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Resumen

Ingenieía en Materiales

Caracterización mecánica de paneles sándwich en la industria
aeroespacial

by Juan Manuel GIORDANO

La disminución del peso de estructuras que serán puestas en órbita es im-
prescindible en el diseño de estas. Para esto deben conocerse precisamente
las propieades de los materiales utilizados. Este trabajo propone un méto-
do para obtener el modo de falla deseado en paneles sandwich con piel de
CFRP y alma de honeycomb de aluminio sometidos el ensayo de flexión en
4 puntos, utilizando el método de cálculo por elementos finítos.
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Capítulo 1

Introducción

1.1. Contexto

El diseño de estructuras que serán puestas en servicio en la órbita terrestre
tiene como objetivo la disminución del peso ya que el costo de transporte
(puesta en órbita) es muy elevado. Por esta razón en INVAP se invierte mu-
cho esfuerzo en el diseño de estructuras optimizadas. La estructura principal
de un satélite está compuesta de paneles sandwich, por lo tanto, para la op-
timización de la estructura de un satélite es necesario conocer precisamente
las propiedades del panel y de los materiales que lo constituyen. Para esto,
usualmente se ensayan vigas de paneles sandwich sometidas a flexión por
que pueden diseñarse para obtener el modo de falla deseado y por lo tanto
permite obtener una gran variedad de propiedades con un mismo método
de ensayo [18]. Por ejemplo, para disminuir la cantidad de capas del panel
sandwich y reducir su peso total, se debe conocer precisamente el modo de
falla en función de los parámetros del material y del ensayo, de otra forma se
diseñarán probetas que produzcan resultados no válidos o resultados que no
son los que se necesitan. Esto genera retrasos y costo extra del ensayo porque
se deberán volver a fabricar las probetas y considerando que se trabaja con
materiales de costo muy elevado es de gran importancia poder diseñar pro-
betas que prodzcan los resultados válidos.
Los paneles sandwich están constituidos de varios materiales por lo tanto
poseen un gran número de propiedades y parámetros que pueden variar.
Además, el ensayo de flexión en 4 puntos tiene una serie de parámetros que
pueden variar de tal forma de obtener el modo de falla deseado. Debido a
la cantidad de variables que intervienen, se hace dificil comprender la in-
fluencia de cada una por separado. Este trabajo propone un método para
comprender como varía el modo de falla en el ensayo de flexión en 4 puntos
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en función de los parámetros de ensayo y de las propieades del material.

1.2. Objetivos

Determinación teórica de la influencia de los parámetros de ensayo y
de las propiedades del material mediante el método de cálculo por ele-
mentos finitos.

Desarrollar un método para obtener el modo de falla deseado en el en-
sayo de flexión en 4 puntos mediante MEF.

1.3. Alcance

Este trabajo es aplicable a paneles sandwich con piel de CFRP y honeycomb
de aluminio unidos mediante adhesivo en film sometidos al ensayo de fle-
xión en 4 puntos según las normas ASTM (American Standard of Testing
Materials) C393 y D7249.
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Capítulo 2

Fundamentos Teóricos

2.1. Materiales compuestos en la industria aeroes-

pacial

La influencia de los materiales en nuestra vida llevó al hombre a nombrar
períodos históricos según los materiales utilizados. En los últimos años, los
compuestos comenzaron a ser una clase valiosa de materiales ingenieriles
porque ofrecen atributos que no pueden lograrse con otros materiales. Exis-
ten varias definiciones de compuesto, estas son algunas de ellas:

Barbero [3]: Un compuesto es un material formado por la combinación
de dos o más materiales disimiles para formar un nuevo material con
propiedades mejoradas.

Marshall [12]:

• Compuesto: Ensamble de materiales disímiles unidos para una ta-
rea que no pueden realizar por sí mismos.

• Compuesto avanzado: Aquellos asociados a estructuras aeroespa-
ciales, militares o comerciales que utilizan materiales nuevos, cui-
dadosamente concebidos y fabricados de modo que son capaces
de soportar cargas elevadas, siendo muy livianos.

Los compuestos más antiguos son de origen natural. La madera, por ejemplo,
está compuesta por fibras de celulosa embebidas en una matriz de lignina.
Los compuestos hechos por el hombre se remontan a ladrillos y piezas cerá-
micas hechas con arcilla reforzada con fibras naturales. Esto da origen a los
compuestos más utilizados: los compuestos reforzados con fibras embebidas
en una matriz [3]. Las propiedades de los compuestos pueden confeccionarse
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a medida, seleccionar adecuadamente los materiales que lo componen pue-
de mejorar las propiedades con respecto a los componentes por separado,
pero también aumenta la complejidad y el número de los parámetros de di-
seño [14]. Se puede lograr una alta rigidez y resistencia específica así como
también una alta estabilidad dimensional. La reducción de peso es una de
las motivaciones más importantes para el uso de los compuestos en el trans-
porte y, en particular, en la industria aeroespacial ya que produce un ahorro
considerable de combustible. Los compuestos son livianos porque los ma-
teriales utilizados como matriz y refuerzo poseen baja densidad. Las fibras
utilizadas como refuerzo poseen mayores relaciones resistencia/peso y rigi-
dez/peso que la mayoría de los materiales. Otra razón para la utilización de
los compuestos en la industria aeroespacial es su alta estabilidad dimensio-
nal, ya que poseen alta rigidez y muy bajo (o incluso negativo para la fibra
de carbono) coeficiente de expansión térmica. Esto es imprescindible para los
materiales estructurales utilizados en la industria aeroespacial ya que que el
ciclado térmico al que son sometidas las estructuras en el espacio puede pro-
vocar tensiones térmicas que pueden superar las tensiones de diseño. Los
materiales compuestos en esta industria se utilizan generealmente para la
construcción de satélites y otras estructuras.
Un satélite 2.1 es un dispositivo puesto en órbita con fines científicos, milita-
res o de comunicación. En general se construyen ensamblando dos estructu-
ras principales:

El módulo de servició es donde se encuentran todos los sistemas que el
satélite necesita para funcionar como el sistema de propulsión, el com-
bustible y las baterias.

La carga útil es la parte cuya función es realizar las actividades y pro-
tocolos que harán posible alcanzar los objetivos de la misión para la
que el vehículo está diseñado, por ejemplo las antenas en un satélite de
comunicación.
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FIGURA 2.1: Satélite SAOCOM 1a con los paneles solares des-
plegados.

Históricamente los materiales estructurales mejorados llevan a mejores pro-
ductos, es decir, de mayor valor [17]. Por lo tanto la relación resistencia/peso
es uno de los criterios más importantes para la selección de materiales, espe-
cialmente en el diseño de satélites o cualquier estructura que deba ser puesta
en órbita, donde la reducción de peso acarrea, entre otras, las siguientes ven-
tajas:

Ahorro de combustible durante el lanzamiento.

Aumento de vida útil debido a que se necesita menos combustible para:

• La puesta en órbita y el mantenimiento de la misma.

• El control de la orientación del satélite con respecto al sol (control
de actitud).

Reducción del tamaño del módulo de servicio, por lo que puede au-
mentarse la carga útil, agregando valor al satélite.
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2.2. Paneles Sándwich

Los paneles sándwich están construidos de una forma parecida al sándwich
comestible, pero en vez de dos rodajas de pan se utiliza un material con alta
rigidez y resistencia mecánica, y en el medio un material de baja densidad
[18]. Se cree que Duleau en 1820 [6] fue el primero en discutir las ventajas
del concepto de utilizar dos pieles de material separadas por una distancia,
aunque fue aplicado comercialmente 100 años después. El avión inglés mos-
quito fabricado durante la segunda guerra mundial fue el primero en ver la
producción en masa de paneles sándwich fabricados con pieles de chapa se-
paradas por un alma de madera balsa [18].
ASTM (American Standard of Testing Materials) define una estructura sánd-
wich de la siguiente manera: Un sándwich estructural es una forma espe-
cial de un compuesto laminado que comprende la combinación de diferentes
materiales unidos entre sí de tal forma de utilizar las propiedades de cada
material por separado para obtener una ventaja estructural en el conjunto
completo. Como puede observarse en la figura 2.2, un panel sándwich con-
siste en tres partes principales: dos pieles rígidas y resistentes, separadas por
un alma de baja densidad y de baja resistencia. Las pieles se unen al alma
mediante una junta adhesiva para transferir la carga entre los componentes
[18].

FIGURA 2.2: Esquema de un panel sándwich estructural

Los paneles sándwich aumentan la rigidez y la resistencia a la flexión de la
misma forma que una viga doble T. Las pieles actúan como las alas de la viga



2.2. Paneles Sándwich 7

y el alma permite transferir carga entre las pieles. Como puede observarse
en la figura 2.3, la rigidez del panel puede aumentarse significativamente
aumentando el espesor del alma, mientras que el peso aumenta poco [8].

FIGURA 2.3: Comparación de la rigidez y resistencia relativas
de una panel sándwich con el aumento del espesor del core

2.2.1. Alma

El desarrollo de materiales para el alma continúa desde 1940 hasta el hoy,
con el foco en la reducción del peso de los paneles sándwich. La madera
balsa fue el primer material utilizado como alma y hasta el día de hoy se
utiliza en aplicaciones donde el peso no es crítico. A finales de 1940 surgió el
honeycomb como material para el alma, desarrollado principalmente para la
industria aeroespacial. Las almas de honeycomb ofrecen la máxima relación
resistencia al corte/peso y rigidez/peso, pero requieren el desarrollo de una
junta adhesiva adecuada [18]. La configuración hexagonal de honeycomb es
la más utilizada ya que es la geometría más eficiente para soportar carga en la
dirección del espesor (T). El honeycomb se fabrica mediante unión adhesiva
y expansión. La dirección paralela a la junta es la L y es la dirección con
mayor resistencia al corte, mientras que la dirección perpendicular a la junta
es la W como puede observarse en la figura 2.4, y es la dirección con menor
resistencia al corte ya que depende de la junta adhesiva. La dirección T es la
que posee mayor resistencia a la tracción y a la compresión [4].
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FIGURA 2.4: Orientaciones del honeycomb con alta anisotropía

2.2.2. Piel

La piel consiste en un material delgado y de alto rendimiento. Citando a
Allen [1], «Casi cualquier material estructural disponible en forma de lámina
delgada puede utilizarse como piel en un panel sándwich». Esto da cuenta de
la gran variedad disponible para la selección de materiales. Sin embargo, es-
te trabajo se enfoca en la utilización de pieles de laminados de CFRP (carbón
fiber reinforced polymer), que pertenecen al grupo de materiales compuestos
reforzados con fibra en configuración de lámina. En la figura 2.5 se observa
graficada la resistencia a la tracción en función de la densidad para todos
los materiales ingenieriles. Se ve que los prepregs (fibra preimpregnada con
la resina) de CFRP tienen una resistencia igual o mayor que los aceros de
alta y ultra alta resistencia, pero con una densidad considerablemente me-
nor, es por eso que este tipo de materiales son muy utilizados en la industria
aero-espacial. Estos pueden tener orientación unidireccional de las fibras, en
varias direcciónes en forma de tejidos (fabric) u orientación aleatoria [3]. Una
característica de los compuestos reforzados con fibra es su comportamiento
anisotrópico. Esta complejidad se ve usualmente como un obstáculo para los
ingenieros, pero es realmente una ventaja ya que ofrece la oportunidad de
diseñar propiedades a medida de acuerdo a las cargas que deberán ser so-
portadas [18]. Las propiedades de la lámina pueden utilizarse para calcular
las propiedades del laminado, constituido por un arreglo de láminas apiladas
con una determinada secuencia de apilamiento [18]. Para utilizar las ventajas
de la resistencia de los compuestos laminados y disminuir sus debilidades,
existe una serie de guías de diseño, dos de las más importantes son las si-
guientes:
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El laminado debe ser simétrico con respecto a su superficie media por
que de esta manera se desacoplan las respuestas de membrana y fle-
xión, lo que previene la deformación del laminado ante tensiones tér-
micas [2].

El laminado debe ser balanceado. Se entiende por balanceado como que
las capas del laminado dispuestas en ángulos diferentes a 0° y 90° solo
deber ocurrir en pares balanceados, es decir, que si una capa está orien-
tada en la dirección a 45°, se debe poner otra capa en la dirección −45°
[2].

FIGURA 2.5: Diagrama de Ashby. Resistencia a la tracción en
función de la densidad para todos los materiales ingenieriles

2.3. Proceso de fabricación de paneles sándwich

en INVAP

En el diseño de una estructura fabricada con materiales compuestos, el pro-
ceso de manufactura es frecuentemente la consideración inicial. Esto se debe
al costo, el volúmen y velocidad de producción, y la determinación de si el
proceso es adecuado para producir la estructura deseada. El material es dise-
ñado en conjunto con la estructura, debido a esta libertad, pueden diseñarse
estructuras de alto rendimiento si el diseñador entiende como será producido
el material [3]. Los requerimientos de alto rendimiento limitan los métodos
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de laminado manual (húmedo). Hoy en día, los sistemas de resina preim-
pregnada (prepreg) permiten bajas temperaturas de curado y larga vida útil.
Las mejoras de los sistemas prepreg hicieron de estos la elección para estruc-
turas de alto rendimiento [14].
El prepreg es un material reforzado con fibra pre impregnada en una resina
parcialmente curada. Las fibras pueden estar dispuestas de forma unidirec-
cional, de tejido o fibras cortadas dispuestas al azar. Generealmente el con-
tenido de resina de los prepreg es mayor que el deseado en la pieza final.
La resina en exceso removida durante el proceso de curado contribuye en la
remoción de aire, humedas u otros volatiles atrapados que pueden producir
porosidad en la pieza. La tensión de corte intralaminar (ILSS) se reduce en un
7 % por cada 1 % de porosidad. Además la reducción de la cantidad de resina
reduce el peso y el costo total de la pieza sin afectar la resistencia de la misma
[3]. Por esta razón la tendencia reciente es utilizar prepregs con contenidos
de resina más cercanos al deseado [11].

2.3.1. Laminado de prepreg

INVAP utiliza prepregs de fibra de carbono con resina epoxy o cianato ester
para la confección de laminados que se utilizarán como piel en la fabricación
de paneles sanwich con alma de honeycomb de aluminio. A continuación se
detalla el proceso de elaboración de placas planas con prepregs de fibra de
carbono impregnado en una resina termorígida (fig 2.6).



2.3. Proceso de fabricación de paneles sándwich en INVAP 11

FIGURA 2.6: Diagrama de flujo para la fabricación de placas de
fibra de carbono preimpregnada con una resina termocurable

En la figura 2.7 se muestra un rodillo utilizado para el laminado manual de
prepregs.

FIGURA 2.7: Realización del laminado con ayuda de un rodillo.

En esta figura (2.8) se observa un corte transversal del saco de vacío utilizado
para el curado en autoclave.
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FIGURA 2.8: Esquema de un saco de vacío utilizado para el cu-
rado en autoclave.

2.3.2. Proceso de fabricación de paneles sandwich

A continuación se detalla el diagrama de flujo (fig 2.9) del proceso de fabri-
cación de paneles sandwich:
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FIGURA 2.9: Diagrama de flujo del proceso de fabricación de
paneles sandwich

En la fig 2.10 se obseva un corte del saco de vacío. Esta parte del proceso es
similar al curado de prepreg.

FIGURA 2.10: Esquema de un saco de vacío utilizado oara el
curado de paneles sandwich.
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2.4. Modos de falla

Es importante comprender los distintos modos de falla que pueden ocurrir
durante el ensayo que se estudiará. A continuación se detallan estos modos
de falla.

2.4.1. Falla en la piel

En la fig 2.11 se observan los modos de falla posibles de la piel.

FIGURA 2.11: Modos de falla de la piel.

Fluencia de la piel Cuando la tensión normal σii en alguna de las pieles
supera la resistencia a la trancción o a la compresión σpiel se produce este
modo de falla. Para un panel sandwich con pieles simétricas la tensiónes son
iguales en módulo. En los materiales compuestos en general la resistencia a
la compresión es menor que la resistencia a la traccón por lo tanto falla la piel
superior [15]. Este modo de falla es el que maximiza la resistencia a la flexión
del panel.

σii = σpiel (2.1)

Dimpling Un panel sandwich con alma de honeycomb puede fallar por
dimpling. Este es un modo de pandeo de la piel en compresión, con una lon-
gitud de onda menor que el tamaño de celda. La tensión de dimpling posee
la siguiente expresión [13], verificada experimentalmente por Kuenzi [10]:

σd = (
E
3

t
R
)

3
2 (2.2)

donde E y t son el módulo elástico y el espesor de la piel, respectivamente. R
es el radio del círculo inscripto en una celda de honeycomb.
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Wrinkling Analogamente con el dimpling, el wrinkling es un modo de
pandeo de la piel en compresión, pero con una longitud de onda mayor que
el tamaño de celda [14].Para hacer estudios de la posibilidad de wrinkling en
paneles sandwich INVAP utiliza la siguiente ecuación, obtenida por Hoff y
Mautner en 1945 [9]:

σw = c(Ec3Ef1Gc13) (2.3)

donde Ec3 el módulo elástico del alma en la direcicón T, Ef1 el módulo elástico
de la piel en la dirección de mayor longitud y Gc13 el módulo de corte del
alma.

Esta ecuación no tiene en cuenta la variación de la cantidad de plies. En 1960
Heath [7] propone la siguiente ecuación que tiene en cuenta dos parámetros
que no se encuentran en la ecuación 2.3, el espesor de la piel, es decir, la can-
tidad de plies, y el espesor del alma:

σw = [
2
3

hf

hc

Ec3Ef1

1 − ν13ν31
]

1
2 (2.4)

donde hf es el espesor del alma, hc el espesor de la piel, Ec3 el módulo elástico
del alma en la direcicón T, Ef1 el módulo elástico de la piel en la dirección de
mayor longitud, y ν13 y ν31 son los coeficientes de Poisson del alma en las
direcciónes L y W.

2.4.2. Falla en el alma

En la figura 2.12 se observan los modos de falla posibles del alma.
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FIGURA 2.12: Modos de falla del alma.

Corte en el alma Este modo de falla ocurre cuando la tensión de corte en el
alma alcanza su resistencia al corte. Para que ocurra esta tensión debe alcan-
zarse antes de que falle la piel.

Indentación Un panel sandwich sometido a flexión en 4 puntos puede fa-
llar por indentación debajo de los pads de carga. Este modo de falla se deba
a que la tensión de compresión en el alma en la dirección T alcanza su resis-
tencia a la compresión. Es importante remarcar la diferencia entre wrinkling
e indentación. Indentación significa que la piel superior se deflecta después
de la falla con una longitud de onda igual a la longitud de contacto entre la
piel y el pad de carga, mientras que wrinkling significa que la longitud de
onda de la deflexión de la piel superior es mayor que la longitud de contacto
entre la piel y el pad de carga [14].

2.5. Ensayo de flexión en 4 puntos

Se observa la gran complejidad de la fabricación de paneles sandwich y la
cantidad de parámetros que intervienen, por esta razón la obtención de pro-
piedades del material mediante ensayos no es trivial. Usualmente se utilizan
vigas de paneles sanwich para ensayar matariales compuestos ya que pue-
den diseñarse para obtener el modo de falla deseado y por lo tanto obtener
una gran cantidad de propiedades [18]. Los ensayos más comunes son el en-
sayo de flexión en 3 puntos (TPB) y el ensayo de flexión en 4 puntos (FPB)
(fig 2.13), este trabajo se centra en FPB ya que este posee algunas ventajas en
comparación con TPB:
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FIGURA 2.13: Comparación entre flexión en 3 puntos y en 4
puntos.

Permiten obtener valores de las propiedades del material en configu-
ración de sandwich, estas pueden variar respecto de las medidas con
ensayos uniaxiales como el ensayo de tracción (ASTM D3039) o el de
compresión (ASTM D6641)

La carga local es más baja por lo tanto el riesgo de indentación es menor
comparado con TPB

La tensión de corte entre el soporte y la carga aplicada es constante (fig
2.14)

En la zona central el momento flector es constante y la tensión de cor-
te es 0 por lo tanto puede obtenerse la rigidez a la flexión por que la
curvatura es constante

La mayor ventaja es que tanto la geometría de la probeta, los paráme-
tros del material y la distancia entre soportes pueden ajustarse para que
se produzca el modo de falla deseado
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FIGURA 2.14: Esquema ensayo de flexión en 4 puntos, diagra-
ma de momento y diagrama de corte.

2.5.1. Normas ASTM para ensayo de flexión en 4 puntos de

paneles sandwich

En 1957 se publicó la norma ASTM C393 [16] para obtener las propiedades
de los paneles sandwich. Esta proveía muy pocas guías de diseño para la
probeta y para la configuración del ensayo para que se produzca el modo
de falla deseado. En 2006 el comité de materiales compuestos ASTM D30
introdujo guías para obtener el modo de falla deseado, estas permiten varias
una cantidad limitada de parámetros. Además la norma se separó en 2 y se
dejó la ASTM C393 para las propiedades de corte del alma y se creó la ASTM
D729 [5] para las propiedades de la piel.

ASTM C393 Esta norma es un método de ensayo estandar para obtener las
propiedades de corte del alma de estructuras sandwich mediante flexión de
una viga. Es aplicable a estructuras sandwich con almas que poseen una su-
perficie de unión con la piel continua (espumas, madera) o discontinua (ho-
neycomb). Este método consiste en aplicar un momento flector a un panel
sandwich y se registra la fuerza en función de la deflexión. El único modo de
falla aceptable es la falla del alma por corte. La norma provee dos ecuaciónes
para variar los parámetros del material y del ensayo para obtener una falla
en el alma por corte:
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S <
2kσt

Fs
+ L (2.5)

donde S es la distancia entre soportes, k es un coeficiente de seguridad que
asegura la falla del alma, σ es la resistencia a la compresión de la piel, t el
espesor de la piel, L la distancia entre soportes de carga y Fs la resistencia al
corte del alma.

ASTM D7249 Esta norma es un método de ensayo estandar para obtener
las propiedades de rigidez y resistencia de la piel de estructuras sandwich
mediante flexión de una viga. Es aplicable a estructuras sandwich con almas
que poseen una superficie de unión con la piel continua (espumas, madera) o
discontinua (honeycomb). Este método consiste en aplicar un momento flec-
tor a un panel sandwich y se registra la fuerza en función de la deflexión.
Los modos de falla aceptables son aquellos que ocurren en la piel. La norma
provee dos ecuaciónes para variar los parámetros del material y del ensayo
para obtener una falla en la piel:

S >
2kσt

Fs
+ L (2.6)

Si se grafíca la ecuación 2.5 en función del espesor de la piel se puede visua-
lizar el span límite por debajo del cual se produce una falla en el alma por
corte, y por encima la falla ocurre en la piel (fig 2.15).
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FIGURA 2.15: Influencia de la cantidad de plies en el span lími-
te. k = 1, σ = 925 MPa, Fs = 3 MPa, L = S/2

Este grafico también puede hacerse en función de la resistencia a la compre-
sión de la piel (fig 2.16).

FIGURA 2.16: Influencia de la resistencia a la compresión de la
piel en el span límite. k = 1, t = 0, 4mm , Fs = 3 MPa, L = S/2
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Se observa que dependiendo de las necesiades, la disponibilidad de mate-
riales y equipos de ensayo, se pueden variar los parámetros para obtener el
modo de falla y por lo tanto la propiedad deseada. En las figuras 2.15 y 2.16
esta graficado el span límite que el dispositivo disponible en INVAP posee,
por lo tanto no se podrán ensayar probetas con largos mayores que ese. Esto
pone un límite en la cantidad de plies y en la resistencia a la compresión de
las pieles que pueden ensayarse.
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Capítulo 3

Desarrollo

3.1. Detalles del Modelo mediante MEF

El modelo se realizó con el software comercial FEMAP/Nx Nastran para el
pre-procesamiento y el post-procesamiento. Se utilizaron condiciones de con-
torno nodales para simular los pads de soporte y cargas nodales para los pads
de carga. El panel se encuentra simplemente apoyados sobre los pads de so-
porte, es decir, los grados de libertad de traslación de los nodos en esta zona
estan tomados en todas las direcciones. La carga aplicada simula una carga
distribuida sobre los pads de carga, La mitad de la carga total se aplica en
cada uno de los pads de carga. Se utilizaron elementos planos tipo laminado
(FEMAP) tanto para la piel como para el alma. Este tipo de elementos tiene
dos dimensiones por lo tanto esta representado como un plano. El laminado
propiamente dicho se construyó utilizando el editor de laminador que pro-
vee FEMAP. En la figura 3.1 se ve una imagen del modelo con las condiciones
de contorno de los pads de soporte en celeste y la carga en verde. Los colores
constituyen una escala que permite visualizar la distribución de tensiones en
el material.

FIGURA 3.1: Modelo mediante MEF con FEMAP. Condiciones
de contorno en celeste y carga en verde.
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3.2. Mapa de modos de falla con MEF

Se construyeron mapas de modos de falla teniendo en cuenta los modos de
falla de la piel en compresión, del alma en corte y de la piel por wrinkling.

3.2.1. Fluencia de la piel y corte en el alma

Se introdujeron en el modelo los parámetros del prepreg de CFRP M55JB6K/M76
(Hexcel Compostites) para la piel y del honeycomb de aluminio 5056, de
1/8"de tamaño de celda y 0,001mm de pared (Hexcel Composites) para el
alma. Se modeló una geometría de probeta estandar ASTM C393 y se varió
la distancia entre soportes S hasta llega al tamaño estandar de probeta de la
norma ASTM D7249. Sobre la zona de los pads de carga (con L = S/2) se apli-
ca una carga uniaxial en la dirección del espesor. La carga aplicada es cercana
a la carga de rotura de la piel superior en compresión. De los resultados del
analisis por MEF se extrajo la máxima tensión de corte en el alma y se graficó
en función de la distancia entre soportes, además, se graficaron la resisten-
cia al corte del alma y la distancia entre soportes maxima disponiblen en el
laboratorio de ensayos mecánicos de INVAP. Se repitió el procedimiento va-
riando los siguientes parámetros con el fin de obtener una serie de curvas
que evidencien la influencia del parámetro en el modo de falla:

Cantidad de plies

Espesor del alma

Ancho de la probeta

Distancia entre pads de carga

3.2.2. Fluencia de la piel, corte en el alma y wrinkling

Se introdujeron en el modelo los parámetros del prepreg de CFRP M55JB6K/M76
(Hexcel Compostites) para la piel y del honeycomb de aluminio 5056, de
1/8"de tamaño de celda y 0,001mm de pared (Hexcel Composites) para el
alma. Se modeló una geometría de probeta estandar ASTM C393 y se varió
la distancia entre soportes S hasta llega al tamaño estandar de probeta de la
norma ASTM D7249. Sobre la zona de los pads de carga (con L = S/2) se apli-
ca una carga uniaxial en la dirección del espesor. La carga aplicada es cercana
a la carga de rotura del alma en corte. De los resultados del analisis por MEF
se extrajo la máxima tensión de compresión en la piel y se graficó en función
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de la cantidad de plies, además también se graficaron la resistencia a la com-
presión de la piel, la tensión de wrinkling segun Heath [7] y la distancia entre
soportes límite disponible en el laboratorio de ensayos mecánicos de INVAP.
Se repitió el procedimiento variando los siguientes parámetros con el fin de
obtener una serie de curvas que evidencien la influencia del parámetro en el
modo de falla:

Cantidad de plies

Espesor del alma

3.3. Estimación de cargas

La carga aplicada utilizada en los modelos corresponde a la carga de rotura
de la piel en compresión y a la carga de rotura del ama en corte. Para estimar
esta carga de forma iterativa se programó un script en el lenguaje multipro-
pósito Python. En la figura 3.2 se observa el diagrama de flujo del programa
de estimación de carga de rotura. El script manipula el modelo de FEMAP
mediante la librería pythoncom y convierte el lenguaje de programación de
femap a funciónes de python. Primero obtiene el indice de falla de los re-
sultados del analisis previo. Si el indice de falla es mayor que 1 se cambia
la carga por una manor, por el contrario, si el indice de falla es menor que
1, cambia la carga por una mayor. Se realiza nuevamente el analis mediante
MEF y se verifica nuevamente el indice de falla. El proceso se repite hasta
que la diferencia entre 1 y el indice de falla es menor que el error deseado.
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FIGURA 3.2: Diagrama de flujo del programa de estimación de
carga de rotura

El cambio de la carga se realiza manipulando una archivo llamado program
file en FEMAP, que permite guardar acciones como por ejemplo la colocación
de una carga sobre una superficie. Este archivo se edita y se ejecuta de tal
forma que se introduzca en el modelo la carga deseada. En la figura 3.3 se
observan dos corridas del script. El primer numero es el indice de falla y
los dos numeros restantes son la carga anterior y la carga por la cual será
reemplazada de forma iterativa hasta alcanzar la carga de rotura.
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FIGURA 3.3: Corridas del script que estima la carga de rotura
de la piel de forma iterativa.

Un script muy similar al descripto se utiliza para estimar la carga de rotura
del alma en corte para los mapas de modos de falla que incluyen wrinkling.
La diferencia es que en vez de obtener el indice de falla de Tsai Hill (criterio
de falla fenomenológico para compuestos laminados), obtiene la tensión de
corte en el alma y la compara con la resistencia al corte de la misma.
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Capítulo 4

Resultados y discusión

Las normas ASTM para ensayos de flexión en 4 puntos proveen la ecuación
2.5 para evaluar la influencia de los parámetros de ensayo y del material pa-
ra poder diseñar una probeta que falle de tal forma que el ensayo permita
obtener la propiedad deseada, por ejemplo, si se desea obtener la resistencia
a la compresión de la piel, esta debe fallar antes que los demas componen-
tes de la estructura sandwich para que el valor de la propiedad obtenida sea
válido. Esta ecuación es útil para evaluar los parámetros mas influyentes, pe-
ro algunos no son teniados en cuenta. Para el diseño optimizado de paneles
sandwich con pieles de bajo espesor (uno o dos plies) es necesario conocer la
influencia de todos los parámetros que influyen en la fabricación de paneles
y en el ensayo. Este modelo permite replicar las guías de diseño que la norma
provee, pero además permite evaluar parámetros que la norma no tiene en
cuenta como por ejemplo el ancho de la probeta.

4.1. Fluencia de la piel y corte en el alma

En esta sección se construyeron mapas de modo de falla teniendo en cuenta
la falla por fluencia de la piel y por corte en el alma. De los analisis realizados
mediante MEF para distintos parametros del material y de ensayo se extrajo
la tensión de corte en el alma y se volco en un gráfico que ademas muestra la
resistencia al corte del alma y el span límite disponible en los laboratorios de
INVAP. Este gráfico se realizó variando los siguientes paámetros de ensayo y
del material:

Cantidad de plies

Espesor del alma

Distancia entre pads de carga
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Ancho de la probeta

4.1.1. Influencia de la cantidad de plies

En la figura 4.1 se observa la influencia de la cantidad de plies y de la dis-
tancia entre soportes (span) en el modo de falla del panel sandwich. La recta
horizontal corresponde a la resistencia al corte del alma τhc y la recta vertical
es el span límite disponible en los laboratorios de INVAP. Cada punto co-
rresponde a un resultado del análisis de una simulación MEF, en este caso, la
tensión de corte en el alma en un ensayo de flexión en 4 puntos con una deter-
minada cantidad de plies y diferentes distancias entre soportes. Los puntos
que corresponden a la misma cantidad de plies, pero distinto span, forman
una curva que muestra la tensión de corte en el alma en función del span.

FIGURA 4.1: Influencia de la cantidad de plies y de la distancia
entre soportes (span) en el modo de falla. Falla del alma (ho-
neycomb) por corte; FFCompresión: Falla de la piel por com-

presión.

La figura 4.1 muestra que en un ensayo de flexión en 4 puntos, a mayor span,
es menor la influencia de la cantidad de plies en la tensión de corte en el alma.
El modo de falla será aquel que posea la mínima tensión entre los distintos
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modos. La carga utilizada para las simulaciones corresponde a la carga de
rotura de la piel superior en compresión, entonces esta piel ha alcanzado su
resistencia a la compresión. Teniendo en cuenta unicamente los modos de fa-
lla por fluencia de la piel en compresión y del alma por corte, si la tensión de
corte en el alma para un determinado span y cantidad de plies es mayor que
la resistencia a la compresión del alma, quiere decir que la resistencia al corte
del alma se alcanzo antes que la piel alcance su resistencia a la compresión,
por lo tanto el panel falla por corte en el alma. Los puntos que se encuentran
por encima de la recta correspondiente a τhc indican que un ensayo de flexión
en 4 puntos con esos parametros de ensayo y propiedades del material daría
como resultado una falla del alma por corte. Análogamente , los puntos que
se encuentran por debajo indican una falla de la piel superior en compresión.
Este método permite construir un mapa de modo de falla mediante MEF, al-
go que es dificil de encontrar en la bibliografía y que ayuda a entender la
influencia de los distintos parámetros de ensayo y del material en el modo
de falla de un panel sandwich sometido a un ensayo de flexión en 4 puntos.
En este caso se utlizaron las propiedades de CFRP y honeycomb de aluminio,
pero esta metodología es aplicable a cualquier combinación de materiales con
las que se pueda construir un panel sandwich.

Verificación del modelo

Del análisis representado en la figura 4.1 se obtubieron 3 puntos correspon-
dientes a la intersección de las curvas con la recta τhc . Estos sirven para
verificar el modelo, obtendiendo el resultado que las normas ASTM C393
y D7249 predicen mediante la ecuación que proveen para diseñar probetas
que fallen como uno desee. La figura 4.2 muestra el span en función de la
cantidad de plies, y la ecuación que las normas proveen con los mismos pa-
rametros de ensayo y del material que se utilizaron para el analisis mediante
MEF (figura 4.2). Se observa que los puntos obtenidos con MEF se ajustan
bien a la recta correspondiente a las normas. El modelo permite obtener los
mismos resultados que la norma, con la ventaja de que otros parámetros que
en la ecuación de la norma no aparecen, ahora pueden ser estudiados.
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FIGURA 4.2: Comparación entre los valores obtenidos con con
MEF y la ecuación que la norma provee para el diseño de pro-
betas (los valores de los parámetros de ensayo y del material
utilizados para la ecuación son los mismos que se utilizaron

para el MEF).

4.1.2. Influencia del espesor del alma

En la sección anterior se mencionó que la ventaja de este modelo en compa-
ración con las normas ASTM es que permite estudiar la influencia en el modo
de falla de parámetros que la ecuación de la norma no tiene en cuenta. Uno
de estos parámetros es el espesor del alma. En la figura 4.3 se observa otro
mapa de modo de falla, pero que permite estudiar la influencia del espesor
del alma en el modo de falla. Se ve que las curvas estan cerca unnas de otras
para distintos espesores de alma. Esto quiere decir que independientemen-
te del span, el espesor del alma no influye demasiado en el modo de falla
del panel. Es posible que por esta razón la ecuación de la norma no tiene en
cuenta este parámetro, ya que con el coeficiente k, que sirve para asegurar la
falla deseada, la influencia del espesor del alma es despreciable.
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FIGURA 4.3: Influencia del espesor del alma y de la distancia
entre soportes (span) en el modo de falla. Falla del alma (ho-
neycomb) por corte; FFCompresión: Falla de la piel por com-

presión.

4.1.3. Influencia de la distancia entre pads de carga

La figura 4.1 muestra que para un panel de 6 plies, el span para el cual se
obtiene una falla de la piel superior en compresión es mayor que el span má-
ximo disponible en los laboratorios de INVAP, este queda determinado por el
tamaño del dispositivo de ensayo de flexión en 4 puntos y de la máquina de
ensayo. Por lo tanto la pregunta sería cómo podría obtenerse una falla de la
piel superior en compresión con un panel sandwich de 6 plies. La respuesta
a esta pregunta puede observarse gráficamente en la figura 4.4, en la que se
puede ver la influencia del span de carga en el modo de falla para un panel
de 6 plies.
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FIGURA 4.4: Influencia del span de carga y del span en el modo
de falla. Falla del alma (honeycomb) por corte; FFCompresión:

Falla de la piel por compresión.

Si se disminuye el span de carga, la tensión de corte en el alma también dis-
minuye, por lo tanto se puede obtener una falla de la piel superior en com-
presión con un span menor. La variación de este parámetro permite ensayar
un panel sandwich de 6 plies con un span que puede ser ensayado en IN-
VAP sin la necesidad de construir otro dispositivo de ensayo de flexión en 4
puntos.

4.2. Fluencia de la piel, corte en el alma y wrin-

kling de la piel

En esta sección se construyeron mapas de modo de falla teniendo en cuenta
la falla por fluencia de la piel, por corte en el alma y por wrinkling. De los
análisis realizados mediante MEF para distintos parámetros del material y
de ensayo se extrajo la tensión de compresión de la piel superior y se volco
en un gráfico que ademas muestra la resistencia a la compresión de la piel,
la tensión de wrinkling según Heath [7] y el span límite disponible en los
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laboratorios de INVAP. Este gráfico se realizó para variando los siguientes
paámetros de ensayo y del material:

Cantidad de plies

Espesor del alma

4.2.1. Influencia de la cantidad de plies

En la figura 4.5 se observa la influencia de la cantidad de plies y de la dis-
tancia entre soportes (span) en el modo de falla del panel sandwich. La recta
horizontal corresponde a la resistencia a la compresión de la piel σc , la recta
vertical es el span límite disponible en los laboratorios de INVAP y la curva
es la tensión de wrinklin σw en función de la cantidad de plies según Heath
[7]. Cada punto corresponde a un resultado del análisis de una simulación
MEF, en este caso, la tensión de compresión de la piel superior sometida en
un ensayo de flexión en 4 puntos con una determinada cantidad de plies y
diferentes distancias entre soportes. Los puntos que corresponden a la mis-
ma cantidad de plies, pero distinto span, forman una curva que muestra la
tensión de compresión de la piel superior en función de la cantidad de plies.
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FIGURA 4.5: Influencia de la cantidad de plies y del span en el
modo de falla. FHCorte: Falla del alma (honeycomb) por corte;
FFC: Falla de la piel por compresión; FFW: Falla de la piel por

wrinkling.

La figura 4.5 constituye un mapa de modo de falla en el que se tienen en
cuenta las fallas por compresión de la piel superior, por corte en el alma y
por wrinkling en la piel superior. Este mapa se construyó diferente a la fi-
gura 4.1 para que el eje x muestre la cantidad de plies en vez del span, por
que de esta manera se puede graficar la tensión de wrinkling en función de
la cantidad de plies y asi construir un mapa de modos de falla que tenga en
cuenta estos 3 modos. En la 2.3 se debe conocer el coeficiente de Poisson ν

para las direcciones L y W, este es un dato dificil de encontrar. Se tomo como
valor de referencia 0,4 para ambas direcciones. Por esta razón se debe tener
en cuenta que es necesario obtener un valor más preciso de estas propiedades
para construir un mapa de modo de falla que se ajuste mejor a la realidad.
No obstante, el gráfico de la figura 4.5 sirve para comprender la influencia de
la cantidad de plies teniendo en cuenta el modo de falla por wrinkling de la
piel, que la norma no tiene en cuenta. Se deduce del gráfico que el wrinkling
se torna importante para bajos spans y una piel de 1 o 2 plies. Por esta razón
para la optimización de paneles sandwich es necesario hacer un estudio de



4.2. Fluencia de la piel, corte en el alma y wrinkling de la piel 37

wrinkling concociendo con el mínimo error posible los parámetros del ma-
terial que intervienen en este modo de falla. El wrinkling no es deseable por
que el único modo de falla que maximiza la resistencia a la flexión del pa-
nel es la falla de la piel superior en compresión, entonces deben tomarse las
medidas necesarias para evitarlo.
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Capítulo 5

Conclusiones y trabajos a futuro

Se construyeron mapas de modos de falla mediante MEF, teneiendo en
cuenta las fallas de la piel por compresión y por wrinkling, y del alma
por corte y se encontró una buena correlación con las ecuaciónes que
las normas proveen. Además, estos mapas permiten variar una mayor
cantidad de parámetros que los que la norma provee.

Se estimó la carga de rotura de la piel en compreisón y del alma en corte
utilizando una rutina implementada en python.

Se verificó el modelo utilizando datos que proveen las normas ASTM
C393 y D7249.

Se desarrolló un método para comprender la influencia de los paráme-
tros de ensayo y de las propiedades del material en el modo de falla
para una panel sandwich sometido al ensayo de flexión en 4 puntos,
mediante MEF.

Se dedujo que para que falle la piel, se debe disminuir la tensión de
corte en el alma variando algún parámetro que influya en esta.

5.1. Trabajos a futuro

El análisis realizado para comprender la influencia de la cantidad de
plies puede extenderse a spans mayores para obtener una intersección
de las curvas con la resistencia al corte del alma. De esta forma podrá
obtenerse una recta análoga a la figura 4.2

Construir un mapa de modo de falla que tenga en cuenta la indentación
del panel ya que es un modo de falla importante. Para esto debería
utilizarse un tipo de elemento tipo laminado, pero de 3 dimensiones a
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diferencia de los utilizados en el presente trabajo. Esto se debe a que
para verificar si se produce la indentación se debe obtener la tensión
de compresión del alma en la dirección T. Lo antes mencionado es de
suma importancia para el diseño de los pads de carga.

Conocer de forma precisa los coeficientes de Poisson del honeycomb
utilizado en las direcciones L y W.
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