de abeja se fabrica mediante un proceso de
expansion, en el que un conjunto de hojas de papel Nomex se unen y agrupan para formar el
denominado HOBE bulk. Tras esto, el HOBE se corta a la medida deseada en funcién del
espesor o altura del ndcleo que se pretenda y después se expande, tal como se observa en la

Figura 3 (Wu et al., 2019).
Sheet ' ’ HOBE <T

Nomex
/
paper

HOBE board
bulk

Figura 3. Proceso de fabricacién del nucleo de panal de abeja con papel Nomex (Wu et al., 2019).

A continuacién, el ndcleo se sumerge en un bafio de resina fendlica y se deja curar en el
horno, de forma que, una vez curado, el nucleo se puede volver a impregnar con resina hasta
conseguir la densidad deseada (Seemann y Krause, 2014).

Sin embargo, en este proyecto no se tratara el nicleo de panal de abeja como si estuviese
fabricado con papel Nomex impregnado con resina fendlica, sino que se aplicard un enfoque
distinto, similar al realizado por Wang y Wang, (2018), quiénes modelaron la celda hexagonal
como un laminado de dos capas empleando para cada una de ellas un material isétropo
diferente. En este sentido, en el proyecto se considera que las paredes de la celda hexagonal
del nudcleo estan formadas por un laminado de un material compuesto reforzado con fibra,
para el cual se han utilizado los mismos materiales que para el caso del nucleo fabricado con
papel Nomex, como son la fibra de aramida y la resina fendlica.

2.2. Materiales compuestos reforzados con fibra unidireccional

En este apartado se comentan algunos aspectos basicos sobre los materiales compuestos
reforzados con fibra que serdn relevantes para el estudio del problema planteado en el
proyecto.



En este tipo de materiales se distinguen dos fases: la matriz y la fibra. La matriz se encarga
de acoger y proteger a las fibras, asi como proporcionar un medio para que la carga aplicada
sobre el material se transmita hasta ellas. Por otra parte, la fibra representa el refuerzo del
material y su cometido es soportar las cargas. Mecanicamente, la matriz se caracteriza por
tener una densidad, resistencia y rigidez menores en comparacion con la fibra, sin embargo, la
combinacion de fibra y matriz genera un material con una resistencia y rigidez elevadas junto
con una baja densidad. Los materiales empleados como matriz pueden ser metales, polimeros
0 ceramicas, mientras que las fibras estan formadas de distintos materiales como aluminio,
carbono, acero o vidrio, entre otros (Jones, 1999). En referencia al trabajo, se ha utilizado una
matriz de resina fendlica y un refuerzo de fibra de aramida para el material compuesto.
Ademas, se ha considerado una distribucién unidireccional de la fibra, tal como puede verse en
la Figura 4.

FIBER MATRIX COMPOSITE MATERIAL

Figura 4. Componentes de un material compuesto reforzado con fibra unidireccional junto a su sistema
de referencia (Jones, 1999).

De la Figura 4 cabe indicar que los ejes 1-2-3 conforman el denominado sistema de
referencia propio del material compuesto u orientado, siendo el eje 1 el correspondiente a la
direccion principal del material y paralelo a la direccién de la fibra, mientras que los ejes 2y 3
son perpendiculares a ella y entre si.

2.3. Laminado

Un laminado es un elemento estructural que consta de, al menos, dos laminas (o capas) de
materiales distintos unidas entre si, generalmente, mediante adhesivo. La principal ventaja de
este tipo de estructuras es el efecto sinérgico que puede tener la combinacién de diferentes
materiales en ciertas propiedades como resistencia, rigidez, resistencia a la corrosién o
aislamiento térmico. Cabe destacar que si todas las [dminas que forman el laminado tienen el
mismo espesor se habla de laminados regulares, mientras que si las laminas son de distinto
espesor se habla de laminados irregulares (Jones, 1999).

Respecto a su composicion, existen distintos tipos de laminados como los laminados
bimetales, laminados a base de plastico y los laminados de materiales compuestos reforzados
con fibra, entre otros. Este ultimo tipo de laminado es el que se utilizara en el proyecto como
material del nucleo y sobre el cual se detallan ciertas caracteristicas en el apartado 2.3.1.



2.3.1.Laminados de materiales compuestos reforzados con fibra

Los laminados de materiales compuestos reforzados con fibra constituyen un paradigma
de los materiales compuestos, ya que cada lamina, a su vez, se corresponde con un material
compuesto cuya fibra (eje 1) esta orientada un determinado angulo © respecto al eje x del
sistema de referencia del laminado, tal como se observa en la Figura 5.

Fiber direction

&

v

Figura 5. Orientacidn de la fibra respecto al eje x del laminado en un laminado formado por 3 |ldminas
(Kaw, 2005).

Como puede observarse en la Figura 5, los ejes x-y-z constituyen la nomenclatura del
sistema de referencia del laminado. Como principal caracteristica y de acuerdo con la Teoria
Clasica de Laminados (TCL), cabe seialar que el origen del sistema de referencia del laminado
estd situado en la mitad del espesor del mismo, con la direccion del eje z positiva en el sentido
gue se indica en la Figura 5. De este modo se define el denominado plano medio del laminado,
el cual corresponde al plano x-y situado en la coordenada z = 0.

La orientacion de la fibra de cada Iamina en una u otra direccion permite que varien las
propiedades del laminado a lo largo de sus ejes, lo cual es de gran interés, ya que permite
disefiar un laminado con el fin de mejorar las propiedades en las direcciones deseadas de un
determinado componente estructural, como en este caso el nicleo de panal de abeja.

En cuanto a las caracteristicas mecanicas de los laminados, en el apartado 2.3.2 se
exponen brevemente los principios sobre los que se apoyan las ecuaciones correspondientes al
comportamiento de los laminados.

2.3.2.Teoria Clasica de Laminados

El estudio del comportamiento del laminado se realiza habitualmente mediante el
planteamiento de la TCL, basada en la definicion de un conjunto de hipdtesis que permiten
simplificar el problema tridimensional del comportamiento del laminado a un caso
bidimensional, facilitando asi el estudio de estas estructuras. Ademas, con la TCL se estudia el
laminado desde el elemento mas simple, como es la ldmina, hasta el comportamiento del
conjunto (Jones, 1999; Kaw, 2005).

La TCL contempla el estudio de un laminado delgado, lo cual implica que los componentes
de tensién y deformacion en la direccion z del laminado sean nulos (direccion del espesor). De
modo que, la relacién eldstico-lineal entre tensién {o} y deformacién {e} de cada |dmina se
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estudia como un caso de tension plana empleando la ley de Hooke, con una matriz de rigidez

reducida a tension plana [Q], tal como se muestra en la ecuacién (1) (Jones, 1999; Kaw, 2005).

w [@ T T "
(=% G2 Qe
Txy Q6 Q26 Qo6 Vxy

Donde oy y 0, representan las componentes de tension normal de la lamina en las
direcciones x e y del laminado, respectivamente, 7, representa la tension tangencial de la
lamina en el plano x-y del laminado, €, y &, representan las componentes de deformacion
normal de la lamina en las direcciones x e y del laminado, respectivamente, y yy,, representa la
deformacion angular de la lamina en el plano x-y del laminado. En efecto, la terminologia
empleada para los subindices de tensiones y deformaciones de la ecuacion (1) indica que
ambos parametros estan referenciados respecto al sistema de referencia del laminado y no
respecto a los ejes de la [dmina (Jones, 1999; Kaw, 2005).

Tal como se habia mencionado previamente, el laminado es un elemento estructural en el
gue se supone una union perfecta entre sus ldminas, lo cual implica que la deformacién sea
continua a lo largo del espesor del laminado. De modo que, la deformacién de un punto del
laminado puede calcularse a partir de las deformaciones {€°} y curvaturas {K} del plano medio
del laminado, el cual se corresponde con z =0, y de la coordenada z del punto que se pretenda
estudiar, tal como se indica en la ecuacién (2) (Jones, 1999; Kaw, 2005).

&x & K, (2)
gy r=1¢e)t+2z{ K
Vxy y)?y ny

Donde el superindice 0 de las deformaciones hace referencia al plano medio.

Por el contrario, las tensiones no son continuas en el contorno entre laminas, pero si
dentro de cada ldmina, por lo que la matriz [Q] es caracteristica para cada lamina. De forma
que, la tension del punto situado en la frontera entra dos laminas se calculard para cada

Idmina con su matriz [Q] correspondiente.

Sustituyendo el término de deformaciones de la ecuacidn (1) por la ecuacién (2) se obtiene
la ecuacion (3), la cual permite calcular la tensién de cualquier punto comprendido a lo largo
del espesor de cada ldmina (Jones, 1999; Kaw, 2005).
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Para garantizar el equilibrio estatico planteado por las ecuaciones de Newton, las
solicitaciones, fuerzas y momentos que actian en el laminado, debe ser iguales a las
resultantes de cardcter eldstico que actian sobre el componente y que se obtienen por
integracién de las tensiones de cada lamina a lo largo del espesor del laminado. En las
ecuaciones (4) y (5) se muestran el estado de equilibrio en fuerzas y momentos expresados en
forma matricial, respectivamente.

Nx h/2 Oy (4)
N, } = 0y vdz
ny —h/2 Txy

Donde N, y N, se corresponden con las fuerzas normales por unidad de anchura de la
seccion del laminado en las direcciones x e y, respectivamente, Ny, se corresponde con la

fuerza tangencial por unidad de anchura y h representa el espesor total del laminado (Jones,
1999; Kaw, 2005).

Mx h/2 Ox (5)
M, =j gy Y zdz
M,, —h/2\Tyy

Donde M, y M,, se corresponden con los momentos de flexion por unidad de anchura de la
seccion en las direcciones x e y del laminado, respectivamente, mientras que M, representa
el momento torsor por unidad de anchura (Jones, 1999; Kaw, 2005).

En la Figura 6 se observa la representacion de fuerzas y momentos actuando en el
laminado. De acuerdo con el convenio de signos de la TCL, éstas son las componentes
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Figura 6. Fuerzas y momentos en el plano x-y del laminado (Kaw, 2005).

Como se ha comentado anteriormente, las tensiones son discontinuas entre las laminas,
por lo tanto, las fuerzas y momentos aplicados en el laminado se corresponden con el
sumatorio de las integrales de tensiones de cada lamina. De forma que, sustituyendo el
término de tensiones de las ecuaciones (4) y (5) por la expresidn de la ecuacion (3) y sacando
fuera de la integral los términos constantes como son la matriz [Q] y las deformaciones y
curvaturas del plano medio, se obtienen las ecuaciones (6) y (7), correspondientes al calculo de

fuerzas y momentos existentes en el laminado (Jones, 1999; Kaw, 2005).
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Donde la matriz [A] representa la matriz de rigidez a membrana del laminado, la cual
relaciona las fuerzas con deformaciones en el plano medio, la matriz [B] se corresponde con la
matriz de acoplamiento entre flexién y extension, la cual indica la existencia simultanea de
fuerzas y curvaturas asi como momentos y deformaciones, y la matriz [D] constituye la matriz
de rigidez de flexo-torsidn, la cual relaciona momentos con las curvaturas en el plano medio
(Jones, 1999; Kaw, 2005).

2.3.3.Laminados con propiedades especiales

Desde el punto de vista del disefio, existen distintos tipos de laminados que son
frecuentemente empleados. Cada uno de ellos se caracteriza por ofrecer un determinado
rendimiento mecanico. A continuacidn se mencionan algunos de los laminados mas empleados
en el disefio estructural (Jones, 1999; Kaw, 2005):

) Laminados simétricos

Un laminado simétrico es aquel que presenta simetria tanto de espesor como de
propiedades del material para un par laminas sobre el plano medio del laminado, es decir, a
una determinada distancia por encima del plano medio del laminado existe una lamina de un
espesor t con ciertas propiedades y a esa misma distancia por debajo del plano medio se
encuentra otra lamina con su mismo espesor y sus mismas propiedades.

Aplicado a un material compuesto reforzado con fibra, a una distancia z por encima del
plano medio existe una ldmina cuya fibra estd orientada un angulo © respecto al eje x del
laminado y a esa distancia z por debajo del plano medio existe otra lamina del mismo espesor
con la fibra orientada en el mismo angulo ©.

En los laminados simétricos la matriz [B] es nula, lo cual indica que no existirdn curvaturas
en el plano medio cuando se aplique una fuerza en el laminado, ni deformaciones cuando se
apligue un momento sobre este.

° Laminados antisimétricos

Los laminados antisimétricos se caracterizan por tener simetria de espesor para un par de
laminas alrededor del plano medio del laminado, pero respecto a las propiedades, una lamina
muestra una imagen especular de la otra en referencia al plano medio. Por ejemplo, para el
caso de un material compuesto reforzado con fibra, a una distancia z por encima del plano
medio existe una lamina de espesor t cuya direccion principal esta orientada un dangulo © y a
esa misma distancia z por debajo del plano medio del laminado existe una lamina del mismo
espesor cuya direccion principal esta orientada un angulo -6.
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En este tipo de laminados, no todos los términos de la matriz de acoplamiento [B] son
nulos. Sin embargo, los términos A,¢ Y A, de la matriz de rigidez extensional si son nulos, lo
cual indica que no existe acoplamiento entre fuerza normal y deformacién angular ni entre
fuerza tangencial y deformaciéon normal. Del mismo modo, los términos D¢ y D,¢ de la matriz
de rigidez de flexion también son nulos, lo cual indica que no existe acoplamiento entre flexidn
y torsion.

° Laminados Cruzado (Cross-Ply)

Un laminado se denomina cruzado o cross-ply cuando las fibras de las ldminas que lo
componen, las cuales tienen las mismas propiedades y espesor, estan orientadas a 0° y/o 90°.
En estos laminados los términos Aq¢, A2, Bie, B26, D16, D2g Son nulos. Ademas, en caso de
ser simétricos la matriz [B] seria nula y no existiria acoplamiento entre flexion y extension.

. Laminados Angulares (Angle-Ply)

Los laminados angulares o angle-ply estan formados por la disposicién sucesiva de [dminas
del mismo material y espesor y con las fibras orientadas en direcciones + © y -©. Si el laminado
tiene un numero par de laminas los términos A;¢ y A, son nulos, con lo que no existe
acoplamiento entre fuerza normal y deformacidn angular ni entre esfuerzo cortante ni
deformacion normal, pero al no ser simétrico la matriz [B] no es nula. Por otra parte, si el
numero de laminas es impar, alternando ldminas con orientacion +6 y -6, el laminado es
simétrico y, por lo tanto, la matriz [B] es nula. Ademds, en el caso simétrico, los términos Ay,
Asg, D16 ¥ Do no son nulos, pero tienden a reducirse conforme aumenta el niUmero de capas
para un mismo espesor de laminado.

En comparacion con los laminados cruzados, este tipo de laminados presentan una mayor
rigidez a cizalladura.

° Laminados quasi-isdtropos

Los laminados quasi-isdétropos se caracterizan por la existencia de isotropia en el plano x-y
del laminado, es decir, las propiedades son las mismas en cualquier direccién contenida en ese
plano. De modo que, la matriz [A] se comporta como un material isétropo, por lo que los
términos A;1 y A,, son iguales, con Aqg Y Ay nulos. En este sentido se denomina quasi-
isétropo y no isétropo porque las matrices [B] y [D] no se comportan como un material
isdtropo. Por otra parte, en los laminados quasi-isétropos todas las laminas son del mismo
material y espesor.

En cuanto a su comportamiento mecdanico, en este tipo de laminados puede existir
acoplamiento entre flexion y extension, si el laminado no es simétrico, asi como acoplamiento
entre flexion y torsion.

° Laminados equilibrados.

Los laminados equilibrados se caracterizan por la existencia de pares de ldminas en los que
la direccidn principal de una lamina estd orientada un angulo © respecto al eje x del laminado y
la otra ldmina presenta una orientacién -8, siendo © un angulo distinto de 0° y 90°. Ademas,
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no es necesario que las laminas de cada par estén adyacentes una con otra. Por otra parte,
cada par de ldminas deben tener el mismo espesor y estar formadas por el mismo material.

En cuanto al comportamiento mecanico de este tipo de laminado, no existe acoplamiento
entre fuerza normal y deformacién angular ni entre esfuerzo cortante y deformacién normal.
Sin embargo, si que existe acoplamiento entre flexidn y torsién y acoplamiento entre
extensién y curvatura cuando se aplica un esfuerzo sobre el laminado.

2.4. Fallo de las estructuras sandwich: Wrinkling

Los componentes en los que se emplean paneles sandwich pueden alcanzar condiciones de
funcionamiento capaces de provocar el fallo prematuro de estas estructuras. En este sentido,
entre los distintos modos de colapso que pueden aparecer en los paneles sandwich se
encuentra un tipo de pandeo local llamado wrinkling. El wrinkling es una inestabilidad local
gue aparece en las pieles de los paneles sandwich cuando estas estdn sometidas a cargas de
compresidn y que desemboca en un fallo por pandeo de las paredes que conforman el nucleo,
tal como se ve en la Figura 7. Este fendmeno se caracteriza por la pequefia longitud de onda de
pandeo que se genera en las pieles, siendo la longitud similar al tamafio del espesor del nucleo
(Birman y Bert, 2004; Carlsson y Kardomateas, 2011; Gdoutos et al., 2003; Phan et al., 2012;
Vescovini et al., 2018).

~

Figura 7. Modo de fallo wrinkling (Vitale et al., 2017).

Dentro del wrinkling pueden distinguirse tres modos de fallo: wrinkling llamado “base
rigida”, wrinkling simétrico y wrinkling antisimétrico. El tipo de wrinkling conocido como “base
rigida” aparece cuando solo una de las pieles pandea. El wrinkling simétrico se caracteriza por
la existencia de simetria de la ondulacién respecto al plano medio del panel sandwich. Esta
forma de pandeo ocurre principalmente cuando el nucleo del panel sdandwich estd formado
por un material ductil. Por Ultimo, en el wrinkling antisimétrico ambas pieles pandean de la
misma forma, por lo que en este modo el plano medio del nicleo se deforma (Khalili et al.,
2014). En la Figura 8 se muestra una representacion de los modos de wrinkling simétrico y
antisimétrico.
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Figura 8. Modos antisimétrico y simétrico de pandeo wrinkling (Carlsson y Kardomateas, 2011).

Se ha visto que la capacidad estructural de los paneles sandwich se ve gravemente
afectada tras la aparicién de este fendmeno de pandeo local, por lo que se trata de un fallo
catastrofico para este tipo de estructuras. Ademas, cabe tener en cuenta que la carga critica
gue causa este modo fallo puede ser menor que la carga maxima que provoca el pandeo
general del panel sandwich, especialmente en aquellos casos en los que las pieles son muy
delgadas en comparacién con el espesor del nucleo (Phan et al., 2012).

Dada la trascendencia del wrinkling, en el proyecto se ha evaluado la influencia de las
propiedades del nucleo de los paneles sandwich asi como la esbeltez de los mismos en el
comportamiento de estas estructuras frente a este tipo de pandeo local.
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3. ANALISIS NUMERICO DESARROLLADO EN EL PROYECTO

El empleo de estructuras sandwich en diferentes componentes se encuentra bastante
extendido, especialmente en aplicaciones aeroespaciales. Asimismo, el modelado de sistemas
complejos mediante el método de los elementos finitos es también una practica muy comun
en ingenieria. En este sentido, modelar las estructuras tipo panal de abeja se presenta como
un problema importante a resolver, ya que, generalmente, resulta poco viable desarrollar el
modelo geométrico detallado de las celdas hexagonales.

En la mayoria de ocasiones, se opta por emplear un modelo continuo con la consecuente
dificultad que implica conocer las propiedades eldsticas aparentes. Existen trabajos que
ofrecen expresiones analiticas para el cdlculo de dichas propiedades. No obstante, estas
expresiones se limitan a paneles fabricados con materiales isétropos, tradicionalmente
aleaciones de aluminio o de titanio. Cuando se emplean otro tipo de materiales como, por
ejemplo, laminados, se recurre a la experimentacidn para la caracterizacion mecdnica.

Hay que tener en cuenta que el coste computacional del analisis del modelo de elementos
finitos de la estructura sandwich aumenta conforme se incrementa el niumero de celdas del
nucleo, por lo que, a fin de mejorar la eficiencia del analisis numérico y reducir la complejidad
del modelo geométrico, el nucleo de panal de abeja se reemplaza por un modelo continuo
equivalente. De esta forma, las estructuras sandwich se suelen analizar en términos de sus
propiedades aparentes. En consecuencia, la determinacion de estas propiedades eldsticas
aparentes para emplear un modelo continuo del nucleo es de gran importancia (Burton y
Noor, 1997; Foo et al., 2007).

En este Proyecto, se estimardn las constantes eldsticas para estructuras tipo honeycomb
fabricadas a partir de laminados de aramida. Para ello, se realizard un modelo numérico
detallado de una region de interés (ROI) de estructura tipo panal de abeja mediante la
programacion de scrips en Ansys APDL, lo cual posibilita la modificacién de multiples variables,
tanto de material como de geometria de las celdas hexagonales.

Posteriormente, mediante la técnica de homogeneizacién numérica programada en el
codigo de elementos finitos, se estimara la matriz de rigidez de la estructura y a partir de ella
las constantes eldsticas aparentes. Dadas las propiedades geométricas y de material de la
estructura panal de abeja, en este trabajo se pone a punto un procedimiento para calcular las
propiedades equivalentes necesarias para un modelo continuo.

3.1. Laminados de estudio

En el proyecto se han planteado tres casos de estudio diferentes en cuanto a la
composicion de la celda hexagonal del nucleo, tratdandose en todos ellos de un laminado de un
material compuesto reforzado con fibra de aramida. En el primer caso se ha considerado que
la pared de la celda hexagonal esta formada por un laminado monocapa con la fibra orientada
0° respecto el eje x del laminado. En el segundo caso de estudio se ha considerado que el
nucleo estd compuesto por un laminado angular simétrico de 7 capas, cuya distribucién es
[0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°]. Por ultimo, se ha considerado que la pared de la celda
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hexagonal esta formada por una laminado cruzado simétrico de 5 laminas con la siguiente
orientacién de laminas [90°/0°/90°/0°/90°]. En los tres casos se ha considerado el laminado
como quasi-isotropo, cuyas caracteristicas se han descrito 2.3.3.

En la Figura 9 se muestra una representacién detallada del modelado de la celda hexagonal
del nucleo con el laminado [90°/0°/90°/0°/90°].
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Figura 9. Modelado de la celda hexagonal del nucleo con el laminado de 5 laminas con la estructura
[90°/0°/90°/0°/90°].

3.2. Calculo de las propiedades eldasticas de una lamina con fibra unidireccional

Como se ha comentado en el aparado 2.1, en este proyecto se empleara un laminado de
un material compuesto reforzado con fibra para modelar las paredes de la celda hexagonal del
nucleo, de modo que, es necesario calcular las propiedades de la lamina que formara parte de
la estructura para, posteriormente, introducirlas en el modelo de elementos finitos del nucleo.

En referencia al apartado 2.2, el material compuesto empleado en este trabajo consiste en
una matriz de resina fendlica con un refuerzo de fibra de aramida. La resina fendlica se ha
caracterizado con las mismas propiedades elasticas que utilizaron Seemann y Krause, (2017)
con un moédulo de Young de 5.160 MPa y un coeficiente de Poisson de 0,36. En el estudio
consultado para obtener las propiedades de la matriz no se especifica el tipo concreto de
resina fendlica, por lo que en este trabajo consideraremos un tipo de resina fendlica estandar.
Por otra parte, los valores del mdédulo de Young y coeficiente de Poisson de la fibra aramida
utilizados son los mismos que emplearon Gao et al., (2018), con un valor de 132.000 MPa y
0,28, respectivamente. Cabe sefialar que ambos materiales, resina fendlica y fibra de aramida,
se han supuesto isétropos, lo cual significa que su comportamiento mecdanico es el mismo en
todas las direcciones, de modo que el médulo de rigidez a cortadura (G) se ha calculado
mediante la regla de isotropia, la cual se muestra en la ecuacion (8).
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___E (8)
6_2*(1+u)

Donde E representa el médulo de Young y v el coeficiente de Poisson.

Respecto a la Figura 4, suponiendo que las propiedades del material compuesto son las
mismas en las direcciones 2 y 3 (perpendiculares a la fibra), se puede decir que el plano
formado por estos dos ejes constituye un plano de isotropia, con lo que las propiedades del
material son las mismas en cualquier direccién de ese plano. En este sentido, se puede
considerar que el material compuesto reforzado con fibra unidireccional se comporta como un
material transversalmente isotropo (Kaw, 2005). Bajo esta consideracion, las propiedades
eldsticas del material se han calculado siguiendo las expresiones indicadas mas abajo. Ademas,
se ha supuesto una unién perfecta entre fibra y matriz, asumiendo asi la ausencia de huecos
en el material.

Para el cdlculo de las propiedades mecdanicas de una ldmina de material compuesto
reforzado con fibra unidireccional se ha empleado un enfoque basado en elasticidad de
materiales, utilizando para el cdlculo las ecuaciones de Halpin-Tsai (Jones, 1999).

e Modulo de Young en la direccion 1 (E;)

Para el calculo de E; se ha empleado la ecuacién (9), la cual coincide con la ecuacidn
asociada a la “regla de las mezclas”.

Donde Ef representa el modulo de Young de la fibra, Vf la fraccion volumétrica de la fibra y

E,, el médulo de Young de la matriz.
e Modulo de Young en la direccidn 2 (E5)

En este caso se ha empleado la ecuacidn (10), correspondiente a la ecuacién general de
Halpin-Tsai.
M 1+ énVs (10)
My, 1-—nV
Donde M es la constante elastica a calcular, M,,, es la constante eldstica de la matriz, & es
la medida del refuerzo en fibra del compuesto y i es un parametro cuyo valor se calcula
mediante la ecuacién (11).

(11)

W

Donde My es la constante elastica de la fibra.

Para el caso de E, el factor & = 2.
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e Modulo de rigidez a cortadura en el plano 1-2 (G;3)

Del mismo modo que E,, el mdédulo de rigidez a cortadura en el plano 1-2 se calcula a
partir de la ecuacion general de Halpin-Tsai (10).

En este caso, el parametro & de la ecuacion (11) es & = 1.
e Moddulo de rigidez a cortadura en el plano 2-3 (G,3)
Para el cdlculo del médulo de rigidez a cortadura G,3 también se utiliza la ecuacion (10).

En este caso, el valor de ¢ se obtiene a partir de la ecuacion (12), propuesta por Halpin-
Tsai.

__ 1 (12)
4 -3 %y,

§

Donde v,, corresponde al coeficiente de Poisson de la matriz.
e Coeficiente de Poisson v,

La ecuacion (13) de Halpin-Tsai empleada para calcular vy, es la misma que la
correspondiente a la “regla de las mezclas”.

Uiz =V * Vg + 0, * (1= Vf) (13)

Donde vy corresponde al coeficiente de Poisson de la fibra y v, corresponde al coeficiente
de Poisson de la matriz.

e Coeficiente de Poisson v;,3

Para el calculo de v,3 se utiliza la relacion de isotropia de Jones, cuya expresion
corresponde a la ecuacion (14).
o = E; 1 (14)
23 =5~
2% Gy3
Para finalizar, cabe sefialar que la nomenclatura (1, 2, 3) empleada como subindice de las

propiedades elasticas del material compuesto se corresponde con las direcciones del sistema
de referencia mostrado en la Figura 4.

3.3. Modelo continto del nucleo de panal de abeja

El nicleo con geometria de panal de abeja esta formado por la distribucion repetida de
celdas hexagonales iguales, lo cual permite identificar un dominio representativo a lo largo de
la estructura llamado volumen elemental representativo (VER). Considerando condiciones de
contorno de periodicidad, el VER representa al nucleo y puede analizarse para estimar las
propiedades elasticas del conjunto. En el proyecto se ha definido el VER del nucleo de panal de
abeja a partir de la extrusion del modelo bidimensional mostrado en la Figura 10. En base a la
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definicidn de este VER se ha creado el modelo numérico del nldcleo mediante programacion en
el cédigo comercial de elementos finitos Ansys APDL, version educacional 19.2.

(a) \ / (b)

Figura 10. (a) Estructura 2-D del nucleo de panal de abeja y (b) celda a partir de la que se obtiene el
volumen elemental representativo (VER) por extrusién.

Es importante sefialar que en el Proyecto se ha considerado un nucleo de panal de abeja
formado por celdas hexagonales regulares, en las que la longitud de todos los lados del
hexagono es la misma y las paredes inclinadas forman un angulo de 120° entre si. No obstante,
mediante la programacidn parametrizada llevada a cabo en este trabajo, podrian analizarse
otras caracteristicas geométricas.

Como se observa en la Figura 10, la celda a partir de la que se obtiene el VER presenta dos
planos de simetria, por lo tanto, para desarrollar el modelo de elementos finitos del nucleo, en
primer lugar, se ha definido una cuarta parte de la celda y se ha procedido a su extrusion, tal
como se muestra en la Figura 11.

X Z

Figura 11.Cuarta parte del volumen elemental representativo (VER) utilizado para desarrollar el modelo
numérico detallado del ntcleo.

El pardmetro HC de la Figura 11 representa el espesor (o altura) del nucleo y los ejes x-y-z
corresponden al sistema de referencia cartesiano global del cédigo de elementos finitos
ANSYS.

Esta cuarta parte del VER representada en la Figura 11 se ha modelado con las mismas
variables y valores numéricos que utilizaron Catapano y Montemurro, (2014) en su estudio. Las
variables establecidas por Catapano y Montemurro, (2014) se muestran en la Figura 12.
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Figura 12. Parametros geométricos del volumen elemental representativo (VER) definidos por Catapano
y Montemurro, (2014).

En la Figura 12, t. representa el espesor de la pared de la celda hexagonal, [, la longitud

del lado oblicuo de la celda hexagonal, [, la longitud del lado horizontal de la celda hexagonal y
v el angulo de corrugado de la celda hexagonal.

Por otra parte, en la Tabla 1 se indican los valores numéricos asignados a las variables
mostradas en las Figuras 11y 12.

Tabla 1. Valores numéricos de los parametros geométricos de las Figuras 11y 12.

Valores de los parametros geométricos
l{(mm) 3,666
l, (mm) 1,833
t. (mm) 0,0635
v (°) 60
HC (mm) 5

Una vez definida la cuarta parte del VER, mediante operaciones de simetria se ha creado el
modelo de elementos finitos del nucleo, el cual se muestra en la Figura 13.
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Aire elastico Celda hexagonal

Figura 13. Modelo en elementos finitos del nicleo de panal de abeja.

Para crear el modelo de la Figura 13 se ha empleado el elemento SOLSH190, un elemento
Solid Shell. Se trata de un elemento tridimensional de 8 nodos que admite la definicion de
laminados a través de su espesor, lo que nos permite modelar la pared de la celda hexagonal
del nicleo como un laminado de n capas.

Durante el desarrollo del modelo numérico, en los elementos que forman parte de la celda
hexagonal, ha resultado esencial orientar correctamente el sistema de referencia propio de
elemento SOLSH190 para hacerlo coincidir con el sistema de referencia del laminado mostrado
en la Figura 5. De este modo, se modela adecuadamente el nicleo como un laminado. Estas
instrucciones de orientacion, junto con el resto de 6rdenes programadas para generar el
modelo de la Figura 13 se encuentran en el ANEXO | del Proyecto.

Por otra parte, en el modelo la Figura 13 se distinguen dos fases: la celda hexagonal y el
entorno de “aire” en que estd embebida. Para modelar esta situacion, a los elementos que no
forman parte de la geometria de la celda hexagonal se les ha atribuido las propiedades del
Ilamado “aire eldstico”. En este proyecto se ha caracterizado esta fase con los valores que
emplearon Catapano y Montemurro, (2014), con un mddulo de Young de 0,1 MPa y un
coeficiente de Poisson de 0,0.

En cuanto al mallado del modelo, se ha fijado un tamafio de malla 5 veces el valor del
espesor tc, cuyo valor puede verse en la Tabla 1, lo cual resulta en un tamafo de malla de
0,318 mm, préoximo al valor de 0,4 mm calificado por Seemann y Krause, (2014) como tamafio
de malla que establece un buen equilibrio entre convergencia y tiempo computacional. Sin
embargo, en otros trabajos de modelado de nlcleos de panal de abeja se han utilizado
tamafios de malla menores, comprendidos en el rango de 0,2 a 0,25 mm (Roy et al., 2014,
Seemann y Krause, 2014). La utilizacién de este rango de tamafios de malla responde también
a los resultados publicados por Seemann y Krause, (2014), quiénes observaron que la
convergencia se alcanzaba cuando el tamafio de la malla era de 0,2 mm.

20



En este proyecto no se ha utilizado un tamafio de malla inferior a 5 veces el pardmetro tc
para no superar el nimero maximo de nodos permitidos por la versién educacional de ANSYS.

3.4. Homogenizacién numérica

A nivel macroscdpico el nicleo de panal de abeja se comporta como un material ortétropo,
con los planos de ortotropia alineados con los planos de simetria de la estructura. Este caracter
ortétropo supone que las propiedades elasticas del nucleo sean diferentes en cada uno de los
tres ejes. Ademads, esta ortotropia es debida a la existencia de tres planos de simetria
perpendiculares entre si, con lo que se evitaria el acoplamiento entre tensiones normales y
deformaciones angulares y tensiones tangenciales y deformaciones normales siempre que el
material fuera isotropo y las cargas estén contenidas en los planos de simetria. En la Figura 14
se muestra la representacién de un material ortétropo genérico.

Figura 14. Sistema de referencia y planos de simetria de un material ortétropo.

Como ya se ha mencionado en apartados anteriores, en este proyecto se modelaran las
paredes de la celda hexagonal del nicleo de panal de abeja como un laminado de un
compuesto reforzado con fibra. En este sentido, las fibras, generalmente, presentan un
comportamiento elastico-lineal, mientras que las resinas fendlicas que componen la matriz son
viscoelasticas o viscoplasticas. Sin embargo, se puede asumir que el comportamiento del
compuesto reforzado con fibra es elastico-lineal, ya que la fibra es la que proporciona la mayor
parte de la resistencia y rigidez al material (Jones, 1999). Por otra parte, en el proyecto
también se asume que el material compuesto es homogéneo.

Considerando la hipétesis de comportamiento elastico-lineal del material compuesto
reforzado con fibra, es posible utilizar la ley de Hooke para determinar la relacién tensién-
deformacién en el nucleo. En la ecuacion (15) se muestra la ley de Hooke para un material con
comportamiento ortdtropo, como es el nicleo de panal de abeja.

C C C 0 0 0 &
(01\ [ 11 12 13 ] (€1
| o2 | |C21 Cpy Gz O 0 0 || €2 | (15)
403¥:|C31 C3, C33 O 0 0 |{ €3 }
Ty3 0 0 0 Cyu 0 0/|)yas
lkT31J 0 0 0 0 GCs O J IU’31J
Tia 0 0 0 0 0 Cel\riz
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Donde {o} representa el vector de tensiones, {c} el vector de deformaciones y [C] la
matriz de rigidez. Cabe sefialar que los subindices de {o} y {€} de la ecuacién (15) se
corresponden con los ejes 1-2-3 que definen el sistema de referencia del material ortétropo,
los cuales se consideran alineados con los ejes del sistema cartesiano del ndcleo, en este caso
en concreto, alineados con los ejes x-y-z del sistema de referencia del modelo del nucleo de la
Figura 13, respectivamente. Por lo tanto, la ecuacidn (15) puede rescribirse como se indica en
la ecuacién (16).

|(0y\| |[C21 Cpy C3 O 0 0 ]| I(Sy\l
{ o, }_|c31 Coy Ciz 0 0 0 |{ & } (16)
Ty (10 0 0 Cu 0 0|\n:
lzel o 0 0 0 ¢ 0|ve]
o) Lo 0 0o 0o 0 cell)

Las nueve constantes eldsticas distintas de cero que caracterizan a un material ortétropo y
gue estan incluidas en los términos de la matriz de rigidez, se calculan mediante el proceso de
homogenizacién numérica. Este proceso consiste en la resolucién de seis casos de carga en los
gue se aplican 6 estados de deformacidn unitaria e independiente. En cada caso de caga, el
vector de tensiones resultante coincidird con una de las columnas de la matriz de rigidez (Qiu
et al., 2017). En la Tabla 2 se muestran los seis casos de carga aplicados.

Tabla 2. Seis casos de carga unitarios e independientes empleados para el proceso de
homogenizaciéon numérica.

Componentes del vector de deformaciones {&}
Casosdecarga | &, &y & Vyz Vex Vxy
1 1 0 0 0 0 0
2 0 1 0 0 0 0
3 0 0 1 0 0 0
4 0 0 0 1 0 0
5 0 0 0 0 1 0
6 0 0 0 0 0 1

Las expresiones asociadas a cada componente del vector de deformaciones corresponden

a las siguientes ecuaciones:

du
€x=a

dv
8y =d_y

_dw

2= 4z

B dw+dv
Vyz = dy dz

(17)

(18)

(19)

(20)
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B du dw (21)

Vax =7 + I
B dv N du 22)
Vay = dy

Donde u hace referencia al desplazamiento en la direccién x, v indica el desplazamiento en
la direccién y y w se refiere al desplazamiento en la direccién z.

Cada uno de los seis casos de carga descritos en la Tabla 2 provoca la apariciéon de un
estado tensional sobre el modelo del nucleo a causa de los desplazamientos impuestos, de
forma que, estas tensiones junto con los componentes del tensor {¢} de cada caso de carga
permiten calcular los nueve coeficientes no nulos de la matriz [C]. Para ello, se sustituyen los
valores del estado tensional de cada caso de carga y sus correspondientes valores del tensor
de deformaciones en la ecuacién (16). De modo que, con el primer caso de carga se obtienen
los componentes de la primera columna de la matriz [C], con el segundo caso de carga se
obtienen los componentes de la segunda columna de la matriz y asi sucesivamente hasta el
sexto caso de carga del que se obtienen los componentes de la sexta columna de la matriz [C].

Las deformadas correspondientes a los seis casos de carga se representan en la Figura 15.
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Figura 15. Deformada y no deformada del modelo del ntcleo para los diferentes casos de carga: (a) caso
1, (b) caso 2, (c) caso 3, (f) caso 4, (e) caso 5 y (d) caso 6.

En particular, en la Figura 16 se muestra una vista isométrica de la deformada del modelo del

nucleo correspondiente a caso de deformacién angular, como es el caso de carga 6.
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Figura 16. Deformada y no deformada del modelo del nucleo correspondiente al caso de carga 6.

3.5. Propiedades elasticas aparentes del modelo del nicleo de panal de abeja

En este Proyecto se calculardn las siguientes constantes ingenieriles del ndcleo: médulo de
Young (o mddulo elastico), coeficiente de Poisson y mddulo de rigidez a cortadura. Para ello, es
necesario calcular la matriz de flexibilidad [S], ya que las constantes mencionadas se
relacionan directamente con los términos de esta matriz.

La matriz de flexibilidad [S] se define como la inversa de la matriz [C], tal y como se indica
en la ecuacion (23).

[S1 Sz Sz 0 0 0]
[S21 S22 S23 0 0 0 (23)
[S] _ [S31 S32 S3z 0 0 0 | =[]z
6=l o 0 0 S4 0 0] X6
lo o o o s o]
lo 0o o o o0 sl

Donde el subindice 6x6 indica que se trata de un caso tridimensional.

A partir de los coeficientes de esta matriz [S], se calculan las propiedades mecénicas
citadas previamente utilizando las relaciones que se indican al final de este parrafo. Cabe
sefialar que la matriz [S], igual que la matriz [C], es simétrica respecto a la diagonal principal,
con lo que Sy; = Sy, S31 = S13, Su3 = S3,. Por este motivo, en un material ortétropo se
distinguen 9 constantes ingenieriles independientes, ya que el resto se obtienen por la relacion
de simetria existente entre los términos de la matriz [S].

e Relacién entre los mddulos de Young y los términos de la matriz [S]

1 (24)

E,=—
YT S,
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Donde E; se refiere al valor del médulo de Young en la direccién 1 del modelo del nucleo.

1 (25)

E,=—
27 55

Donde E, se refiere al valor del médulo de Young en la direccion 2 del modelo del nucleo.

1 (26)

Ey=—
37 Sas

Donde Ej; se refiere al valor del médulo de Young en la direccion 3 del modelo del nucleo.
e Relacién entre los mddulos de rigidez y los términos de la matriz [S]

1 (27)
Goz = =

Donde G5 se refiere al valor del médulo de rigidez en el plano 2-3 del modelo del nicleo.

1 (28)
Gy = =
31 SSS

Donde G5, se refiere al valor del médulo de rigidez en el plano 3-1 del modelo del nicleo.

1 (29)

Grp = —
12 S66

Donde G;se refiere al valor del médulo de rigidez en el plano 1-2 del modelo del nucleo.

e Relacién entre los coeficientes de Poisson y los términos de la matriz [S]
Uz 30
Syy = (30)
Donde v,; se refiere al valor del coeficiente de Poisson para la deformacidon normal en la
direccion 1 del modelo del nicleo cuando se aplica una tension normal en la direccidn 2.
U3g (31)
Donde v3; se refiere al valor del coeficiente de Poisson para la deformacidon normal en la
direccion 1 del modelo del nucleo cuando se aplica una tensidon normal en la direccidn 3.
V33 32
523 = - ( )
Donde vs3; se refiere al valor del coeficiente de Poisson para la deformacidon normal en la
direccion 2 cuando se aplica una tension normal en la direccién 3.

V12
521 == (33)
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Donde v1; se refiere al valor del coeficiente de Poisson para la deformacién normal en la
direccién 2 cuando se aplica una tension normal en la direccién 1.

V13 (34)

Donde vi3 se refiere al valor del coeficiente de Poisson para la deformacién normal en Ia
direccién 3 cuando se aplica una tension normal en la direccién 1.
Uz3 35
532 - - ( )
E;
Donde v,3 se refiere al valor del coeficiente de Poisson para la deformaciéon normal en la
direccion 3 cuando se aplica una tensidn normal en la direccién 2.

La nomenclatura empleada para los subindices de las constantes ingenieriles corresponde
a los ejes 1-2-3 que definen el sistema de referencia de un material ortétropo, pero, como ya
se ha mencionado antes, estos ejes 1-2-3 coinciden con los ejes x-y-z que definen el sistema de
referencia del modelo del nucleo en elementos finitos, respectivamente. De forma que E; =
Eyy Gi; = Gyy, entre otros.

3.6. Analisis de pandeo lineal en ANSYS

El andlisis de la respuesta de un componente frente al pandeo mediante el cddigo
comercial de elementos finitos ANSYS puede resolverse como un problema lineal, conocido
como pandeo de autovalores, o como un problema no lineal. El problema lineal analiza el
comportamiento de forma simplificada, considerando la estructura lineal, ideal y el3stica,
despreciando asi los posibles defectos que puedan existir, mientras que mediante el problema
no lineal si se tienen en cuenta las posibles imperfecciones de la estructura.

En consecuencia, mediante el problema lineal se obtiene un valor de carga critica de
pandeo superior en comparacion con el planteamiento no lineal del problema, lo cual significa
que el analisis lineal proporciona valores de carga fuera del lado de la seguridad estructural.
Por este motivo, los resultados del analisis lineal pueden utilizarse como una primera
aproximacion al fallo de un elemento estructural.

Como primera aproximacion, en este proyecto se ha abordado el estudio del pandeo como
un problema lineal, sobre el cual se detallaran ciertas caracteristicas en los siguientes parrafos.

En primer lugar, previamente a ejecutar el analisis de pandeo, es necesario realizar un
analisis estdtico sobre el modelo considerando el efecto de la presidn. Tras esto, ya se puede
realizar el andlisis de pandeo.

Como se ha mencionado previamente, el problema de pandeo lineal es conocido también
como pandeo de autovalores. En este sentido, la metodologia numérica empleada por el
codigo ANSYS en la resolucion del problema genera un conjunto de valores llamados
autovalores (A), de modo que, el menor de los autovalores se emplea para calcular la carga
critica de pandeo (P,;¢) a partir de la ecuacidn (36).
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Perit = A% Peye (36)
Donde P,,; hace referencia a la carga externa aplicada sobre la estructura.

Puede ocurrir que el primer autovalor tenga signo negativo, lo cual significa que el pandeo
puede ocurrir también si sobre la estructura se aplica una carga en sentido opuesto a la
aplicada para la ejecucidn del analisis.

Para estudiar el comportamiento de los paneles sandwich con nucleo de panal de abeja
frente al wrinkling se han creado tres modelos en elementos finitos de estas estructuras, de
forma que, en cada modelo se ha fijado un determinado nimero de celdas hexagonales con el
fin de analizar la influencia de la esbeltez de esta estructura en este tipo de fallo. En este
sentido, se ha creado un modelo con dos celdas hexagonales, otro con tres celdas y un tercero
con cuatro celdas hexagonales, los cuales pueden verse en las Figuras 17, 18 y 19,
respectivamente.

Figura 17. Modelo de elementos finitos de la estructura sandwich de dos celdas con ntcleo de panal de
abeja de fibra de aramida y pieles isétropas de aluminio.

Figura 18. Modelo de elementos finitos de la estructura sdndwich de tres celdas con nucleo de panal de
abeja de fibra de aramida y pieles isétropas de aluminio.
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Figura 19. Modelo de elementos finitos de la estructura sdndwich de cuatro celdas con ntcleo de panal
de abeja de fibra de aramida y pieles isétropas de aluminio.

En los tres modelos creados se ha supuesto una unién perfecta entre piel y nicleo. En
cuanto al material, se ha considerado que las pieles son de aluminio, el cual se ha
caracterizado con las siguientes constantes ingenieriles: médulo de Young de 70.000 MPa y
coeficiente de Poisson de 0,33 (Catapano y Montemurro, 2014). Ademas, se ha fijado un
espesor de la piel 10 veces superior al pardmetro tc, cuyo valor puede verse en la Tabla 1.

Por otra parte, sobre los modelos se han aplicado las condiciones de contorno necesarias
para simular lo mas adecuadamente posible su comportamiento frente al pandeo. Para
representar graficamente estas condiciones de contorno aplicadas sobre los modelos se ha
utilizado como referencia el modelo de la Figura 19.

En primer lugar, se ha impuesto una ecuacidon de restriccién que establece que el
desplazamiento de los nodos enfrentados en ambos extremos de la direccién y del modelo,
siempre sea el mismo, tal como se muestra en la Figura 20 (condicidon de modelo periddico en
y). Esta restriccién permite modelar la estructura sdndwich como si fuese continua a lo largo
del eje y. De este modo, el resultado serd independiente del tamafio del modelo en dicha
direccidn.

Figura 20. Ecuacion de restriccidén que garantiza continuidad en el modelo a lo largo de la direccién y.
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En segundo lugar, se ha restringido el desplazamiento en la direccion del eje z de los nodos
ubicados en la cara externa de la piel inferior, tal como se observa en la Figura 21. Esta
condicidn de contorno permite considerar el panel sandwich como si estuviese apoyado en

una superficie.

Figura 21. Restriccion al desplazamiento en la direccidn z de los nodos situados en la cara externa de la
piel inferior.

Por ultimo, en aquellos nodos de la Figura 21 situados en la mitad del modelo, también se
ha restringido el desplazamiento en la direccién x, tal como se ve en la Figura 22. Ademas,
sobre el nodo central de los previamente seleccionados también se ha restringido el
movimiento en direccion y, como se ve en la Figura 23. Con ello evitamos los movimientos de

sdlido libre.

Figura 22. Restriccion al desplazamiento en la direccién x de los nodos de la cara externa de la piel
inferior situados en la mitad de longitud del modelo.

Figura 23. Restriccion al desplazamiento en la direccién y del nodo central.
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Tras aplicar todas las restricciones descritas, para analizar el comportamiento de la
estructura frente al modo de fallo wrinkling, se ha aplicado una tensidn de compresidn sobre
ambas pieles de 100 MPa, tal como se observa en la Figura 24.

Figura 24. Carga de compresidn de 100 MPa aplicada sobre las pieles del modelo de la estructura
sandwich.

En el ANEXO Il del Proyecto pueden verse todas las instrucciones implementadas para
crear el modelo de la Figura 19, asi como todas las érdenes necesarias para fijar las
condiciones de contorno descritas. Se toman como referencia los pasos seguidos para crear el
modelo de la estructura sandwich con cuatro celdas, ya que los modelos con dos y tres celdas
se han creado siguiendo los mismos pasos modificando Unicamente el pardmetro ncel a1y 2,
respectivamente.

Por otra parte, para evaluar la influencia de las propiedades del nucleo en el
comportamiento de las estructuras sandwich frente al wrinkling, se ha modelado el nucleo de
panal de abeja de los tres modelos creados con cada uno de los tres de laminados descritos en
el apartado 3.1.

Para finalizar, es importante indicar que los modelos representados en las Figuras 17, 18 y
19 también se han creado mediante scripts programados en el cddigo comercial de elementos
finitos Ansys APDL, empleando el mismo tipo de elemento y mismo tamafio de malla que el
modelo del nucleo de la Figura 13.

31



3.7. Cdlculo de las propiedades elasticas aparentes del nicleo

En primer lugar, se ha llevado a cabo un proceso de homogenizacién numérica mediante el
codigo comercial de elementos finitos ANSYS (version 19.2) sobre el modelo creado del nicleo
de panal de abeja, el cual puede verse en la Figura 13, para, posteriormente, obtener sus
propiedades elasticas aparentes.

Para realizar esta primera parte del proyecto, se han ejecutado un conjunto de
instrucciones sobre el modelo, las cuales se encuentran implementadas en diferentes macros
programadas en lenguaje del cddigo ANSYS y distintas rutinas programadas mediante el
software matemadtico Matlab.

A continuacién, se citan y enumeran en orden secuencial cada uno de los archivos
ejecutados hasta obtener las propiedades elasticas efectivas del ntcleo.

1) MACRODEFT_ca.

Este archivo se corresponde con una macro programada en el cddigo de elementos finitos
ANSYS. Tras abrir el modelo en el programa ANSYS, se ejecuta esta macro y se generan
distintos ficheros en formato .prn en el directorio de trabajo que contienen informacién de los
nodos que forman los vértices, aristas y caras del modelo de la Figura 13. Estos ficheros se
empleardn posteriormente para poder aplicar las ecuaciones de restriccién.

2) Gen-superficies.

Este archivo corresponde a una macro de ANSYS. Tras ejecutarla sobre el modelo, se
guarda informacion sobre las 6 caras del mismo para, posteriormente, poder calcular la
tensidon promedio. La informacidn generada se guarda en un archivo llamado “superficies”.

3) Redondeo

Este archivo corresponde a una rutina del software matematico Matlab. Mediante esta
rutina se consiguen corregir los errores numéricos producidos por el programa de elementos
finitos ANSYS. De modo que con este archivo se convierten en 0 aquellas coordenadas nodales
cuyo valor sea menor a 10!, Tras ejecutar esta rutina se generan nuevos ficheros .prn que
contienen las coordenadas corregidas de la geometria del modelo.

4) Lectura_nodos_t ca

Este archivo corresponde con una rutina del programa Matlab, mediante la cual se generan
los 6 casos de carga descritos en el apartado 3.4.

5) Solvebcasos

Para ejecutar esta macro se vuelve al programa ANSYS. Con este archivo se consiguen
resolver de forma consecutiva los 6 casos de carga generados en el paso anterior.
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6) Lecturafzas

Para ejecutar este archivo se vuelve al programa MATLAB. Tras ejecutarlo, se genera en el
directorio de trabajo una hoja excel llamada “Resul-tabla-fzas” con los resultados finales de
tension expresados en forma matricial.

7) Plantilla

Este archivo da nombre a una hoja excel en la que se copian los resultados de la hoja excel
generada en el paso 6 para obtener la matriz de rigidez [C]. Ademads, este archivo tiene
implementadas las formulas descritas en el apartado 3.5, necesarias para el cdlculo de las
propiedades elasticas efectivas del modelo del nicleo.

Por razones de privacidad, no es posible incluir en el proyecto el contenido de cada uno de
los 7 archivos citados previamente, ya que estas macros y rutinas no han sido desarrolladas
por el autor del proyecto, sino que han sido facilitadas por el Departamento de Ingenieria
Mecanica y de Materiales de la Universitat Politecnica de Valéncia para el desarrollo del
Trabajo Fin de Grado.

3.8. Analisis del pandeo local wrinkling

En segundo lugar, se ha analizado el comportamiento de la estructura sandwich frente al
fallo por el tipo de pandeo local wrinkling. En este apartado se ha estudiado tanto la influencia
de la composicion del ndcleo como la esbeltez en el comportamiento de la estructura.

Para llevar a cabo el andlisis de pandeo en el cddigo ANSYS, sobre el modelo de la
estructura sandwich se han fijado un conjunto de restricciones y se ha aplicado una tensién de
compresion sobre las caras de ambas pieles del panel sandwich. Tanto las restricciones
impuestas como la condicién de carga sobre las pieles se encuentran descritas en detalle en el
apartado 3.6 de la memoria.

Como ya se ha comentado en ese mismo apartado, para ejecutar un andlisis de pandeo en
ANSYS es necesario realizar un andlisis estatico previo al propio analisis de pandeo cuando se
estudia el pandeo como un problema lineal, como ocurre en este proyecto. Por lo tanto, en
primer lugar, se ha realizado un anadlisis estatico sobre el modelo de la estructura sandwich
considerando el efecto de la presidn y después se ha resuelto el analisis de inestabilidad. Este
proceso se ha realizado nueve veces, ya que, para cada una de las tres esbelteces, se ha
modelado el nicleo de la estructura con cada uno de los tres laminados estudiados en este
proyecto.
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4. RESULTADOS
4.1. Propiedades elasticas de una lamina con fibra unidireccional

En cuanto al apartado 3.2, en la Tabla 3 se muestran los valores de las propiedades
elasticas de una lamina con fibra unidireccional considerando una V; = 0,3.

Tabla 3. Propiedades elasticas de una ldmina de material compuesto con matriz de resina
fendlica y con refuerzo de fibra de aramida unidireccional con una Vy = 0,3.

Propiedades elasticas
E{(GPa) | 43,212
E, (GPa) 10,809
G4, (GPa) 3,363
G,3 (GPa) | 2,914
U1, 0,336
Uyg 0,855

Estos resultados mostrados en la Tabla 3 son los que se introducirdn en la macro escrita en
codigo ANSYS como propiedades del material del nucleo.

4.2. Validacion del modelo del ntcleo

Para comprobar la bondad del modelo del nicleo generado en elementos finitos se ha
llevado a cabo la validacidon del mismo. Para ello, se han comparado los resultados de las
propiedades elasticas obtenidos en el modelo del nicleo de la Figura 13 con aquellos
obtenidos mediante la técnica analitica de Gibson y Ashby, (1997) y con los publicados por
Catapano y Montemurro, (2014) en su estudio.

En este apartado, para validar el modelo, las paredes de la celda hexagonal se han
modelado como un material isétropo, en concreto el aluminio, puesto que la aproximacion
analitica de Gibson y Ashby, (1997) esta formulada para materiales isdtropos. Por otra parte,
se ha escogido este material con el fin de comparar los resultados con los obtenidos por
Catapano y Montemurro, (2014), quienes modelaron su modelo con este material. En este
sentido, las propiedades elasticas con las que se ha caracterizado mecdnicamente al aluminio
han sido las mismas que asignaron estos autores al propio material, siendo el mddulo de
Young de 70.000 MPa y el coeficiente de Poisson de 0,33.

En la Tabla 4 se muestran los valores de las propiedades eldsticas efectivas obtenidas en el
modelo de este Proyecto, la aproximaciéon analitica de Gibson y Ashby, (1997) y los valores
numéricos obtenidos mediante homogenizacién por Catapano y Montemurro, (2014).
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Tabla 4. Valores de las propiedades eldsticas obtenidos con el modelo del nucleo creado en el
Proyecto, la técnica analitica de Gibson y Ashby, (1997) y los obtenidos por Catapano y

Montemurro, (2014).

Propiedades | Modelo Proyecto | Gibson y Ashby, (1997) | Catapano y Montemurro, (2014)
E; (MPa) 0,873 0,840 0,884
E, (MPa) 0,907 0,840 0,918
E; (MPa) 1.812,382 1.400,067 1.812,299
G1, (MPa) 0,570 0,210 0,640
G,3 (MPa) 264,725 263,170 262,982
G413 (MPa) 383,264 263,170 390,833
V1, 0,979 1 0,980
Uy3 0,166*10°3 =0 0,161*103
Vg3 0,159*10°3 =0 0,167*103

Como se observa en la Tabla 4, los resultados obtenidos mediante el procedimiento
numérico desarrollado en este Proyecto estan de acuerdo con los valores calculados mediante
la formulacién de Gibson y Ashby, (1997) y con los publicados por Catapano y Montemurro,
(2014).

En concreto, existe una gran similitud con los resultados publicados por Catapano vy
Montemurro, (2014), donde se observan errores relativos inferiores al 2% para todas las
propiedades, excepto en el caso del mddulo de rigidez a cortadura en el plano 1-2 (G,;), donde
el error relativo es de 12,3%. Las diferencias observadas podrian deberse al hecho que
Catapano y Montemurro, (2014) emplearon un tamafio de malla menor al utilizado en este
Proyecto.

Respecto a la técnica analitica de Gibson y Ashby, (1997), las diferencias existentes son
mayores, especialmente para G13, G13 Y E3 con errores relativos de 63,2%, 31,3% y 22,8%,
respectivamente. Cabe senalar que la formulacidon de Gibson y Ashby, (1997) toma como
referencia una celda hexagonal de espesor constante, mientras que en el modelo numérico del
Proyecto el espesor no es el mismo en todas las paredes de la celda hexagonal, tal como puede
verse en el del detalle del Plano 3.1, ya que debido al proceso de fabricaciéon del nucleo de
panal de abeja, dos de las seis paredes de la celda hexagonal tienen el doble de espesor que el
resto. Este hecho podria explicar las diferencias observadas entre los resultados.

Por lo tanto, tras la discusion de los resultados, se admite como valido el modelo del
nucleo para caracterizar las propiedades elasticas de un modelo continuo creado en este
Proyecto.

4.3. Propiedades elasticas aparentes del nucleo

Tras realizar el analisis numérico, las propiedades elasticas aparentes del nicleo modelado
con cada uno de los tres laminados descritos en el apartado 3.1 se recogen en la Tabla 5.
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Tabla 5. Propiedades elasticas aparentes del ndcleo modelado con un laminado monocopa con
la fibra orientada 0°, con un laminado quasi-isétropo de 7 capas [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°]
y con un laminado quasi-isétropo de 5 laminas [90°/0°/90°/0°/90°].

Propiedades elasticas | Monocapa | [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] | [90°/0°/90°/0°/90°]
E, (MPa) 0,467 0,378 0,206
Ey (MPa) 0,487 0,394 0,215
E, (MPa) 279,869 473,743 827,385

Uyy 0,978 0,978 0,979
Uyy 0,000153 0,000258 0,0000266
Uy, 0,000159 0,000267 0,0000288
Uyx 1,020 1,020 1,020
Uy 0,092 0,323 0,107
Uy 0,092 0,321 0,111
ny (MPa) 0,322 0,245 0,144
Gyz (MPa) 33,812 89,668 33,824
G, (MPa) 48,979 130,624 48,979

Tal como puede verse en la Tabla 5, la orientacién de la fibra de la [dmina en el laminado
tiene una gran influencia sobre las propiedades elasticas de nucleo, ya que, segun la
orientacién de la direccién principal de las laminas en el laminado, el nucleo ofrece una mayor
resistencia en determinadas direcciones. En este sentido, como se observa en Figura 25,
cuando se emplea un laminado equilibrado como material del nucleo, como es el laminado
[90°/0°/90°/0°/90°], se alcanza el valor mas alto del mdédulo de elasticidad en la direccion
transversal (E,), siendo la diferencia de 547,516 y 353,642 MPa, respecto al laminado
monocapa y al laminado [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°], respectivamente. Esto se debe a la
presencia en el laminado de tres laminas con la fibra orientada 90° respecto al eje x del
laminado, lo cual provoca que la direccién con mayor rigidez de la lamina, direccién 1, coincida
con la direccién z del modelo del nicleo. Por otra parte, este laminado no mejora la rigidez de
cortadura, Gy, y G, cuando se compara con el caso de un laminado monocapa.
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Variacion del modulo Ez en el nucleo
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Figura 25. Valor del médulo de Young del nucleo en la direccidn del espesor o altura (E,) para el nicleo
modelado con un laminado monocopa con la fibra orientada 0°, con un laminado quasi-isétropo de 7
capas [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] y con un laminado quasi-isdtropo de 5 laminas [90°/0°/90°/0°/90°].

Por otra parte, como se ve en la Figura 26, los mddulos de resistencia a cortadura fuera del
plano del nucleo, Gy, y G, aumentan considerablemente cuando el nucleo se modela con el
laminado [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°]. Este comportamiento se debe a la presencia de
laminas orientadas +/- 45° en el laminado, ya que segun Kaw, (2005) los laminados angle-ply
tienen mejores propiedades de rigidez frente a esfuerzos cortantes que los laminados
cruzados. Ademas, con el laminado [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] se consigue incrementar el
valor del mddulo de elasticidad en la direccién transversal del nucleo respecto al laminado

monocapa, en parte, por la presencia de un laminada orientada 90°.
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Variacion de modulos Gzx y Gyz en el nucleo
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Figura 26. Valores de mddulos de rigidez a cizalladura del nucleo G, y G,,, para el nucleo modelado con
un laminado monocopa con la fibra orientada 0°, con un laminado quasi-isétropo de 7 capas [0°/45°/-
45°/90°/-45°/45°/0°] y con un laminado quasi-isotropo de 5 laminas [90°/0°/90°/0°/90°].

Con el laminado monocapa con la fibra orientada 0° se obtienen los valores mas altos de
los médulos de elasticidad en el plano, E, y E,, con un valor de 0,467 y 0,487 MPa,
respectivamente. Esto sucede porque la direccién con mayor rigidez se encuentra contenida
en el plano del nucleo. Aun asi, son valores muy inferiores a los obtenidos en la direccién z
(E,). Segin Seemann y Krause, (2017) las propiedades mecdnicas del nicleo de panal de abeja
en el plano x-y suelen despreciarse, ya que son tan débiles que apenas contribuyen a la
resistencia de la estructura sandwich. Los resultados obtenidos en este Proyecto, confirman
que, el uso del laminado monocapa no representaria una gran ventaja respecto a los otros dos
laminados. Por otra parte, estos autores identifican como propiedades clave de las estructuras
sandwich la rigidez a compresidn fuera del plano y la rigidez a cizalladura en los planos z-x y z-
y, las cuales se consiguen mejorar con los laminados [90°/0°/90°/0°/90°] y [0°/45°/-45°/90°/-
45°/45°/0°], respectivamente, tal como se ve en la Tabla 5.

Como puede verse en las Figuras 27, 28, 29 y 30, las propiedades elasticas en las
direcciones x e y son muy similares en los tres laminados, sin embargo, no llega a tratarse de
un caso de isotropia en plano x-y. Esta similitud es debido a que se trata de una celda
hexagonal regular, ya que Gibson y Ashby, (1997) confirmaron que cuando la hexagonal del
nucleo era un hexagono regular, existia isotropia de propiedades en el plano x-y. Sin embargo,
cabe recordar que, en la formulacion desarrollada por Gibson y Ashby, (1997) se considera la
celda hexagonal con espesor uniforme y material isdtropo, lo cual no ocurre en el modelo de
nucleo generado en el proyecto.
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Variacion de maddulos Ex y Ey en el nucleo
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Figura 27. Valor de los mddulos de Young del nicleo en la direcciones x (Ey) e y (E,) para el nicleo
modelado con un laminado monocopa con la fibra orientada 0°, con un laminado quasi-isétropo de 7
capas [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] y con un laminado quasi-isdtropo de 5 laminas [90°/0°/90°/0°/90°].

Variacion de v,, y v, en el nucleo
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Figura 28. Valor de los coeficientes de Poisson vy, y vy, para el niicleo modelado con un laminado
monocopa con la fibra orientada 0°, con un laminado quasi-isétropo de 7 capas [0°/45°/-45°/90°/-
45°/45°/0°] y con un laminado quasi-isétropo de 5 laminas [90°/0°/90°/0°/90°].
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Variacion de v,, y v, en el nucleo
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Figura 29. Valor de los coeficientes de Poisson v, y v,y para el nticleo modelado con un laminado
monocopa con la fibra orientada 0°, con un laminado quasi-isétropo de 7 capas [0°/45°/-45°/90°/-
45°/45°/0°] y con un laminado quasi-isdtropo de 5 laminas [90°/0°/90°/0°/90°].

Variacion de v, y v, en el nucleo
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Figura 30. Valor de los coeficientes de Poisson vy, y Uy para el nicleo modelado con un laminado
monocopa con la fibra orientada 0°, con un laminado quasi-isétropo de 7 capas [0°/45°/-45°/90°/-
45°/45°/0°] y con un laminado quasi-isétropo de 5 laminas [90°/0°/90°/0°/90°]
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4.4. Comportamiento de la estructura sdndwich frente al pandeo local wrinkling

En la Tabla 6 se muestran autovalores menores obtenidos tras el analisis de pandeo en la
estructura sandwich formada por 2, 3 y 4 celdas hexagonales para cada caso de composicién
del nucleo de panal de abeja planteado en este proyecto.

Tabla 6. Autovalores (A) menores del modelo de la estructura sandwich con 2, 3y 4 celdas
hexagonales para un nucleo de panal de abeja compuesto por el laminado monocapa,
laminado [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] y laminado [90°/0°/90°/0°/90°].

A
Composicion del nticleo 2 celdas | 3 celdas | 4 celdas
Laminado monocapa 0° 1,1176 | 0,92606 | 0,90763
Laminado [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] | 1,8407 | 1,7955 | 1,7899
Laminado [90°/0°/90°/0°/90°] 1,5639 | 1,4561 | 1,4504

Como se observa en la Figura 31, para los 3 tipos de nucleos, el aumento del nimero de
celdas en el panel sandwich reduce la resistencia de la estructura frente al wrinkling, ya que los
autovalores obtenidos tras el andlisis de pandeo disminuyen conforme aumenta el nimero de
celdas, lo cual provoca que la carga critica de pandeo (ecuacién 36), también se reduzca. Sin

embargo, el paso de 3 a 4 celdas apenas afecta al comportamiento del panel sandwich frente a
la inestabilidad.

El descenso del numero de celdas reduce la esbeltez de la estructura sandwich, lo cual
podria ser la causa del mejor rendimiento frente al pandeo, ya que la esbeltez de una
estructura es un parametro que influye en la carga critica que puede soportar la misma previo
inicio del pandeo, existiendo una relacidn inversa entre carga critica de pandeo y esbeltez.

Influencia de la esbeltez y nucleo en el pandeo

2
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Figura 31. Influencia de la esbeltez y tipo de composicidn del nucleo en el pandeo.

Por otra parte, la estructura sandwich con un ntcleo de panal de abeja compuesto por un
laminado que contiene ldminas orientadas a + 45° presenta el mayor autovalor para un mismo

41



numero de celdas hexagonales, lo cual significa que es el nicleo que permite al panel sandwich
soportar la mayor carga antes de iniciarse el pandeo. Esto puede deberse a que el laminado
[0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] genera un nucleo con un alto mddulo de rigidez transversal G,
en comparacién con los otros dos laminados, tal como puede verse en la Tabla 5. En la interfaz
entre piel y nucleo, las cargas de compresién aplicadas sobre las pieles pueden actuar como
una tensién tangencial sobre el nudcleo equivalente al efecto que tendria una tensién
tangencial 7,,, con lo cual la alta rigidez transversal G,, que le confiere al ntcleo el laminado
[0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] proporciona una mayor estabilidad de la estructura sandwich
frente al pandeo.

Por otra parte, también es importante destacar el mddulo de elasticidad E, del nucleo en
el comportamiento de la estructura sandwich frente al wrinkling, ya que las cargas de
compresidn aplicadas sobre las pieles tienden a doblar las paredes de la celda hexagonal, con
lo que una mayor resistencia en la direccion transversal del nucleo puede permitir al panel
sandwich resistir mejor frente a este tipo de pandeo. En efecto, como se ve en la Figura 31, la
resistencia al pandeo de la estructura sandwich es mayor para el caso del nldcleo compuesto
por un laminado cruzado para un determinado nimero de celdas, a pesar de que el médulo
G, es muy similar para ambos nucleos, como se observa en la Tabla 5. Sin embargo, el médulo
E, del nucleo compuesto por un laminado cruzado es muy superior en comparacion con el
caso del nucleo formado por un laminado monocapa.

La linea roja que aparece en la Figura 31 define una frontera entre estabilidad e
inestabilidad de la estructura sandwich frente al pandeo. En este sentido, mediante la
ecuacion (36) se observa que un autovalor menor a la unidad indica que la carga aplicada
sobre la estructura es mayor que la carga critica de pandeo. Entre los casos estudiados, la
estructura sandwich con nucleo de panal de abeja formado por un laminado monocapa se
encuentra en la zona de fallo cuando la estructura tiene 3 y 4 celdas, ya que sus autovalores
0,92606 y 0,9703, respectivamente, son menores que la unidad.

La presencia de este tipo de pandeo local sobre las pieles afecta negativamente al nucleo
de la estructura, ya que la existencia de pequefias ondulaciones en la piel puede provocar la
separacion entre piel y nlcleo. En este sentido, en la Figura 32 puede verse el efecto del
wrinkling sobre el nucleo.

Figura 32. Efecto del wrinkling sobre el nucleo de la estructura sandwich.
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En la Figura 32 puede verse como este tipo de inestabilidad provoca el pandeo de las
paredes de aquellas celdas hexagonales del nucleo situadas en la mitad de la estructura. Esto
se debe a que el wrinkling origina pequeias ondulaciones en la mitad de la piel de los paneles
sandwich, y, como consecuencia, las celdas que se ven afectadas son las que se encuentran en
esa misma posicion.

La imagen mostrada en la Figura 32 corresponde al caso de la estructura sandwich con un
nucleo de 4 celdas formado por el laminado [90°/0°/90°/0°/90°]. No se han representado el
resto de modelos ensayados en el andlisis de pandeo, ya que el efecto que provoca el
wrinkling sobre el nucleo es el mismo en todos ellos, diferencidndose Unicamente en el grado
de flexidn de las paredes de la celda hexagonal en cada caso. Por otra parte, en la Figura 33
puede verse la deformada sobre el modelo mallado de la estructura sandwich tras el andlisis
de pandeo.

Figura 33. Efecto del wrinkling sobre el modelo mallado del nucleo de la estructura sandwich.

Para concluir, estos resultados obtenidos en el andlisis de pandeo no se han podido
comparar con ningln otro trabajo, ya que las distintas formulaciones existentes sobre el
calculo de la carga critica estan basadas en técnicas experimentales sobre estructuras
sandwich formadas con materiales isétropos y bajo hipétesis de contorno distintas a las
planteadas en el mismo.
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5. CONCLUSIONES

La orientacion de las laminas en el laminado ha sido un factor determinante en las
propiedades eldsticas aparentes del nucleo. En este sentido, cuando se ha utilizado el
laminado [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] como material del nucleo se han conseguido mejorar
los modulos de rigidez del nucleo en la direccion transversal, Gy, y G, €n comparacion con
los otros dos laminados. Por otra parte, con el laminado [90°/0°/90°/0°/90°] se ha alcanzado la
mayor rigidez del nucleo en la direccidn z, con un valor de E, igual a 827,385 MPa. En contra,
con el laminado monocapa no se ha conseguido ninguna mejora relevante en las propiedades
elasticas efectivas del nucleo respecto a los otros dos laminados.

Por otra parte, se ha visto que la estructura sandwich con un nucleo de panal de abeja
formado por el laminado [0°/45°/-45°/90°/-45°/45°/0°] presenta el mejor comportamiento
frente al fallo por pandeo wrinkling. Por el contrario, las estructuras sandwich mas esbeltas (3
y 4 celdas) han colapsado cuando se ha empleado un nucleo de panal de abeja formado por el
laminado monocapa. Por ultimo, se ha observado que el aumento de la esbeltez del panel
sandwich reduce la carga critica que origina el pandeo, independientemente del material del
nucleo.

Con todo esto, el uso de un laminado de un material compuesto reforzado con fibra puede
ser una buena opcién como material para fabricar los nucleos de las estructuras sandwich,
como el nucleo de panal de abeja, ya que los componentes en los que se encuentran estas
estructuras pueden requerir altas propiedades elasticas en ciertas direcciones, lo cual se puede
conseguir modificando la orientacién de la fibra de las [dminas. Ademas, ciertas aplicaciones
donde se emplean este tipo de estructuras, como la aerondutica, requieren que los
componentes presenten acoplamientos entre flexidon y torsion, lo cual se puede conseguir
durante el disefio del laminado.

Sin embargo, el analisis del pandeo mediante el cédigo ANSYS como un problema lineal
hace que los resultados referentes a este apartado deban corroborarse con un analisis no
lineal del pandeo. Del mismo modo, para comprobar la calidad del andlisis numérico efectuado
para evaluar el comportamiento de la estructura frente al pandeo, deberia realizarse
paralelamente un ensayo experimental sobre la estructura sandwich con idénticas condiciones
de contorno.
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NOMBRE FECHA TITULO:
MODELO DEL VER DEL NUCLEO DE PANAL
CREADO POR J.A Marqués | 22/07/2019 DE ABEJA (HONEYCOMB)
APROBADO POR | Ana Vercher | 27/07/2019
PROPIETARIO LEGAL: ESCALA 10:1 HOJA 1 DE 1
OBSERVACIONES: N° PLANO:

Escuela Técnica Supenor de Ingenienia del Diseno

Cotas en milimetros




MARCA NUMERO DE PIEZAS

DESCRIPCION
1 1 NUCLEO DE PANAL DE ABEJA
2 2 PIEL
NOMBRE FECHA TITULO:
- ESTRUCTURA SANDWICH CON NUCLEO DE
CREADO POR J.A Marqués | 22/07/2019 PANAL DE ABEJA (HONEYCOMB)
CON 4 CELDAS
APROBADO POR | Ana Vercher | 27/07/2019
PROPIETARIO LEGAL: ESCALA 2:1 HOJA 1 DE 1
ﬁ OBSERVACIONES: | N° PLANO:
EEEEBNE

Escuela Técnica Supenor de Ingeniena del Diseiio

Cotas en milimetros




NOMBRE FECHA TITULO:
NUCLEO DE PANAL DE ABEJA
CREADO POR J.A Marqués | 22/07/2019 (HONEYCOMB)
APROBADO POR | Ana Vercher | 27/07/2019
PROPIETARIO LEGAL: ESCALA 5:1 HOJA 1 DE 1
OBSERVACIONES: N° PLANO:

Escuela Técnica Superior de Ingenieria del Disefio

Cotas en milimetros

3.1




NOMBRE FECHA TITULO:
CREADO POR J.A Marqués | 22/07/2019 s
APROBADO POR | Ana Vercher | 27/07/2019
PROPIETARIO LEGAL: ESCALA 2:1 HOJA 1 DE 1
ﬁ OBSERVACIONES: N° PLANO:
EEEER Cotas en milimetros
Escuela Técnica Supenor de Ingeniena del Diseiio 3.2




PLIEGO DE CONDICIONES






1. OBIJETO

Mediante el pliego de condiciones se establecen las responsabilidades que deben tener
tanto el alumno como la tutora en el desarrollo del Trabajo Fin de Grado (TFG).

Este proyecto tiene como objeto evaluar y comparar el rendimiento mecdanico del nucleo
de panal de abeja cuando se emplea como material del mismo tres laminados diferentes de un
material compuesto reforzado con fibra. Ademads, en el proyecto se analiza la influencia de las
propiedades del nucleo y esbeltez de la estructura sdndwich en su comportamiento frente a un
tipo de pandeo local lamado wrinkling.

Se incluirdn en el Proyecto las tareas asociadas a la creacion del modelo de elementos
finitos del nucleo de panal de abeja para poder llevar a cabo el proceso de homogenizacidn,
desarrollo del modelo de un estructura sandwich en elementos finitos y ejecucién del analisis
de pandeo mediante elementos finitos.

Por otro lado, se excluyen del proyecto las tareas correspondientes a la programacién de
los 7 archivos citados en el apartado 3.7, empleados para el cdlculo de las propiedades
eldsticas efectivas del modelo del nucleo.
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2. CONDICIONES GENERALES
2.1. Condiciones Facultativas

Como tutora del proyecto, la profesora Diia. Ana Vercher Martinez debera cumplir con las
siguientes obligaciones:

e Indicar al alumno las pautas adecuadas para desarrollar el proyecto.

e Ofrecer ayuda en caso que el alumno no sea capaz de resolver una determinada
situacion.

e Revisar periddicamente el trabajo realizado por el alumno.

e Asegurar que la extension del TFG se ajuste a los créditos ECTS que este ocupa.

Por otra parte, la tutora del proyecto estara apoyada por un conjunto de derechos:

e Ser informada sobre la anulacién de la matricula correspondiente al TFG por parte de
un alumno a quién tutele.

e Solicitar, justificadamente, la renuncia a la tutela de un TFG.

e Recibir el reconocimiento académico por la labor de tutoria prestada.

Como alumno y autor del proyecto, Juan Andrés Marqués Laliga, deberda cumplir las
obligaciones que se indican a continuacién:

e Realizar las tareas propuestas por la tutora dentro del plazo temporal marcado.

e Cumplir con la normativa de la Escuela Técnica Superior de Ingenieria del Disefio
(ETSID) referente al TFG.

e Asegurar la originalidad del proyecto.

Asimismo, el alumno estard respaldado por un conjunto de derechos:

e Disponer de un equipo informdatico apropiado para realizar el proyecto.

e Recibir solucidn a los problemas técnicos no previstos en el proyecto.

e En caso de ausencia del tutor, el alumno tendra plenos derechos en la toma decisiones
referentes al desarrollo del proyecto, debiendo asumir el tutor dichas decisiones.

e Solicitar, justificadamente, la renuncia al TFG una vez empezado.

Periddicamente se concretardn reuniones entre tutora y alumno para evaluar el trabajo
realizado hasta el momento por el alumno.

Una vez finalizada la redaccidn del proyecto, la tutora realizard una revision final para dar
su aprobaciodn a la presentacion del mismo frente al tribunal.
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2.2. Condiciones Legales

El alumno debera haber cursado las asignaturas de Disefio Mecanico Avanzado y Técnicas
Computacionales en Ingenieria Mecdnica para adquirir los conocimientos bdsicos necesarios
para el desarrollo del proyecto.

Por otra parte, se prohibira la divulgacion de los archivos computacionales cedidos por la
tutora del proyecto al alumno para llevar a cabo el desarrollo del trabajo.

Por ultimo, ambas partes, alumno y tutor, podran renunciar o aplazar unilateralmente el
desarrollo del proyecto en caso de enfermedad justificada, aspecto laboral o problema
familiar.
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3. CONDICIONES TECNICAS PARTICULARES

Para realizar el proyecto se requieren distintos programas informaticos, lo cual hace
necesario la disponibilidad de un ordenador que cumpla las especificaciones técnicas de todos
los programas necesarios.

El cddigo comercial de elementos finitos ANSYS, es uno de los programas empleados en el
proyecto y el que presenta mayores requerimientos técnicos. Por lo tanto, serdn las
especificaciones técnicas de este programa las que se emplearan para definir las caracteristicas
gue debe tener el ordenador empleado para realizar el trabajo.

Las caracteristicas necesarias del sistema para poder trabajar con ANSYS se indican a
continuacién:

Software
e Sistema operativo: Linux o Windows XP.
Hardware

e Procesador: Pentium Dual Core.
e Memoria RAM: 4GB.
e Disco duro: 100 GB disponibles.

En concreto, el sistema empleado en este proyecto presentaba la siguiente configuracion:
Software

e Sistema operativo: Microsoft Windows 10
Hardware

e Procesador: AMD Quad-Core
e Memoria RAM: 4 GB
e Disco duro: 500 GB

El resto de programas empleados para realizar el trabajo se citan a continuacion:

e Matlab
e Microsoft Office Excel 2007
e Microsoft Office word 2007

Todos estos programas presentan unos requerimientos técnicos menores que los de
ANSYS, por lo que no se citaran, ya que funcionan adecuadamente en el sistema de trabajo
gue cumple los requerimientos de ANSYS.
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PRESUPUESTO






1. COSTE DE MATERIALES

En este apartado se ha establecido el coste asociado a los materiales empleados para
realizar el Proyecto. Cabe tener en cuenta que, dentro del coste total de materiales, se han
incluido dos precios adicionales a los referentes a los propios materiales como son el valor
asociado a los costes complementarios directos y la cantidad correspondiente a los gastos de
envio y gestion. Para los costes complementarios directos se ha fijado un valor del 2% respecto
a la cantidad procedente del sumatorio de los precios parciales del listado de materiales. Por
otra parte, los gastos de envio y gestién se han establecido como un 3% del precio resultante
de la suma del precio parcial de todos los materiales y de los costes complementarios directos.

La columna correspondiente al precio parcial se ha obtenido tras multiplicar el precio por
unidad por la cantidad de cada material.

Por ultimo, el coste total de materiales se ha calculado mediante la suma del precio parcial
de todos los materiales, los costes complementarios directos y los costes de envio y gestidn.

REFERENCIA DESCRIPCION UNIDADES CANTIDAD PRECIO PRECIO
(€/Unidad) PARCIAL
MAT 1 Licencia del software Afio 0,5 6.000,00 3.000,00 €

ANSYS 18.1 para el
ambito académico

MAT 2 Licencia del software Afio 0,5 250,00 125,00 €
MatLab para el ambito
académico
MAT 3 Licencia Microsoft Ano 0,5 149,00 74,50 €
Office 2007
3.199,50 €
Costes Complementarios Directos 2% 63,89 £
3.263,49 €
Costes de envio y gestion 3% 97,90 €
COSTE TOTAL DE MATERIALES 3.360,79€
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2. COSTE DE MANO DE OBRA

En la Tabla 7 se muestra la retribucién econdmica correspondiente a la categoria
profesional a la que pertenecera el alumno cuando finalice su titulacién de Grado en Ingenieria
Mecdnica. Este dato procede de los datos publicados por el Instituto Valenciano de la
Edificacion (IVE) referentes al afio 2018.

Tabla 7. Retribucién econdmica de un Ingeniero Técnico segun el IVE para el afio 2018.

Categoria profesional | Retribucién econdmica
(€/hora)
Ingeniero Técnico 27,00

2.1. Coste de mano de obra directa

En este apartado se ha calculado el coste del trabajo realizado por el alumno. Para ello se
ha considerado la retribucidn econémica indicada en la Tabla 7.

Para obtener el coste total de la mano de obra directa, se han multiplicado el nimero total

de horas empleadas por el alumno por la retribucidn correspondiente a la categoria de
Ingeniero Técnico.
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REFERENCIA TRABAJO OPERARIO UNIDADES CANTIDAD
TRAB 1 Busqueda y lectura de articulos Ingeniero h 105,00
cientificos, libros y documentos Técnico
académicos relacionados con la
temdtica del proyecto para adquirir
conocimientos necesarios para su
desarrollo
TRAB 2 Desarrollo del modelo del nucleo de Ingeniero h 15,00
panal de abeja en el software de Técnico
elementos finitos ANSYS

TRAB 3 Validacién del modelo del nucleo Ingeniero h 1,00
Técnico
TRAB 4 Cdlculo de las propiedades eldsticas Ingeniero h 2,00

efectivas del modelo del nucleo Técnico
mediante el proceso descrito en el
apartado 3.7, asignando como material
del mismo cada uno de los tres
laminados descritos en el apartado 3.1
TRAB 5 Creacion del modelo de la estructura Ingeniero h 5,00
sandwich con nucleo de panal de abeja Técnico
en el software de elementos finitos

ANSYS

TRAB 6 Ejecucion del analisis de pandeo Ingeniero h 5,00
mediante el software ANSYS Técnico

TRAB 7 Evaluacion y tratamiento de los Ingeniero h 37,00
resultados obtenidos Técnico

TRAB 8 Redaccién y revision del proyecto Ingeniero h 130,00

Técnico

h: hora

Coste Total Ingeniero Técnico 300 h x 27,00 €/h 8.100,00 €

COSTE TOTAL DE MANO DE OBRA DIRECTA 8.100,00 €

2.2. Coste de mano de obra indirecta

En este apartado se ha considerado la labor de guia y supervisiéon realizada por la tutora
durante el transcurso del proyecto, la cual se ha valorado en un precio igual al 15% del coste
total de mano de obra directa.

2.3. Coste total de la mano de obra

Por ultimo, el coste total de la mano de obra se ha obtenido sumando el coste total de la
mano de obra directa junto con el de la mano de obra indirecta.

COSTE TOTAL DE MANO DE OBRA DIRECTA 8.100,00 €
COSTE TOTAL DE MANO DE OBRA INDIRECTA (15%) 1.215,00 €
COSTE TOTAL DE MANO DE OBRA 9.315,00 €
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3. COSTE DE UTILIZACION DE LOS EQUIPOS

En este apartado se han considerado los equipos empleados para realizar el proyecto.

El coste total de utilizacién de equipos se ha calculado mediante la suma del precio parcial

de todos los equipos.

REFERENCIA DESCRIPCION UNIDADES CANTIDAD PRECIO
(€/Unidad)
EQ1 Ordenador Portatil Ud 1 245,00

ACER Aspire E5-521-
80KF con procesador
AMD Quad-Core,
4GB de RAM, 500GB
de disco duro vy
pantalla de 15.6”
COSTE TOTAL DE TOTAL DE UTILIZACION DE EQUIPOS

PRECIO
PARCIAL
245,00 €

245,00 €

Ud: unidad
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GASTOS GENERALES
Dentro de este apartado se han incluido los gastos asociados a los siguientes aspectos:

e Consumo de energia eléctrica.

e Desplazamiento del alumno a la Universitat Politécnica de Valéncia para llevar a cabo
las distintas reuniones con la tutora.

e Impresion y encuadernacion del TFG.

e Material de oficina
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5. COSTE GENERAL DEL PROYECTO

En primer lugar, se ha calculado el Presupuesto de Ejecucion Material (PEM) sumando los
costes totales de materiales, mano de obra y utilizacién de equipos.

A continuacién, se ha calculado el presupuesto de contrata sumando el valor de los
conceptos de PEM, gastos generales y beneficio industrial. Para ello, se ha estimado un coste
correspondiente al apartado de gastos generales del 15% del valor del PEM, mientras que el
beneficio industrial se ha fijado en un 6% del valor del PEM.

Para finalizar, se ha aplicado el Impuesto sobre el Valor Afiadido (l.V.A) sobre el
presupuesto de contrata y se ha calculado coste general del proyecto como la suma del
presupuesto de contrata mas el I.V.A.

COSTE TOTAL DE MATERIALES 3.360,79 €
COSTE TOTAL DE MANO DE OBRA 9.315,00 €
COSTE DE UTILIZACION DE EQUIPOS 245,00 €
PRESUPUESTO DE EJECUCION MATERIAL (PEM) 12.920,79 €
PRESUPUESTO GLOBAL

PEM 12.920,79 €
GASTOS GENERALES (15%) 1.938,12 €
BENEFICIO INDUTRIAL (6%) 775,25 €
PRESUPUESTO DE CONTRATA 15.634,16 €
I.V.A (21%) 3.283,17 €
COSTE GENERAL DEL PROYECTO 18.917,33 €

El precio total del proyecto asciende a la cuantia de 18.917,33 €, dieciocho mil novecientos
diecisiete euros con treinta y tres céntimos.

72



ANEXOS






1. ANEXO I: SCRIPT EN ANSYS APDL PARA CREAR EL MODELO DEL NUCLEO DE PANAL DE
ABEJA (HONEYCOMB)

IModelo del nucleo de panal de abeja de la Figura 13
/PREP7

IDefinicion del tipo de elemento

ET,1,SOLSH190

IPropiedades elasticas de la ldmina del material compuesto reforzado con fibra de aramida con
luna Vf = 0,3 (material transversalmente isétropo)

MP,EX,1,43.212E9

MP,EY,1,10.809E9

MP,EZ,1,10.809E9

MP,PRXY,1,0.336

MP,PRYZ,1,0.855

MP,PRXZ,1,0.336

MP,GXY,1,3.363E9

MP,GYZ,1,2.914E9

MP,GXZ,1,3.363E9

IPropiedades elasticas de la fase llamada "aire eldstico"
MP,EX,2,1000

MP,PRXY,2,0.0

IPardmetros geométricos de la Figura 12
*SET, 11, 3.666

*SET, 12, 1.833

*SET, THETA_G, 60

PI=ACOS(-1)

THETA=THETA_G*PI/180

*SET, tc, 0.0635

*SET, HC, 5
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IParametros que definen las dimensiones totales del modelo del nucleo
*SET,ancho,-2*(-L2-(TC*TAN(THETA/2)))-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2)))-L2)

*SET, alto,2*(SIN(THETA))*(L1+(TC*TAN(THETA/2))+TC)

*SET, prof, HC

IDefinicidn de las shell sections del elemento SOLSH190 para poder atribuir a los elementos

Ique forman parte de la celda hexagonal las propiedades de un laminado y a los elementos
Ique no forman parte de esta celda hexagonal las propiedades del "aire elastico"

IEste caso se corresponde al laminado [90/0/90/0/90]

sect,1,shell,,

secdata, 1,1,90,3

secdata, 1,1,0,3

secdata, 1,1,90,3

secdata, 1,1,0,3

secdata, 1,1,90,3

IDefinicidn de la shell section correspondiente a los elementos que forman el "aire eldstico"
sect,2,shell,,

secdata, 1,2,0,3

IDefinicidn de los keypoints que forman la geometria de la Figura 12
K,1,0,SIN(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))),-HC/2
K,2,0,SIN(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2)))+TC,-HC/2
K,3,-L2-ESQUINA,SIN(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2)))+TC, -HC/2
K,4,-L2-ESQUINA-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2)))),TC,-HC/2
K,5,-L2-ESQUINA-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))))-L2,TC,-HC/2
K,6,-L2-ESQUINA-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))))-L2,0,-HC/2
K,7,-L2-ESQUINA-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))))+(TC*TAN(THETA/2)),0,-HC/2

K,8, -L2,SIN(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))),-HC/2
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IKeypoints adicionales que determinan los dos puntos asociados a los vértices necesarios para
completar la cuarta parte del VER de la Figura 10

K,9,0,0,-HC/2

K,10,-L2-ESQUINA-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))))-
L2,SIN(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2)))+TC,-HC/2

IGeneracion de las areas

IArea del lado horizontal superior de la celda hexagonal de la Figura 12
L,1,2

L,2,312

L,3,8

L,8,114

AL1,2,3,4

IArea del lado inclinado de la celda hexagonal de la Figura 12

L3,4

L4,7'6

L,7,8

AL5,6,7,3

lArea del lado horizontal inferior de la celda hexagonal de la Figura 12
L,4,5!8

L,5,6

L,6,7 110

Al,8,9,10,6

IGenera el area del rectangulo que forma la cuarta parte del VER de la Figura 10
L,9,2

,2,10 112

L,10,6

L,6,9 114

AL11,12,13,14
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IGenera las 2 dreas correspondiente al "aire elastico" de la cuarta parte del VER de la Figura 10
allsel
AOVLAP,all

ISe realiza una extrusion de las dreas correspondientes a la celda hexagonal para formar la
Icuarta parte del modelo del VER del nucleo

VOFFST,1,HC,,
VOFFST,2,HC,,
VOFFST,3,HC,,

ISe le asignan a los volumenes de la celda hexagonal creados los atributos asociados a la shell
Isection 1, correspondientes a las propiedades uno de los tres laminados

VATTL,,,1

ISe seleccionan las 2 areas del "aire eldstico" y se realiza una extrusidén para completar la
Icuarta parte del modelo del VER del nucleo

vsel,u,,,1,3,1
VOFFST,5,HC, ,
VOFFST,6,HC, ,

ISe le asignan a los volumenes de la fase "aire eldstico" los atributos asociados a la shell
Isection 2, correspondientes a las propiedades de esta misma fase.

VATT,2,,,,2

ISe seleccionan todo y se unen las entidades coincidentes
allsel

NUMMRG,ALL, , , ,LOW

ISe establece la direccion del eje z de los elementos que forman la celda hexagonal para que
Icoincida con el sistema de referencia del laminado de la Figura 5

veorient,1,KP,2,1
veorient,2,thin

veorient,3,thin
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ISe selecciona todo

allsel

ISe define el tamafio del elemento para el mallado
esize,5*TC

IGeneracién de la celda hexagonal completa del modelo del nucleo
VSEL,S,MAT,,1

CM,VNOM,VOLU

VSYMM,Y,ALL, ,,,1,0

VSEL,U,,,VNOM

NUMMRG,ALL, , , ,LOW

veorient,6,KP,24,25

veorient,7,kp,17,31

veorient,8,kp,21,35

VSEL,A,,,VNOM

ISe malla la celda hexagonal

VMESH, ALL,,

VSYMM,X,ALL, ,, ,0,0

ICreacidn de la fase "aire eldstico" del modelo del nucleo
VSEL,S,MAT,,2

VMESH,ALL

VSYMM,Y,ALL, ,, ,0,0

VSYMM,X,ALL, ,, ,0,0

ISe seleccionan todo y se unen las entidades coincidentes
ALLSEL

NUMMRG,ALL, , , ,LOW

IAlinear el sistema de referencia propio de los elementos de la celda hexagonal para que
coincida con el sistema de referencia del laminado de la Figura 5

VSEL,S,MAT,,1
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vsel,s,volu,,1
vsel,a,volu,,6
vsel,a,volu,,8
vsel,a,volu,,9
vsel,a,volu,,12
vsel,a,volu,,14

eslv
wpro,,90.000000,
CSWPLA,11,0,1,1,
EMODIF,ALL,ESYS,11,
WPCSYS,-1,0
vsel,s,volu,,2
vsel,a,volu,,13

eslv
wpro,60.000000,,
wpro,,90.000000,
CSWPLA,12,0,1,1,
EMODIF,ALL,ESYS,12,
WPCSYS,-1,0
vsel,s,volu,,7
vsel,a,volu,,10

eslv
wpro,-60.000000,,
wpro,,90.000000,
CSWPLA,13,0,1,1,
EMODIF,ALL,ESYS,13,

WPCSYS,-1,0
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ISe ubica el sistema de referencia respecto al sistema global cartesiano
CSYS,0

ISe seleccionan todo y se unen las entidades coincidentes

ALLSEL

NUMMRG,ALL, , , ,LOW

IEscalado del modelo del ndcleo en metros

VLSCALE,all,, ,1e-3,1e-3,1e-3,,0,1

FINISH

I /EXIT,MODEL
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2. ANEXO Il: MODELO DE LA ESTRUCTURA SANDWICH

IEL modelo de la estructura sdndwich se ha creado en base a la macro del modelo del ntcleo,
Ipor lo que esta macro parte de la estructura de la macro del ANEXO |

/PREP7
IDefinicion del tipo de elemento
ET,1,SOLSH190

IPropiedades elasticas de la [dmina del material compuesto reforzado con fibra de aramida con
una Vf = 0,3 (material transversalmente isétropo)

MP,EX,1,43.212E9

MP,EY,1,10.809E9

MP,EZ,1,10.809E9

MP,PRXY,1,0.336

MP,PRYZ,1,0.855

MP,PRXZ,1,0.336

MP,GXY,1,3.363E9

MP,GYZ,1,2.914E9

MP,GXZ,1,3.363E9

IPropiedades elasticas de la fase llamada "aire elastico"
MP,EX,2,1000

MP,PRXY,2,0.0

IPropiedades elasticas del material de las pieles
MP,EX,4,70E9

MP,PRXY,4,0.33

IPardmetros geométricos de la Figura 12

*SET, 11, 3.666

*SET, 12, 1.833

*SET, THETA_G, 60

PI=ACOS(-1)
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THETA=THETA_G*P1/180

*SET, tc, 0.0635

*SET, HC, 5

ISe fijan dos nuevos parametros

*SET, PIEL, TC*10 !Este parametro PIEL indica el espesor de la piel

*SET,ncel,3 IEste pardmetro se emplea para crear el nUmero de celdas hexagonales en el
Inucleo de la estructura sandwich

IParametros que definen las dimensiones totales del modelo del nicleo
*SET,ancho,-2*(-L2-(TC*TAN(THETA/2)))-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2)))-L2)
*SET, alto,2*(SIN(THETA))*(L1+(TC*TAN(THETA/2))+TC)

*SET, prof, HC

IDefinicidn de las shell sections del elemento para poder atribuir a los elementos que forman
Iparte de la celda hexagonal las propiedades de un laminado y a los elementos que no forman
Iparte de esta celda hexagonal las propiedades del "aire elastico"

IEste caso se corresponde al laminado [90/0/90/0/90]

sect,1,shell,,

secdata, 1,1,90,3

secdata, 1,1,0,3

secdata, 1,1,90,3

secdata, 1,1,0,3

secdata, 1,1,90,3

IDefinicidn de la shell section correspondiente a los elementos que forman el "aire eldstico"
sect,2,shell,,

secdata, 1,2,0,3

IDefinicidn de los keypoints que forman la geometria de la Figura 12
K,1,0,SIN(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))),-HC/2
K,2,0,SIN(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2)))+TC,-HC/2
K,3,-L2-ESQUINA, SIN(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2)))+TC, -HC/2
K,4,-L2-ESQUINA-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2)))),TC,-HC/2
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K,5,-L2-ESQUINA-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))))-L2,TC,-HC/2
K,6,-L2-ESQUINA-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))))-L2,0,-HC/2
K,7,-L2-ESQUINA-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))))+(TC*TAN(THETA/2)),0,-HC/2
K,8, -L2,SIN(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))),-HC/2

IKeypoints adicionales que determinan los dos puntos asociados a los vértices necesarios para
lcompletar la cuarta parte del VER de la Figura 10

K,9,0,0,-HC/2

K,10,-L2-ESQUINA-(COS(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2))))
L2,SIN(THETA)*(L1+(TC*TAN(THETA/2)))+TC,-HC/2

IGeneracion de las areas

lArea del lado horizontal superior de la celda hexagonal de la Figura 12
L,1,2

L,2,312

L,3,8

L,8,114

AL1,2,3,4

lArea del lado inclinado de la celda hexagonal de la Figura 12

L,3,4

L4,7 6

L,7,8

AL5,6,7,3

lArea del lado horizontal inferior de la celda hexagonal de la Figura 12
L,4,5!8

L,5,6

L,6,7 10

Al,8,9,10,6
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IGenera el area del rectdngulo que forma la cuarta parte del VER de la Figura 10

L,9,2

1,2,10 112

L,10,6

L,6,9 114

AL11,12,13,14

IGenera las 2 areas correspondiente al "aire elastico" de la cuarta parte del VER de la Figura 10
allsel

AOVLAP,all

ISe realiza una extrusion de las areas correspondientes a la celda hexagonal para formar la
Icuarta parte del modelo del VER del nucleo

VOFFST,1,HC,,
VOFFST,2,HC, ,
VOFFST,3,HC, ,

ISe le asignan a los volumenes de la celda hexagonal creados los atributos asociados a la shell
Isection 1, correspondientes a las propiedades uno de los tres laminados

VATT1,,,1

ISe seleccionan las 2 areas del "aire elastico" y se realiza una extrusién para completar la
Icuarta parte del modelo del VER del nucleo

vsel,u,,,1,3,1
VOFFST,5,HC, ,
VOFFST,6,HC, ,

ISe le asignan a los volumenes de la fase "aire eldstico" los atributos asociados a la shell
Isection 2, correspondientes a las propiedades de esta misma fase.

VATT,2,,,,2
ISe seleccionan todo y se unen las entidades coincidentes
allsel

NUMMRG,ALL, , , ,LOW
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ISe establece la direccidn del eje z de los elementos que forman la celda hexagonal para que
coincida con el sistema de referencia del laminado de la Figura 5

veorient,1,KP,2,1

veorient,2,thin

veorient,3,thin

ISe selecciona todo

allsel

ISe define el tamafio del elemento para el mallado
esize,5*TC

IGeneracion de la celda hexagonal completa del modelo del nucleo
VSEL,S,MAT,,1

CM,VNOM,VOLU

VSYMM,Y,ALL,,, ,1,0

VSEL,U,,,VNOM

NUMMRG,ALL, , , ,LOW

veorient,6,KP,24,25

veorient,7,kp,17,31

veorient,8,kp,21,35

VSEL,A,,,VNOM

ISe malla la celda hexagonal

VMESH, ALL,,

VSYMM,X,ALL, ,, ,0,0

ICreacidn de la fase "aire eldstico" del modelo del ndcleo
VSEL,S,MAT,,2

VMESH,ALL

VSYMM,Y,ALL, ,, ,0,0

VSYMM,X,ALL, ,, ,0,0
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ISe seleccionan todo y se unen las entidades coincidentes
ALLSEL
NUMMRG,ALL, , , ,LOW

lAlinear el sistema de referencia propio de los elementos de la celda hexagonal para que
Icoincida con el sistema de referencia del laminado de la Figura 5

VSEL,S,MAT,,1
vsel,s,volu,,1
vsel,a,volu,,6
vsel,a,volu,,8
vsel,a,volu,,9
vsel,a,volu,,12
vsel,a,volu,,14
eslv
wpro,,90.000000,
CSWPLA,11,0,1,1,
EMODIF,ALL,ESYS,11,
WPCSYS,-1,0
vsel,s,volu,,2
vsel,a,volu,,13
eslv
wpro,60.000000,,
wpro,,90.000000,
CSWPLA,12,0,1,1,
EMODIF,ALL,ESYS,12,
WPCSYS,-1,0
vsel,s,volu,,7
vsel,a,volu,,10

eslv
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wpro,-60.000000,,

wpro,,90.000000,

CSWPLA,13,0,1,1,

EMODIF,ALL,ESYS, 13,

WPCSYS,-1,0

ISe ubica el sistema de referencia respecto al sistema global cartesiano
CSYS,0

ISe seleccionan todo y se unen las entidades coincidentes
ALLSEL

NUMMRG,ALL, , , ,LOW

ISe crean las pieles de la estructura sandwich con un nicleo con una Unica celda hexagonal
IPiel superior

ASEL,S,LOC,Z,HC/2

*GET,Nareas,area,0,count

curre=0

*DO,1,1,Nareas,1

ASEL,S,LOC,Z,HC/2

curre=ARNEXT(curre)

VOFFST,curre,PIEL,,

VATTA,, A

*ENDDO

IPiel inferior

ASEL,S,LOC,Z,-HC/2

*GET,Nareas,area,0,count

curre=0

*DO,1,1,Nareas,1

ASEL,S,LOC,Z,-HC/2



curre=ARNEXT(curre)

VOFFST,curre,-PIEL,,

VATT,4,,,4

*ENDDO

ISe asignan a los volUumenes creados asociados a las pieles las propiedades de su material
VSEL,S,MAT, 4

!Mallado de las pieles

VMESH,ALL

ISe seleccionan todo y se unen las entidades coincidentes
ALLSEL

NUMMRG,ALL, , , ,LOW

ISe borran todas las entidades asociadas al "aire elastico" ya que no es necesario modelar el
laire en las estructura sandwich

VSEL,S,MAT,,2
VCLEAR,ALL
VDELE,ALL,,,1

ISe genera la estructura sdandwich con un ndcleo compuesto por 2, 3 o 4 celdas hexagonales.
IPara ello basta con cambiar el parametro "ncel"

VGEN,ncel+1,ALL, , ,ANCHO, ,, ,0

ISe seleccionan todo y se unen las entidades coincidentes

ALLSEL

NUMMRG,ALL, , , ,LOW

IEcuacidn de restriccidn para garantizar la continuidad del modelo
CPCYC,UY,0.0001,0,0,alto0,0,0

IRestriccidn al desplazamiento en la direccién z de los nodos situados en la cara externa de la
Ipiel inferior

nsel,s,loc,z,-Hc/2-piel

D,ALLUZ
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IRestriccidn al desplazamiento en la direccién x de los nodos anteriores situados en el centro

Ide la estructura

nsel,s,loc,x,(ncel+1)*ancho/2-(ancho/2)
sel,r,loc,z,-Hc/2-piel

D,ALL,ux

IRestriccidn al desplazamiento en la direccién y del nodo central de los nodos anteriores
nsel,r,loc,y,0

D,ALL,uy

ICarga de compresidn sobre las pieles de 100 MPa
ASEL,S,LOC,X,-ANCHO/2
ASEL,a,LOC,X,ANCHO/2+ncel*ancho
Asel,u,loc,z,-Hc/2,Hc/2

SFA,all,,PRES,100E6

IEscalado del modelo de la estructura sdndwich en metros
allsel

VLSCALE,all, , ,1e-3,1e-3,1e-3,,0,1

FINISH

I'/EXIT,MODEL
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