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CAPITULO N°6: ANALISIS NUMERICO
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6.3. CALCULO DE MODOS DE FALLO
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6.1. ANALISIS NO LINEAL

6.1.1. INTRODUCCION

En el ensayo de flexion de paneles sandwich las deflexiones maximas alcanzadas
son elevadas, del orden de 10 mm, como se ha visto en el capitulo anterior. Se trata
de un problema de grandes desplazamientos por lo que es necesario realizar un
analisis no lineal del mismo.

Es necesario que el problema se analice como no lineal, haciendo equilibrio en la
deformada, para lo cual se empleara la SOL106 de Nastran.

6.1.2. SOLUCION NO LINEAL (SOL 106)

Para obtener la solucibn no lineal del problema se han modificado ciertos
parametros para la SOL 106 de Nastran, los cuales se indican a continuacion:

NLPARM. Permite definir el numero de incrementos en que divide la carga, el
numero de iteraciones maximas para alcanzar cada incremento de carga y una serie
de tolerancias para los resultados, entre otras cosas.

LGDISP. Se elige LGDISP=2 para que en el andlisis se consideren grandes
desplazamientos y fuerzas no seguidoras.

K6ROT. Es la rigidez a la torsion fuera del plano de elementos tipo placa. Se ha
aumentado a 10, porque para un valor de 1 la solucién sélo convergia hasta el 60% de
la carga. Este parametro se puede aumentar hasta 100 sin que tenga influencias
considerables en los resultados.

Conviene indicar que si el offset de los elementos CQUAD4 es distinto de 0 la
SOL106 no daria resultados correctos. Por esta razon, se ha modificado el modelo
original para que el offset de los CQUAD4 fuese 0. Para reproducir el modelo original
pero con offset 0 en los CQUAD4 se ha modificado el offset de las tarjetas PCOMP,
poniéndolo a 0.

6.1.3. RESULTADOS

A continuacion se comparan los resultados del analisis lineal (SOL 101) con los
del analisis no lineal (SOL 106). Las variables que se comparan son las que se
obtienen del ensayo: desplazamiento maximo y deformaciones en la posicidon donde
mediria la roseta en la probeta del ensayo.
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Se representa en la siguiente figura el desplazamiento maximo de la pieza en
funcién del valor de la carga. Como se puede comprobar, el valor del desplazamiento
maximo que es obtenido para SOL 106 es casi el mismo que el obtenido para SOL
101, siendo los resultados del analisis no lineal un poco mas pequenos. Por ello se
consideran validos los resultados del andlisis lineal, y por tanto, los resultados que se
obtendran del modelo de aqui en adelante seran obtenidos mediante solucién lineal.
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Figura 54. Desplazamiento maximo Sol 101 y Sol 106.

En la gréfica inferior se representan los valores de las deformaciones en direccion
x (lo que mediria la galga en direccién 1) y en direccion y (lo que mediria la galga en
direccion 2), en funcion del valor de la carga aplicada. Se hace una comparativa entre
las deformaciones obtenidas del analisis lineal y las obtenidas del analisis no lineal.

Los valores de las deformaciones obtenidas del analisis no lineal siguen la misma
tendencia que las obtenidas de la solucién lineal, alejandose para valores mayores de
la carga.

Como los resultados obtenidos del analisis no lineal no difieren mucho de los
obtenidos del analisis lineal, se considera valido realizar un analisis lineal del
problema. Por tanto, de aqui en adelante, todos los resultados obtenidos seran fruto
de un analisis lineal.
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Figura 55. Deformaciones obtenidas mediante Sol 101 y Sol 106.
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6.2. RESULTADOS NUMERICOS Y EXPERIMENTALES

En este apartado se comparan los resultados obtenidos del ensayo de las seis
probetas consideradas, de caracteristicas anteriormente mencionadas, con los
obtenidos del modelo de elementos finitos.

El desplazamiento maximo para el modelo de elementos finitos es de 10.9 mm,
como se puede observar en la Figura 56.
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Figura 56. Desplazamiento maximo del MEF.

Los desplazamientos de la cruceta, en cada uno de los seis resultados tenidos en
cuenta en este estudio, se parecen bastante a los que se obtienen del modelo de
elementos finitos, dentro de la dispersion existente entre ellos.
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Figura 57. Desplazamiento vertical ensayo y MEF.

A continuacién se comparan las deformaciones medidas por las rosetas, en
direcciones 1 y 2, con las obtenidas del MEF. Las direcciones 1 y 2 de las galgas se
corresponden con las direcciones X e Y globales del modelo. Los resultados de las
deformaciones del MEF se han tomado en unos elementos correspondientes a la
posicidon de las galgas, situadas en la cara bolsa de la pista cercanas al comienzo de
la rampa.
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Figura 58. Microdeformaciones direccion x ensayo y MEF.

En la Figura 58 se observa que las deformaciones en direccion x obtenidas del
MEF son siempre menores que las de los ensayos, en torno un 17%, considerando la
media de los 6 ensayos.
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Figura 59. Microdeformaciones direccion y ensayo y MEF.

En la Figura 59 se comparan las deformaciones en direccion y obtenidas de los
ensayos con los resultados del MEF. Comentar que no se obtuvieron valores validos
de la galga 2 de la probeta 3. Se puede observar que hay gran desviacion entre las
deformaciones de las probetas. Las deformaciones del modelo se parecen bastante a
las de la probeta 5.

Hay discrepancias entre los resultados de las deformaciones reportadas del
modelo y las medidas en las piezas reales mediante rosetas bidireccionales. Esto
puede ser debido a varias razones:

= La posicién de la roseta en las piezas no es siempre la misma.

. Las piezas reales tienen dimensiones distintas a las modeladas, la pista
de las piezas es de mayor longitud que la indicada en la especificacion, 40 mm.
Por consiguiente, las rosetas estan colocadas en una posicibn mas alejada del
borde de la pista que las deformaciones medidas en el modelo.

= Gran variabilidad en los resultados de las 6 probetas consideradas.

Las deformaciones en el modelo se han tomado en un par de elementos situados
en la capa exterior de la pista (modelada como lamina 12), situada en el eje de
simetria de la pieza, y a unos 35 mm del comienzo de la pista, que tiene una longitud
de 40 mm. La pista de las probetas reales es de unos 55 mm, el punto donde esta
pegada la roseta se encuentra a unos 40-45 mm del borde de la pista, y la carga se
aplica a una distancia de 40-45 mm del comienzo de rampa. Esto justifica las mayores
deformaciones medidas en el laboratorio, al aplicarse la fuerza en una zona mas
alejada del comienzo de rampa.

Por otro lado, la zona bulk se ha modelado con una longitud de 90 mm con una
zona macizada de un 40 mm, mientras que la zona bulk de las piezas es de unos 80
mm, con una zona macizada de unos 45 mm.
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6.3. MODOS DE FALLO CONSIDERADOS

Se van a considerar los distintos modos de fallo que se pueden dar en la
estructura sandwich objeto del presente proyecto, cuando se le aplica una carga 700 N
repartida en una franja de la pista. Se aplica una carga de 700 N porque es la carga
media de rotura de las piezas ensayadas que se han analizado.

Para detectar si el fallo se ha producido se calcularan los factores de reserva (RF
en adelante) asociados a cada modo de fallo. Si algun componente presenta un RF
menor que la unidad significard que ha fallado segun el modo de fallo asociado al
correspondiente RF. En este trabajo, los componentes a comprobar la resistencia son
los modelados, el nucleo y la piel del panel sandwich.

6.3.1. PROPIEDADES MATERIALES

Las propiedades de resistencia empleadas para el nucleo y para las laminas se
indican en la siguiente tabla. Conviene indicar que los valores tomados de las AIMS
son requerimientos minimos.

PROPIEDAD | VALOR UNIDADES | CONDICIONES REFERENCIA
Xt 470 MPa RT DRY AIMS 05-01-008
Yy 460 MPa RT DRY AIMS 05-01-008
Xc 625 MPa RT DRY AIMS 05-01-008
PIELES Yc 580 MPa RT DRY AIMS 05-01-008
Si2 95 MPa RT DRY AIMS 05-01-008
Sitss 60 MPa RT DRY AIMS 05-01-008
Fiatwise 4 MPa RT DRY AIMS 05-01-008
St 0.8 MPa RT DRY AIMS 11-01-004
NUCLEO Sw 0.48 MPa RT DRY AIMS 11-01-004
Fec 1.46 MPa RT DRY Ensayo de compresién
Fer 3 MPa RT DRY Ensayo de traccion plana

Tabla 5. Propiedades de resistencia para las pieles y el nacleo.

6.3.2. FALLO DEL CORE

Los distintos modos de fallo que se pueden dar en el nucleo, para el modelo del
ensayo de flexion usado se indican a continuacion:

. Fallo a cortadura (CORE-SHEAR)
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= Fallo a traccibn o compresiéon del nucleo en las zonas de cambio de
direccién de las telas en la cara bolsa (FLATWISE tensién/compresion)

" Fallo a compresion (CORE-CRUSHING)

. Fallo a traccién

Por tanto, éstos seran los que se analizaran en este apartado del proyecto. El
resto de modos de fallo que se pueden dar en un panel sandwich no se han analizado
por varias razones, algunos porque son tipicos de un panel sandwich completo, y no
se daran en una parte como la que hemos modelado. Otros que se podrian dar,
incluso en ambos, no se han analizado por no ser condicionantes en el dimensionado
de la pieza.

Conviene destacar que el analisis se realizara en la parte del ndcleo no macizada,
ya que en la parte macizada, al estar las celdillas rellenas de potting no se comporta
como nucleo sino como un material is6tropo mucho mas rigido.

6.3.2.1. CORE SHEAR

En las siguientes figuras se muestra el factor de reserva del fallo a cortadura para
el nucleo no macizado.

Como se puede observar en ellas se dan valores del RF muy bajos en la zona de
rampa, del orden de 0.3, por lo que segun el modelo de elementos finitos el nucleo
fallaria por cortadura en la rampa. Los valores minimos obtenidos del RF son
excesivamente bajos comparados con los experimentales. Para una carga aproximada
de 700 N, en el ensayo se producia el primer fallo, y para que eso se reflejara en los
resultados numéricos, el RF tendria que ser ligeramente inferior a 1.

De estos resultados se intuye que el célculo del fallo a cortadura del nucleo
combinando la expresion indicada en el capitulo 3.2.3 con las tensiones del MEF es
conservativo. No obstante, puede ser que los valores de admisibles del ndcleo a
cortadura empleados sean demasiado bajos, ya que son requerimientos minimos.

Conviene indicar que no se ha modelado la resina que se acumula en el comienzo
de rampa, por lo que a estos efectos, en zonas donde existe acumulacién de resina,
normalmente en la esquina, no se producira fallo del nicleo. Tampoco se ha modelado
el adhesivo entre piel y nucleo, y esto puede que sea la razon por la cual el RF sale
tan pequefio.

El fallo a cortadura del nucleo es funcion de la altura del mismo y del cortante que
soporte. Segun la zona del nucleo estos dos factores varian.

En la zona rampa la altura del nucleo disminuye bruscamente, por lo que, aunque
el cortante que tiene que soportar no es excesivo, como la altura del nucleo es muy
pequefia, sobre todo en el comienzo de rampa, el fallo por cortante es critico. En la
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zona del final de rampa el nucleo tiene casi la misma altura que en la zona bulk, pero
tiene que soportar un cortante menor que en dicha zona. Ademas en la rampa el
numero de telas de ambas pieles es mayor que en la zona bulk, donde se reducen a 2
telas por cada cara. Por todo esto es logico que el fallo no se dé en esa zona.

En la zona bulk la altura del nucleo es mayor, pero el cortante que tiene que
soportar va aumentando conforme aumenta la distancia a la zona de aplicacion de la
carga. En el modelo se aprecia que, en la zona del nucleo cerca de donde se han
impuesto las condiciones de contorno que simulan las cogidas de la pieza al el util de
ensayo, se dan valores altos del RF. Esto es debido precisamente a la imposicion de
desplazamientos, y a la rigidez que le aporta la zona macizada adyacente.
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Figura 60. RF cortadura nucleo vista cara bolsa.
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Figura 61. RF cortadura nucleo vista cara util.

FLATWISE TRACCION/COMPRESION

6.3.2.2.

Se han calculado las cargas en direcciéon x en las zonas de cambio de direccion
de las telas de la cara bolsa, es decir, al comienzo y al final de la rampa. Ver Figura 62

y Figura 63.
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Figura 62. Flujos en direccién x en telas al comienzo de rampa.
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En la zona del comienzo de la rampa las fuerzas que se dan en direccién x
produciran “flatwise compression” en el centro de la pieza y “flatwise tension” en los
extremos de la misma.

Cuando las fuerzas N,, son tales que provocan compresion del nudcleo, el
admisible que se toma es la resistencia ultima del nucleo a compresion. Cuando las
fuerzas N,;, son tales que provocan traccion del nucleo, el admisible que se toma es la
resistencia de las telas a que se produzca este fallo.

Se ha considerado que el radio de acuerdo pueda variar de 20 a 30 mm. En el
siguiente grafico se presenta la evolucion de los factores de reserva minimos para
“flatwise tension” y “flatwise compression”.

RF Flatwise minimo
2.5
/»
2
1.5 ¢ —&— Hemento Nxb traccion
max
—=&— Hemento Nxb compresion
1 T T T max
20 26 28 30
0.5
0
Radio de acuerdo (mm)

Figura 64. RF minimo fallo “flatwise” traccién y compresion.

Como se puede observar en el grafico anterior, el RF aumenta proporcionalmente
con el radio de acuerdo. Para un radio de 25 mm no se produciria fallo del nucleo a
traccion, sin embargo, seguiria fallando el nicleo a compresién en la zona del final de
la rampa, siendo el RF minimo de 0.852.

Para un radio de 30 mm no se produciria fallo del nucleo producido por la
compresion localizada en la zona del final de rampa.

Conviene destacar que en el modelo no se ha representado el radio de acuerdo al
comienzo y al final de la rampa, sino que se ha modelado una esquina, por lo que
estos resultados podrian ser demasiado conservativos, ya que dichas esquinas actuan
como concentradores de tensiones. Si se modelase el radio de acuerdo seguramente
las fuerzas encontradas serian menores, y puede ser que no se diese el fallo del
nucleo a compresién al final de la rampa. De todas formas, segun los resultados
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obtenidos de este analisis si se deberia tener en cuenta el fallo a compresién del
nucleo al final de la rampa como un posible fallo critico.

6.3.2.3. COMPRESION

En las siguientes imagenes se presenta el factor de reserva para el fallo a
compresion del nucleo. El fallo a compresién se da so6lo cuando la tensién o, es
negativa, por lo que se representa el RF de traccion para aquellos elementos del
nucleo donde o, es negativa.

El valor del RF minimo es de 0.646, y se da justo en la esquina donde finaliza la
rampa, como se puede observar en la Figura 65.
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Figura 65. RF compresién nucleo vista cara bolsa.

Obsérvese en la imagen anterior que en la zona del nucleo donde acaba la rampa
el RF a compresiéon del nucleo es del orden de 0.6, mientras que el RF de “flatwise
compression” es de 0.8, por lo que no seria necesario calcular RF de “flatwise
compression”, ya que el RF del nicleo a compresion es mas restrictivo. Sin embargo,
el RF de “flatwise tension” no queda englobado en ningun otro modo de fallo, aunque
en este caso también se podria obviar su calculo, ya que se da en la zona del
comienzo de rampa, donde por haber una acumulacién de resina no se producira fallo
del nucleo.

En la Figura 66 se observa que en la zona pegada a la cara util adyacente a la
cogida de las mordazas, se dan RFs menores que en el resto de la zona bulk, esto es
debido a que al flectar la pieza se clava la mordaza inferior en el nucleo (ver Figura
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67).
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Figura 66. RF compresion nucleo vista cara util.
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Figura 67. RF compresién nucleo geometria deformada.
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6.3.2.4. TRACCION PLANA

En las siguientes imagenes se presenta el factor de reserva para el fallo a traccion
del nacleo. El fallo a traccién se da sélo cuando la tension o, es positiva, por lo que se
representa el RF de traccién para aquellos elementos del nucleo donde o, es positiva,
que, logicamente, son los complementarios a los representados para el fallo a
compresion.

Los RFs a traccién del nucleo son muy superiores a 1 en la totalidad del mismo,
siendo el minimo 4.96.

Fringe: Derived Results, RF_CORE_TRACCION, Stress Tensor»SCAPCL | (MON-LAYERED) 3. 00+000)
2.87+000)
2.81+000)
2.42+000_|
2.23+000|
2.03+000)

1.84+000(1

1.65+000)
1.45+000]
1.26+000)
1.07+000]
8.73-001
6.80-001
4.87-001
2.93-001
1.00-001
default_Fringe

Max 1.82+006 @ElIm 7706.1
Min 4.86+000 @Elm 8684.7

Figura 68. RF traccion plana nucleo vista cara bolsa.

En las siguientes figuras se muestra el RF de traccién del nucleo para un rango
mas amplio, ya que al tener valores mayores que 3, no se puede visualizar donde se
da el minimo, para el rango empleado en el resto de modos de fallo, el cual va de 0 a
3. Los valores mas pequefios se dan en la zona bulk pegada a la cara bolsa, que es la
que se encuentra mas traccionada.
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1.79+001
Max 1.82+006 @Elm 7706.1

L (NOM-LAYERED)

Fringe: Derived Results. RF_CORE_TRACCION, Stress Tensor>SCAPCL. .

1.68+001

1.56+001

1.44+001
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Y
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1.20+001

1.08+001

9.65+000)

&.47+000)

7.29+000)

B.10+000)

4.92+000)

3.74+000)

2.Bb+000)

1.37+000)

1.85-001

Je

default_Frin

Min 4. 96+000 @Elm 8684.1

Figura 69. RF traccion plana nucleo vista cara bolsa.
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Figura 70. RF traccién plana n

En la siguiente tabla se resume el valor del RF minimo para los distintos modos de
fallo analizados en el nucleo. Se indica la zona de la pieza donde se dan, y la carga a
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la que se produciria el primer fallo. Se ha hecho uso del factor A, que se define como el
factor por el que habria que dividir la carga aplicada para que de la carga de fallo,
suponiendo un comportamiento lineal.

CARGA
MODO FALLO RF ZONA FALLO A FALLO (N)
CORTADURA 0.272 Rampa 3.676 190
"FLATWISE" Final rampa, esquina cara
TRACCION 1.848 bolsa 0.541 1294
"FLATWISE" .
COMPRESION 0.852 Comienzo rampa 1.174 596
COMPRESION 0.646 Bulk adyacente cc 1.548 452
mordazas, cara bolsa
TRACCION PLANA | 4960  |Bulk adyacente final rampa, 0.202 3472
cara util
Carga primer 190
fallo

Tabla 6. Resumen modos de fallo nucleo.

Para el fallo debido a traccién y compresién del ndcleo en la zona donde cambian
de direccion las telas de la cara bolsa, los valores indicados en la Tabla 6, se
corresponden con un radio de curvatura tipico de 25 mm.

El fallo critico predicho por el modelo de elementos finitos resulta ser el fallo del
nidcleo por cortadura en la rampa, produciéndose dicho fallo para una carga
aproximada de 200 N.

6.3.3. FALLO DE LA PIEL

Los criterios de resistencia de una lamina de material compuesto se definen en el
sistema de referencia principal del material. Para una lamina unidireccional, la
direccion 1 seria la direcciéon de la fibra y la direccion 2 la perpendicular. Para un
tejido, reforzado en las dos direcciones, la direccion 1 se considera la direccion donde
la fibra permanece recta en el plano, y 2 la direccion de la fibra que se curva para
entrelazarse con la que va en direccién 1. Por tanto, se analizan las tensiones en los
ejes del material para aplicar los distintos criterios de fallo en las laminas.
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6.3.3.1. ROTURA PIELES DEBIDO A CARGAS EN PLANO

El fallo de las telas que constituyen los revestimientos del panel sandwich debido
a cargas en su plano se va a analizar a partir de varios criterios.

6.3.3.1.1. CRITERIO DE MAXIMA TENSION

Para aplicarlo en Patran se ha simplificado tomando una media de las resistencias
a traccion y compresion, con lo que el criterio se reduce a 3 ecuaciones:

mﬂ Vo,

donde:

Para ser coherentes con los criterios de fallo aplicados en el nuicleo, se va a
implementar en vez del criterio de maxima tensién presentado en su forma habitual
(indicada en el capitulo ), el factor de reserva asociado al fallo de los revestimientos
cuando incumplen el criterio de maxima tension.

X
RFMAX_TENSION_H =—21 Vo,
o]
Y
RFMAX_TENSION_22 =—21 Vo,
02|
S
RFMAX — 21 VO‘12

_TENSION 12 —
|0,

Se van a representar los factores de reserva minimos para todas las laminas, por
tanto, el minimo de las 12 telas que constituyen el laminado de la pista, en la rampa el
minimo de las 4 telas que constituyen el laminado de la cara bolsa y el de la cara util, y
el minimo de las 2 telas que constituyen los laminados en la zona bulk.

. MAXIMA TENSION EN DIRECCION 1
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Fringe: Derived Results, RF_MAX_TENSIONT1, Stress TensorSCAPCL | Minimum, 12 of 12 layers 3. 00+000)

2.81+000)
2.61+000)
2.42+000)

2.23+000)
2.03+OOOI

1.84+000(

1.65+000]

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000]

8.753-001

6.80-001

4.87-001

2.93-001
J/ 1.00-001
default_Fringe

Max 1.20+003 @Elm §705.1
Min 1.77+000 @EIm 11841.1

Figura 71. RF méaxima tension direccién 1 vista cara bolsa.

Fringe: Derived Results, RF_MAX_TENSIONT1, Stress TensorSCAPCL | Minimum, 12 of 12 layers 3. 00+000)

2.87+000)
2.81+000)
2.42+000_|
2.23+000)

2.03+OOOI

1.84+000(1

1.65+000]

1.45+000]

1.26+000)

1.07+000]

8.73-001

6.80-001
4.87-001
2.93-001

1.00-001
ag default_Fringe
Maw 1.20+003 @Elm 57081
Min 1.77+000 @Elm 178471

Figura 72. RF maxima tensiéon direccion 1 vista cara util.

El RF minimo es de 1.77 y se da en la rampa, justo en el comienzo de la misma,
para ambos revestimientos. Los valores minimos del RF se presentan en las laminas
que estan pegadas al nucleo (lamina 1 en el modelo de elementos finitos de los
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laminados de cada una de las pieles).

En la zona pista y zona bulk el RF es muy superior a 1, por lo que no se producira
fallo en las telas.

En el comienzo de la rampa las cargas que se llevaban las 12 telas en la pista
pasan a ser soportadas por 8 telas, 4 en cada uno de los revestimientos, y algo de
nucleo, pero, en esa zona tiene una altura tan pequefa, que apenas aguantara cargas.
Ademas, se suma que al ser una esquina, actia como una zona de concentracién de
tensiones.

Fringe: Derived Results, BF_MAX_TENSIONTT, Stress Tensor>SCAPCL || Layer 1 3.00+000)

2.831+000)
2.87+000)
2.42+000 |
2.23+000)

2.03+OOOI

1.84+000_|

1.65+000)

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000)

8.73-001

5.80-001

4.87-001

2.93-001

Kp 1.00-001

default_Fringe
Max 1.87+004 @Elm 5996 1
Mir 1.77+000 @Elm 11841.1

Figura 73. RF maxima tensién direcciéon 1 lamina 1 vista cara bolsa.
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. MAXIMA TENSION EN DIRECCION 2

Fringe: Derived Results, RF_MAX_TENSIONZZ, Stress Tensor»SCAPCL | Minimum, 12 of 12 layers 3. 00+000)

2.87+000)
2.81+000)
2.42+000)

2.23+000)

9+0

2.03+000)

1.84+000(1

1.65+000]
1.45+000]
1.26+000)
1.07+000]
8.73-001
6.80-001
4.87-001

2.93-001
J/ 1.00-001

default_Fringe

Max 4.09+004 @EIm 10657.1
Min 1.78+000 @Elm 120571

Figura 74. RF maxima tension direccidn 2 vista cara bolsa.

Fringe: Derived Results, RF_MAX_TENSIONZZ, Stress Tensor»SCAPCL | Minimum, 12 of 12 layers 3. 00+000)

5004 2.81+000

2.61+000)
2. 42+000_|
2.23+000)
2.03+000)

1.84+000(

1.65+000]

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000]

8.753-001

6.80-001

4.87-001
2.93-001

1.00-001
¥ default_Fringe
Max 4.08+004 @Elm 1065671
Mir 1.78+000 @Elm 12067.1

Figura 75. RF méxima tension direccidn 2 vista cara util.

M2 Luisa Romero Galera 98



Estudio del comportamiento estructural de paneles sdndwich empleados en el carenado de aviones comerciales Capitulo N26

El valor del RF minimo es 1.78, es un poco mayor que en el caso del fallo debido
a la tensién en direccion 1, y se da también en la zona del comienzo de rampa en
ambos revestimientos. En el resto de la pieza, se obtienen valores del RF muy
superiores a 1, por lo que no se producira fallo.

El valor del RF minimo se da en la lamina exterior de la rampa, que se
corresponde con la lamina 4 del modelo. Esa lamina esta a 45°, por lo que la tension
en la direccién 2 es mayor que la de las laminas que estan a 0° Por tratarse de un
tejido las tensiones en las direcciones 1y 2 de las laminas a 45° son iguales. En las
laminas a 0°las tensiones en direccion 1 son del mismo orden que las tensiones de
las laminas a 45° aunque mayores que éstas, por eso el RF minimo del fallo de
maxima tension en direccidén 1 se ha visto que se da en la lamina 1, que esta a 0° Las
tensiones en direccion 2 de las laminas a 0°son de un orden de magnitud menor que
las tensiones en direccion 1, y que las tensiones en direcciones 1y 2 de las laminas a
45°

En las siguientes figuras se muestran los valores del RF en la lamina 4 de la
rampa.

Fringe: Derived Results, RF_MAX_TENSIONZZ, Stress Tensor»SCAPCL . Layerd 3 00+000)
2.87+000)

2.81+000)

iy
e
DA e g
LT AT 2 42+000)
P P Ve S
& T e 7o
i
T

2.23+000)
2.03+OOOI

1.84+000(1

1.65+000]

1.45+000]

1.26+000)

1.07+000]

8.73-001

6.80-001

4.87-001

2.93-001

1.00-001
default_Fringe

Max §.33+003 @Elm 94131

Min 1.78+000 @Elm 12067.1

Figura 76. RF maxima tension direcciéon 1 lamina 4 vista cara bolsa.
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Fringe: Derived Results, RF_MAX_TENSIONZZ, Stress Tensor»SCAPCL . Layerd

3.00+000)
2.81+000)
2.61+000)
2. 42+000_|
2.23+000)

2.03+OOOI

1.84+000(

1.65+000]

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000]

8.753-001

6.80-001

4.87-001
2.93-001

1.00-001
v default_Fringe
Max 6.33+003 @Elm 94131
Mir 1.78+000 @Elm 12067.1

Figura 77. RF maxima tensién direccion 1 lamina 4 vista cara util.
. MAXIMA TENSION EN DIRECCION 12

Como se puede observar en las siguientes figuras el RF minimo para la maxima
tensién de cortadura en el plano es 2.13, luego no provocara ningun fallo en las
laminas de los revestimientos. Al igual que para el fallo debido a la maxima tensién en
direcciones 1y 2, la zona critica es el comienzo de rampa. En el resto de la pieza se
obtienen valores del RF bastante altos.
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Fringe: Derived Results, BF_MAX_TENSION1Z, Stress TensorSCAPCL | Minimum, 12 of 12 layers 3. 00+000)

2.81+000)
2.61+000)
2.42+000)

2.23+000)
2.03+OOOI

1.84+000(

1.65+000]

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000]

8.753-001

6.80-001

4.87-001

2.93-001
1.00-001
default_Fringe

Max 3.15+003 @Elm 10796.1
Min 2.13+000 @Elm 9217.7

Figura 78. RF maxima tensién direccion 12 vista cara bolsa.

Fringe: Derived Results, BF_MAX_TENSION1Z, Stress TensorSCAPCL | Minimum, 12 of 12 layers 3. 00+000)

2.87+000)
2.81+000)
2.42+000_|
2.23+000)

2.03+OOOI

1.84+000(1

1.65+000]

1.45+000]

1.26+000)

1.07+000]

8.73-001

6.80-001

4.87-001

2.93-001

1.00-001

v default_Fringe
Max 3.15+003 @EIm 10796.1
Min 2.13+000 @EIm 92171

Figura 79 RF maxima tensioén direccion 12 vista cara util.

La prediccién del criterio de maxima tension es que la zona de las telas de ambos
revestimientos susceptible de sufrir fallo es el comienzo de la rampa. Para el modelo
analizado no se producira fallo de las laminas debido a cargas en el plano.
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6.3.3.1.2. CRITERIO DE TSAI-HILL

Como en el caso del criterio de maxima tension, se define el RF asociado al
criterio de Tsai-Hill. Se ha tomado una media de las resistencias a traccion vy
compresion, por lo que no se distingue si las tensiones son de traccion o compresion.
Se aplica pues el criterio para todo el campo de tensiones empleando las resistencias
medias.

1
RF, TSAI-HILL — 2 2 2 21
0, 0,0, , 0y + O,
X x* y s

Se representa el RF de Tsai-Hill minimo en la Figura 80 y Figura 81. Como se
puede observar el RF minimo es igual a 2.12, y se da en la zona del comienzo de
rampa en las dos pieles, en la lamina externa.

Fringe: Derived Results, BF_TSA-HILL Stress Tensor>SCAPCL. .. Minimum, 12 of 12 layers 3.00+000)

2.831+000)
2.87+000)
2.42+000 |
2.23+000)
2.03+000)

1.84+000_|

1.65+000)

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000)

8.73-001

5.80-001

4.87-001

2.93-001

1.00-001
default_Fringe

Max 2.60+005 @Elm 87061

Mir 2.12+000 @Elm 12033.1

Figura 80. RF Tsai-Hill vista cara bolsa.
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Fringe: Derived Results, RF_TSA-HILL Stress Tensor»SCARPCL. .. Minimum,12 of 12 layers 3. 00+000)

2.81+000)
2.61+000)
2.42+000)

2.23+000)
2.03+OOOI

1.84+000(

1.65+000]

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000]

8.753-001

6.80-001
4.87-001
2.83-001
1.00-001
e default_Fringe

Max 2.60+005 @Elm §705.1
Min 2.12+000 @Elm 12033.1

Figura 81. RF Tsai-Hill vista cara dutil.

Fringe: Derived Results, BF_TSA-HILL, Stress Tensar>SCAPCL. | Layer 4 3.00+000)

2.831+000)
2.87+000)
2.42+000 |
2.23+000)

2.03+OOOI

1.84+000_|

1.65+000)

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000)

8.73-001

5.80-001

4.87-001
2.93-001

1.00-001
default_Fringe
Max §.43+005 @Elm 87061
Mir 2.12+000 @Elm 12033.1

Figura 82. RF Tsai-Hill lamina 4 vista cara bolsa

Aunque el criterio no predice rotura de las laminas, se va a determinar cual es el
término dominante del criterio. Para el elemento que se obtiene el RF minimo se
calculan los distintos términos del criterio. El estado tensional para el elemento 12033,

M2 Luisa Romero Galera 103



Estudio del comportamiento estructural de paneles sdndwich empleados en el carenado de aviones comerciales Capitulo N26

en la lamina 4, es el siguiente:

0,, =292 MPa
,, =292 MPa
0,, =—37.6 MPa

Por lo que los términos del criterio quedan como sigue:
2

%:0.28
%zo.zs
%:0.31
Z—l}:o.ls

Como todos los términos son del mismo orden, se podria decir que no hay ningun
término dominante, y que la rotura podria ser debida tanto a 044 como a 0,,, aunque

un poco Mas por 0. También a Oy, aunque en menor medida, ya que el término
asociado a 01, €s menor.

6.3.3.1.3. CRITERIO MAXIMA DEFORMACION

Como los valores de los admisibles de tensiones empleados en el analisis son
valores medios entre las resistencias ultimas de traccion y compresion, en direcciones
1y 2, los admisibles de deformacidn resultantes también seran valores medios:

X, =12000 pe
Y, =10000 ue
S, =31000 ue

Se van a considerar estos admisibles para ser coherentes con los aplicados en el
criterio de maxima tension, pero resulta interesante conocer que es una buena

practica, en aplicaciones aeronauticas, considerar un admisible de deformaciones de
un 5 por mil.

Para aplicar el criterio de maxima deformacion se va a calcular el factor de reserva
asociado al mismo, al igual que se ha hecho con el de maxima deformacion.

X&'
RFMAXfDEFﬁlI = | | 21 vgn
11
Y,
RFMAX_DEF_ZZ = |8 | 21 Ve,
2
S

RFMAX_DEF_]Z = |_€ 21 V%,

12|

M2 Luisa Romero Galera 104



Estudio del comportamiento estructural de paneles saindwich empleados en el carenado de aviones comerciales Capitulo N26

. MAXIMA DEFORMACION EN DIRECCION 1

Fringe: Derived Results, RF_MAX_DEF11, Strain Tensor» SCAPCL. . . Minimum, 12 of 12 layers 3. 00+000)

2.81+000)
2.61+000)
2.42+000)

2.23+000)
2.03+OOOI

1.84+000(

1.65+000]

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000]

8.753-001

6.80-001

4.87-001

2.93-001

1.00-001

default_Fringe
Max 9.73+002 @Elm 87061
Mir 1.55+000 @Elm 11841.1

Figura 83. RF maxima deformacion direccion 1 vista cara bolsa.

Fringe: Derived Results, RF_MAX_DEF11, Strain Tensor» SCAPCL. . . Minimum, 12 of 12 layers 3. 00+000)

2.81+000)
2.61+000)
2.42+000_|
2.23+000)
2.03+000)

1.84+000(

1.65+000]

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000]

8.753-001

6.80-001
4.87-001
2.93-001

1.00-001
v default_Fringe
Max 8.73+002 @Elm §705.1
Min 1 66+000 @Elm 11841.1

Figura 84. RF maxima deformacioén direccion 1 vista cara util.
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MSC.Patran 2008 12-5ep-05 16:40:51 3.00+000)
Fringe: Derived Results, BF_MAX_DEF11, Strain Tensor» SCAPCL. .| Layer1

2.81+000)
2.61+000)
2. 42+000_|
2.23+000)

2.03+OOOI

1.84+000(

1.65+000]

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000]

8.753-001

6.80-001

4.87-001

2.93-001
1.00-001
default_Fringe

Max 8.62+003 @Elm 90921
Min 1.55+000 @EIm 11841.1

Figura 85. RF maxima deformacién direccion 1 lamina 1 vista cara bolsa.

El valor del RF minimo es 1.55, se da en las laminas de ambos revestimientos
pegadas al nucleo, cuya orientacion es 0°. El crite rio de maxima deformacién predice
un RF menor que el de maxima tension para la carga en direccion 1.
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. MAXIMA DEFORMACION EN DIRECCION 2

Fringe: Derived Results, BF_MAX_DEFZ2, Strain Tensor> SCAPCL. .| Minimum, 12 of 12 layers 3.00+000)

2.831+000)
2.87+000)
2.42+000 |
2.23+000)

2.03+OOOI

1.84+000_|

1.65+000)

1.45+000)
1.26+000)
1.07+000)
£.73-001
6.30-001
4.87-001
2.93-001
K& 1.00-001

default_Fringe
Max 5.23+003 @Elm 106671
Mir 1.44+000 @Elm 12067.1

Figura 86. RF maxima deformacién direccion 2 vista cara bolsa.

4003
2.81+000)

Fringe: Derived Results, BF_MAX_DEFZ22, Strain Tensor» SCAPCL, .| Minimum 12 of 12 layers 3 OO+OOOI
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ag default_Fringe
Max b 23+00F @EIm 10657,
Min 1.44+000 @Elm 120671

Figura 87. RF maxima deformacién direccion 2 vista cara util.
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Fringe: Derived Results, RF_MAX_DEFZ22, Strain Tensor» SCAPCL. ., Layer 4
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1.07+000
8.75-001
8.80-001
4.87-001
2.953-001
e
4/ 1.00-001

default_Fringe
Max 1.94+004 @Elm 9496 1
Mir 1.44+000 @Elm 120671

Figura 88. RF maxima deformacién direccion 2 lamina 4 vista cara bolsa.

El RF minimo es de 1.44, produciéndose en las laminas exteriores de ambos
revestimientos, las cuales tienen una orientacion de 45°

. MAXIMA DEFORMACION EN DIRECCION 12

Fringe: Derived Results, RF_MaX_DEF12, Strain TensonSCAPCL. . Minimum,12 of 12 layers 3.00+000

2.81+000)
2.61+000)
+003 2.42+000_|
2.23+000
2.03+000)

1.84+000 |

1.66+000
1.46+000)
1.26+000
1.07+000
§.73-001
§.80-001
4.87-001

2.93-001
d/ 1.00-601

default_Fringe

Mape 2 78+003 @EIm 107961
Min 1.87+000 @EIm 92171

Figura 89. RF maxima deformacién direccion 12 vista cara bolsa.
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Fringe: Derived Results, RF_MAX_DEF12, Strain Tensor» SCAPCL. ., Minimum, 12 of 12 layers 3. 00+000)

2.81+000)
2.61+000)
2. 42+000_|
2.23+000)

2.03+OOOI

1.84+000(

1.65+000]

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000]

8.753-001

6.80-001

4.87-001
2.93-001

1.00-001
¥ default_Fringe
Max 2.78+003 @Elm 10796.1
Mir 1.87+000 @Elm 92171

Figura 90. RF maxima deformacién direccion 12 vista cara util.

Las deformaciones de cortadura en el plano son maximas en la zona del
comienzo de rampa, siendo el RF minimo de 1.87.

El RF minimo para el criterio de maxima deformacién es debido a las tensiones en
la direccion 2 de la lamina exterior, en el comienzo de la rampa de la cara util y de la
cara bolsa.

Se confirman las conclusiones obtenidas del criterio de maxima tensién y el de
Tsai-Hill: la zona del comienzo de rampa es la zona critica para el fallo de las laminas
provocado por cargas en el plano. Por lo que quedan validados estos criterios,
originalmente definidos para laminas unidireccionales, para predecir la rotura en
laminas con refuerzos en las dos direcciones, como es el caso del tejido analizado. El
criterio de maxima deformacion y el de Tsai-Hill predicen que el fallo mas critico se
producira en la lamina exterior por cargas en direccién 2, éstas laminas estan a 45°,
por lo que se cargan lo mismo en las dos direcciones, pero la resistencia Y es algo
menor que la X para una lamina de tejido, por eso se alcanza antes el valor de la
resistencia en la direccién 2. El criterio de Tsai-Hill predice un RF mayor que los otros
dos criterios.

6.3.3.1.4. TELEGRAPHING

Este tipo de rotura se analiza de forma equivalente al criterio de maxima
deformacién, pero presenta admisibles inferiores a los ensayados en apilados
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monoliticos. De los ensayos realizados en los revestimientos de paneles sandwich se
obtienen los admisibles de telegraphing a nivel de lamina, que resultan ser un 40%
inferiores que los admisibles de la lamina en laminados monoliticos. Por tanto los
admisibles para las deformaciones de las laminas en la zona rampa y bulk son:

Enc =60%X, =7200 ue

Ene =60%Y, =6000 ue

Como los admisibles de telegraphing se han calculado a partir de los de
deformaciones, y éstos a su vez a partir de los de tensiones, los cuéales se han tomado
valores medios de traccién y compresion, los de telegraphing también son valores
medios, por lo que el criterio queda:

|811| S Ene Vgl]

|‘922| < Eng V822

Se definen los factores de reserva para telegraphing como sigue:

Ene

RFTLG_]I = 21 Ve,
€l
E

RF =G > Ve,,

TLG 22 —
€|

. TELEGRAPHING EN DIRECCION 1

Los valores del RF para el fallo por telegraphing en direccién 1 se presentan en
las siguientes imagenes:

M2 Luisa Romero Galera 110



Estudio del comportamiento estructural de paneles saindwich empleados en el carenado de aviones comerciales Capitulo N26

Fringe: Derived Results, RF_TLG11, Strain Tensor»SCAPCL. . . Minimum,12 of 12 layers 3 00+000)

2.81+000)
2.61+000)
2.42+000)

2.23+000)
2.03+OOOI

1.84+000(

1.65+000]

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000]

8.753-001

6.80-001

4.87-001

2.93-001
1.00-001
default_Fringe

Max 2.35+002 @Elm 10653.1
Min 9.29-001 @EIm 118411

Figura 91. RF telegraphing direccion 1 vista cara bolsa.

Fringe: Derived Results, RF_TLG11, Strain Tensor»SCAPCL. . . Minimum,12 of 12 layers 3. 00+000)

2.87+000)
2.81+000)
2.42+000_|
2.23+000)

2.03+OOOI

1.84+000(1

1.65+000]

1.45+000]

1.26+000)

1.07+000]

8.73-001

6.80-001

4.87-001
2.93-001

1.00-001
default_Fringe
Max 2.35+002 @ElIm 10658,
Min 9.28-001 @ElIm 118411

Figura 92. RF telegraphing direccion 1 vista cara util.

i
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Fringe: Derived Results, BF_TLG11. Strain Tensor»3CAPCL. .| Layer 1 3 00+000)

2.81+000)
2.61+000)
2. 42+000_|
2.23+000)

2.03+OOOI

w002 1.84+0001

1.65+000)
1.45+000)
1.26+000)
1.07+000
8.73-001
6.80-001
4.87-001
2.83-001
1.00-001
default_Fringe

Max 2.35+002 @Elm 10653.1
Min 9.29-001 @EIm 118411

Figura 93. RF telegraphing direccion 1 lamina 1 vista cara bolsa.
. TELEGRAPHING EN DIRECCION 2

Los valores del RF para el fallo por telegraphing en direccién 2 se presentan en
las siguientes imagenes:

Fringe: Derived Results, RF_TLGZ2, Strain TensorSCAPCL. |, Minimum,12 of 12 layers 3.00+000)

2.81+000)
2.67+000)
2.42+000_|
2.23+000)

2.03+000I

1.84+000 |

1.65+000)

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000)

8.73-0M

6.80-001

4.87-001

2.93-001

1.00-001

default_Fringe
Max 3.14+003 @EIm 108671
Min 8 64-001 @Elm 120671

Figura 94. RF telegraphing direccién 2 vista cara bolsa.
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Fringe: Derived Results, RF_TLGZ22, Strain Tensor»SCAPCL. . . Minimum,12 of 12 layers 3 00+000)

2.81+000)
2.61+000)
2.42+000)

2.23+000)
2.03+OOOI

1.84+000(

1.65+000]

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000]
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6.80-001

4.87-001

2.93-001

1.00-001
Y default_Fringe

Max 3.14+003 @Elm 10657.1
Min 8.64-001 @EIm 120671

Figura 95. RF telegraphing direccion 2 vista cara util.

Fringe: Derived Results, BRF_TLGEZ, Strain Tensor»3CAPCL. .. Layer 4 3 00+000)
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2.81+000)
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Figura 96. RF telegraphing direccién 2 lamina 4 vista cara bolsa.

Los resultados son iguales que los del criterio de maxima deformacion, pero con
valores mayores de las deformaciones, o lo que es lo mismo, valores inferiores de los
factores de reserva. Esto es obvio, ya que el criterio es el mismo y los valores de las
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resistencias considerados son los mismos reducidos un 40%, por lo que los resultados
salen un 40% inferiores a los del criterio de maxima deformacion.

Para las pieles en la zona rampa y bulk el telegraphing es el modo de fallo critico,
y para la pista se puede aplicar maxima tensién, maxima deformacién o Tsai-Hill.

6.3.3.2. ROTURA PIELES DEBIDO A CARGAS A CORTADURA
FUERA DEL PLANO

6.3.3.2.1. CRITERIO DE CORTADURA INTERLAMINAR

El fallo por cortadura interlaminar aparece critico en la zona del comienzo de
rampa, al igual que el fallo por cargas en el plano, como se puede observar en las
siguientes imagenes.

Fringe: Derived Results, BF_INTERLAMINAR_SHEAR, Stress Tensor>SCAPCL .. Minimum, 12 of 12 layers 3.00+000)

2.831+000)
2.87+000)
2.42+000 |
2.23+000)

2.03+OOOI

1.84+000_|

1.65+000)

1.45+000)

1.26+000)

1.07+000)

8.73-001

5.80-001

4.87-001

2.93-001
Y\D 1.00-001
default_Fringe

Max 1.37+004 @Elm 8967.1
Min 2.33+000 @Elm 92187

Figura 97. RF cortadura interlaminar vista cara bolsa.

M2 Luisa Romero Galera 114



Estudio del comportamiento estructural de paneles saindwich empleados en el carenado de aviones comerciales Capitulo N26

Fringe: Derived Results, RF_INTERLAMINAR_SHEAR. Stress Tensor>SCAPCL .. Minimum, 12 of 12 layers 3. 00+000)

2.81+000)
2.61+000)
2. 42+000_|
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ag default_Fringe

Max 1.37+004 @ElIm 8967.1
Min 2.33+000 @Elm 92187

Figura 98. RF cortadura interlaminar vista cara util

Fringe: Derived Results, RF_INTERLAMINAR_SHEAR. Stress Tensor»SCAPCL .. Layer 2 3. 00+000)
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2.42+000_|
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default_Fringe

Max 1.13+020 @EIm 112471
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Figura 99. RF cortadura interlaminar ldmina 2 vista cara bolsa

No se produce delaminacion, ya que el minimo factor de reserva para la cortadura
interlaminar es de 2.33.
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En la zona bulk la mayor parte de la cortadura se la lleva el nucleo, por lo que este
fallo no suele ser critico. En la esquina de la rampa el nucleo tiene tan poca altura que
casi no esta aguantando cortante, asi que éste tiene que ser soportado por las
laminas. En la pista hay un mayor numero de laminas para aguantar el cortante, y
ademas éste va disminuyendo conforme se acerca al area de aplicacion de la carga.

En la siguiente tabla se encuentran resumidos los modos de fallo analizados en el
presente documento para la rotura de las telas de los laminados de los revestimientos
del panel sandwich analizado. Se indica la zona de la pieza donde se dan los RF
minimos, y la carga a la que se produciria el primer fallo. Se ha hecho uso del factor A,
que se define como el factor por el que habria que dividir la carga aplicada para que
de la carga de fallo, suponiendo un comportamiento lineal.

Para todos los criterios aplicados el menor valor del factor de reserva se da en la
zona del comienzo de rampa. El modo de fallo mas critico es el telegraphing, y el
menos critico es el que se produce por cortadura interlaminar.

Fallo Criterio RF A Caraa fallo
(N)
MAXIMA TENSION 11 1.770 0.565 1239
MAXIMA TENSION 22 1.780 0.562 1246
MAXIMA TENSION 12 2.130 0.469 1491
TSAI-HILL 2.120 0.472 1484
Rotura de fibras | MAXIMA DEFORMACION 11 | 1.550 0.645 1085
MAXIMA DEFORMACION 22 | 1.440 0.694 1008
MAXIMA DEFORMACION 12 | 1.870 0.535 1309
TELEGRAPHING 11 0.929 1.076 650
TELEGRAPHING 22 0.864 1.157 605
Delaminacién |[CORTADURA INTERLAMINAR| 2.330 0.429 1631
Tabla 7. Resumen modos fallo pieles.
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