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RESUMEN

Esta investigacion se realizé con el propdsito de analizar y optimizar un panel corrugado tipo sandwich de carbono/epoxi
sometido a cargas de compresion, ya que las técnicas tradicionales de optimizacion de estructuras de materiales compuestos
no son aplicables o son muy limitadas. Se utiliz6 una metodologia de calculo practica y sencilla que permitié conocer el
comportamiento y configuracion 6ptima del panel por medio de un modelo analitico de optimizacion. Luego se validaron los
resultados a través de un modelo de elementos finitos (FEM), donde se encontraron diferencias del 4% entre los dos modelos
con laminados simétricos y del 25% con laminados asimétricos, es asi que la metodologia desarrollada sirve unicamente para
disefios con laminados simétricos, lo cual sugiere que se deberia incluir una teoria que permita considerar la asimetria de los
laminados. La metodologia empleada podria servir de base para la recopilacion de nuevos resultados y posibles comparaciones.

Palabras clave: Materiales compuestos, optimizacion, panel corrugado, carbono/epoxi, compresion.

ABSTRACT

This research was carried out with the purpose of analyzing and optimizing a corrugated carbon/epoxy sandwich panel
subjected to compressive loads, since traditional optimization techniques for composite structures are not applicable or are
very limited. A practical and simple calculation methodology was used to determine the optimum behavior and configuration
of the panel by means of an analytical optimization model. The results were then validated through a finite element model
(FEM), where differences of 4% were found between the two models with symmetrical laminates and 25% with asymmetrical
laminates, so that the methodology developed is only useful for designs with symmetrical laminates, which suggests that a
theory that allows considering the asymmetry of the laminates should be included. The methodology used could serve as a
basis for the collection of new results and possible comparisons.

Keywords: Composite materials, optimization, corrugated panel, carbon/epoxy, compression.

1. INTRODUCCION una desventaja es su tedioso y largo procedimiento de
célculo si se utilizan técnicas manuales. Se deben conocer
las propiedades del material, numero de laminas,

Los paneles de materiales compuestos tipo sandwich orientacion, espesores, asi como las condiciones de carga;

formadas por laminas y un ndcleo de baja densidad, se
utilizan ampliamente en la industria aerondutica y
aeroespacial (Zurita et al., 2022), se componen
tradicionalmente de nucleos de espumas (Lu, 2008),
nicleos de honeycomb (Wadley, 2003), ndcleos
corrugados, entre otros. Actualmente, los nucleos
corrugados son los preferidos en los paneles sandwich ya
que son ligeros y ofrecen buenas propiedades mecanicas;
es asi que hay una cantidad significativa de literatura sobre
el comportamiento estadtico y dindmico de paneles
séndwich con ndcleos corrugados (Zhang, 2013).

Los materiales compuestos son versatiles y pueden
ajustarse para cumplir cualquier funcion a la cual estén
destinados (Jacome-Guevara et al., 2022), sin embargo,

@O

estas cantidades se utilizan en las ecuaciones que
gobiernan la mecanica de laminados y se hace necesaria la
utilizacién de numerosos calculos matriciales (Nikbakt et
al., 2018).

Se han realizado numerosos estudios de optimizacién de
estructuras de materiales compuestos para mejorar su
comportamiento mecénico, como la resistencia a la
traccion, compresion, y reducir el peso de dichas
estructuras (Chantieva et al., 2019). Se destacan varios
pardmetros importantes en diferentes enfoques de
optimizacion, como son las funciones objetivo, las
variables de disefio, las restricciones y los diferentes
algoritmos aplicados (Montemurro et al., 2018).
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Los enfoques optimizacion mas utilizados hasta la
actualidad, se basan en diferentes métodos como, el
analisis de sensibilidad del disefio (DSA), el mismo que
requiere de calculos especificos y de las restricciones con
respecto a las variables de disefio de la estructura (Awad
etal., 2012). Se ha utilizado también algoritmos genéticos
(GA) (Wang & Sobey, 2020), debido a su capacidad para
tratar problemas complicados y de grandes variables, tiene
una convergencia relativamente buena pero un tiempo de
procesamiento considerable.

Otro método muy utilizado es la optimizacion robusta de
disefio multiobjetivo (MRDO). Las ventajas de este
método es que permite medir las prestaciones de la
solucién éptima y el indice de robustez, pero nuevamente
se tiene problemas de tiempos de procesamiento ya que
toma en consideracion varias variables en el disefio
(Catapano & Montemurro, 2014). Cabe mencionar
ademas el método de optimizacién del disefio basada en la
fiabilidad (RBDO), el mismo que estd limitado por
restricciones probabilisticas en lugar de las restricciones
deterministas convencionales (Gholami et al., 2016).
Ademés, a los métodos mencionados, existen otros que
han ido quedando en desuso y otros que estan en constante
evolucion e investigacion (Wolf, 2001).

En un intento de reducir el tiempo utilizado en el calculo,
un sobredimensionado de la estructura y un aumento en su
costo, en el presente trabajo se desarrolla una metodologia
de célculo a través de un modelo de optimizacion rapido y
practico, que facilita el disefio de un panel corrugado tipo
sdndwich de carbono/epoxi, sometido a cargas de
compresion. Esto por medio de un sistema de analisis
numérico que permite manejar los numerosos célculos
matriciales, automatizarlos, y ademéas disminuir el tiempo
de procesamiento (Voyiadjis, 2005).
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Figura 1. Complejidades en la optimizacion de
estructuras compuestas.
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Gracias al método de optimizacién desarrollado se puede
conocer el comportamiento del panel y luego validar los
resultados por medio de un modelo FEM (Barbero, 2013),
y asi determinar la viabilidad y conveniencia de esta
solucién frente a otras alternativas de construccion. La
optimizacion de estructuras de materiales compuestos es
complicada e implica altos costos computacionales en
funcion de tres indices de complejidad: modelado, analisis
y optimizacion (Rao, 2009). Cominmente gran parte de la
literatura existente se sitla en uno de los planos
coordenados, como se observa en la Figura 1.

2. MECANICA DE LAMINADOS

Una vez que se han establecido las caracteristicas de cada
lamina en un sistema de coordenadas comun, puede
estimarse el comportamiento macroscépico de laminados
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formados por ldminas con diferentes orientaciones, a
través de la teoria clasica de laminacion (CLT). Esta teoria
permite estimar la influencia de la secuencia del laminado,
esfuerzos, deformaciones y resistencia del laminado
(Kollar, 2003).

2.1.  Teoria clasica de laminacion

En un laminado, se define un sistema global de ejes
coordenados (x-y-z) y un sistema local (1-2-3). El angulo
que forma cada lamina con el eje (x) del sistema se
denomina angulo de laminacion (0), como se observa en
la Figura 2. El orden de laminacion es la secuencia de
angulos de laminacién de las sucesivas laminas (Reddy,
2004).

\\\; ’;.' X 0

Figura 2. Sistema de coordenadas local (1-2-3) y global
(x-y-2).

Ya sea a ftravés de ensayos 0 estimaciones
micromecanicas, se puede caracterizar el comportamiento
de una ldmina en sus ejes principales (Barbero, 1999),
segln la ecuacion (1).

41 Qi1 Qi O &
{o}= [02] = [Qu Q O ”52 ] 1)
T12 0 0 Qgel V12

Donde o, y o, son las tensiones normales en las
direcciones 1y 2; 74, es la tensidn de corte en el plano 1-
2; & Y & son las deformaciones normales en la direccién
1y 2; y,, es la deformacion por corte en el plano 1-2. La
matriz rigidez [Q] de la lamina, esta dada por la ecuacion

2.

E; vy, B,
0
1—-v5505; 1 —0350y
[Q1 =] vi;E, E, 0 )
1 =010 1 —05505
0 0 Gqy

E; y E, son los médulos de Young en las direcciones 1y
2, G4, es el mddulo de corte en el plano 1-2; vy, Y v, SON
los coeficientes de Poisson en el plano 1-2 y 2-1
respectivamente. En un laminado interesa conocer el
comportamiento en el sistema global (x-y-z) del laminado,
por lo tanto, se realiza una transformacion de coordenadas
por medio de la ecuacién (3).

[Q] = [T [QIRIIT (B[R] @)

Donde [T(8)] es la matriz de transformacién y [R] es la
matriz para transformar las deformaciones tensoriales en
ingenieriles. Las matrices estan dadas por la ecuacion (4)

y (5).
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El vector de tensiones locales {o"} en el sistema (1-2-3) de
la ecuacion (1), esta relacionado con el vector de tensiones
globales {o} en el sistema (x-y-z), por medio de la
ecuacion (6).

Oy oy
{5 o] 0

xy T12

Las ecuaciones (1)-(6) son usadas para determinar las
tensiones y deformaciones para una lamina de material
compuesto. Para analizar laminados formados por varias
laminas con diferentes orientaciones se consideran
diferentes hipotesis, por ejemplo, laminas ort6tropas,
desplazamientos pequefios, entre otras. Es asi como se
llega a determinar el comportamiento macroscépico del
laminado, donde la rigidez del laminado estara dada por la
ecuacion (7) y (8).

N} _[[A]l [B]) ({e}°
tont =l willes) Q)
(Nx\ [An Ay, Ay By By Bm] I{SB\I
|ICIJ’ | A1, Az A Biz By Byl | 53 |
xy | _[A1s Az Aes Bis Bzs Bes|)y2
4 M, ¥_ B; Bi; Bis Din D1z Dig { K:} ®

{N} es el vector de esfuerzos por unidad de ancho del
laminado, {M} es el vector de momentos por unidad de
ancho del laminado, {€}° es el vector de deformaciones
del plano medio y {x} es el vector de curvaturas del plano
medio.

Las matrices [A], [B] y [D] indicadas en las ecuaciones
(7) y (8), son conocidas como matriz rigidez de
estiramiento, acoplamiento y flexion respectivamente. Las
mismas pueden ser determinadas a través de las
ecuaciones (9)-(11). Donde n es el nimero de laminas, k
es un indicativo de la k-ésima ldmina y hy, es la distancia
de la parte superior o inferior de la k-ésima lamina medida
desde el plano medio del laminado (Kassapoglou, 2010).

[4]= ) (e = ) Q1 (©)
k=1
IR T
[B] = 2, (f) [Qlx (10)
S T
[D] = <f> (@]« (1)
k=1

2.2. Resistencia del laminado

Es posible encontrar las tensiones en un laminado a partir
del estado de carga. Conocidas las tensiones vy
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deformaciones de todas las laminas, se puede estimar el
margen de seguridad de la lamina mas critica a través de
los criterios de falla. La falla de una lamina no
necesariamente implica la falla del laminado, pero
modifica la distribucién de esfuerzos y/o la rigidez del
laminado (Jones, 1999).

Factor de seguridad (FS) e indice de falla (IF)

El factor de seguridad (FS) es el cociente entre la carga
que produce la falla y la carga aplicada
(admisible/aplicada), mientras que el indice de falla (IF)
es lo inverso (aplicada/admisible). Conviene definir este
pardmetro ya que muchos paquetes de analisis de
elementos finitos usan dicho concepto (Kollar, 2003).

Tanto el FS como el IF, se utilizan para calcular las cargas
de falla de laminados y estimar el margen de seguridad
para un determinado estado de carga. La falla se predice
segln la ecuacion (12).

IF>1 (12)

Criterio de falla

Se considera el criterio de Tsai-Hill, el mismo que
considera interaccion, y es una adaptacion de los criterios
energéticos conocidos para materiales isotropos. Se tiene
un FS por cada lamina, por ende, el FS de falla de primera
lamina (FPF) del laminado sera el minimo de todas las
laminas. La falla se asume segun las ecuaciones (13)-(17).

Ac? + Bo} + Coy0, + DT, =1 (13)
(1 if o, >0
— ifo
A= Ff, !
1 (14)
2 if o, <0
ic
if g, >0
B = F}; :
1 (15)
Hzc sio, <0
! if o, >0
—— if o
c-] B 16)
1
——if o, <0
AR
D=—
F62 (17)

Introduciendo el concepto de factor de seguridad en la
ecuacion (13) se obtiene la ecuacion (19). Dependiendo el
caso se colocan los limites a traccion (Fy¢, Fy¢, Fg) 0 los
limites a compresion (Fy., Fy. Fg) y las tensiones
principales aplicadas en cada lamina (o, a2?, 7"
Los datos del material utilizado se observan en la Tabla 1.

1

@™, @™ o™ (@) (19
Flz F22 Fl2 F62

FS =
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Tabla 1. Propiedades (carbono-epoxi).

Propiedad Valor
E; [MPa] 98260
E, [MPa] 6970
U1z 0.3
G, [MPa] 3650
G135 [MPa] 3650
G,5 [MPa] 2680
F;; [MPa] 1198
F,. [MPa] 601
F,, [MPa] 48
F,. [MPa] 153
Fs [MPa] 67
p [Kg/m3] 1600
t [mm] 0.225

2.3.  Estabilidad de placa plana

La estabilidad de placas es un tema importante, ya que son
muy utilizadas y tienen una aplicacion alta en estructuras
de materiales compuestos. Existe una gran variedad de
bibliografia referente al tema, pero en especifico, el
trabajo se basa en los datos proporcionados en Kollar
(2003).

Placas simplemente apoyadas

Conocidas las ecuaciones que gobiernan la mecénica de
laminados segun la ecuacién (7) y (8), se introduce una
nueva matriz [A*] denominada matriz rigidez por corte
transversal para placas monoliticas, la misma que
considera el comportamiento elastico del laminado al
corte transversal como se muestra en la ecuacioén (20) y
(21).

() =ma = 420 (20)

n
Gyzm? + Gyzn?  (Gy3 — Gy3)mn
[A'] = Z [ 23 13 13— G23 ] ¢ 21

~ (Gi3 = Goz)mn Giam® + Gpan®l, * 1)

Figura 3. Placa plana de dimensiones L, y L,,.

Dada una placa con laminado ortétropo y simétrico como
se observa en la Figura 3, simplemente apoyada a lo largo
de sus cuatro bordes y sujeta a cargas en el plano
(Nxo, Nyo) distribuidas uniformemente alrededor de los
bordes. Las cargas son incrementadas con AN, y ANy,
donde A es el pardmetro de carga. Para una placa pandeada
el parametro de carga se lo denota como A, el mismo que
es obtenido a partir de consideraciones energéticas
(Nielsen, 2005).

Operando algebraicamente se obtiene la ecuacién (22),
donde los coeficientes F;; se obtienen a partir de las
derivadas parciales de la funcién potencial. Finalmente,
para una placa pandeada el minimo de los autovalores A,
se corresponde con el pardmetro de carga A,
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F33 F3y Fsg
Fyy Fuy Fys
)i = 1 Fys Fus  Fss (22)
/ im\? 3 Fu  Fus
Nxo (L ) + Nyo <L ) Fis  Fss

3. PROBLEMA DE OPTIMIZACION

3.1.  Descripcién del panel

La herramienta de optimizacién fue aplicada a conceptos
de disefio de paneles corrugados, como los de la Figura 4.
Los paneles constan con larguerillos que serviran como
rigidizadores, los mismos que fueron seleccionado a partir
de restricciones de fabricacién y rigidez a pandeo
(Albazzan et al., 2019).

(@) (b)
Figura 4. Conceptos de disefio: (a) primer concepto y
(b) segundo concepto.

La geometria de los modelos fue pensada de tal manera
que, la combinacién de placas planas simple apoyadas en
sus bordes formen un panel corrugado como se observa en
la Figura 5. Para evaluar el comportamiento frente a
cargas de compresion (N,), se aplicd un desplazamiento
controlado a lo largo del eje longitudinal (x), de manera
que la deformacion en dicha direccion (£2) sea la misma
para todas las placas.

Figura 5. Modelos de paneles corrugados con cargas de
compresion N,.

4. MODELO ANALITICO

4.1.  Formulacion del problema de optimizacion

Se establecid un problema de optimizacion, en el que se
busc6 minimizar el peso de un panel corrugado y
maximizar el estado de carga a compresién del mismo,
sujeto a restricciones de deformacion longitudinal (£2)
para los laminados que conforman el modelo y
restricciones geométricas como se observa en la Figura 6
y 7, de modo que cada laminado tome una porcion de la
carga total aplicada en el panel. Se limito la falla de toda
la configuracién a la falla de uno de los laminados que
componen el modelo, ya sea una falla por pandeo o por
rotura (Balasubramanian, 2014).
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Figura 6. Variables geométricas, primer concepto.
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Figura 7. Variables geométricas, segundo concepto.

4.2.  Procesos de optimizacion

El proceso de optimizacion consistid en una serie de pasos
para determinar el comportamiento de los paneles sujetos
a un determinado estado de carga, para luego alterar las
dimensiones y encontrar la configuracion dptima segdin un
requerimiento en particular. Se compone de seis
subprocesos (rutinas de calculo) previamente validados
con resultados conocidos, de forma que para cada uno de
ellos se aplican diferentes consideraciones vy
especificaciones.

Combinaciones de laminados

En base a las posibles orientaciones de laminas [0°, +45°,
90°], se variaron los angulos de las laminas y se generaron
combinaciones de laminados con una secuencia de
laminacion de 4, 6, 8 y 10 ldminas en el espesor del
laminado.

Porcentaje de la carga soportada por cada laminado

Se generd la porcidn de carga por unidad de longitud que
ve cada tipo de laminado (N, N,,, N,3) en todas las
combinaciones existentes, estas se calcularon a partir de la
aplicacion de una carga total unitaria a la configuracion
del modelo, considerando las longitudes en las que acttan
(Ly1, Lyz, Ly3) ¥ las restricciones a la cual estuvieron
sujetas.

Carga de rotura de laminados

Para el calculo de la carga a rotura de todas las
combinaciones de laminados, se utilizé el criterio de falla
de primera lamina (FPF). A través de la teoria clasica de
laminacion y aplicando un estado de carga a compresion
unitario a un laminado en especifico, se analizaron las
tensiones principales aplicadas en cada Iamina, luego por
medio del criterio de Tsai-Hill y teniendo en cuenta los
limites a compresion del material se obtuvo un factor de
seguridad (FS) por cada Iamina, donde el minimo de todos
fue el factor de seguridad del laminado que se analiz6.
Como se aplico una carga unitaria al laminado, el FSmin se
corresponde directamente con el valor de la carga a rotura
admisible de todo el laminado N,.

Carga de pandeo de laminados

Para la obtencion de las cargas a pandeo, se utilizd la
teoria de estabilidad de placas planas simplemente
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apoyadas. Se impuso un estado de carga a compresion N,
unitario, luego se calcularon las matrices rigidez [D] y
[A*] por medio de la teoria clasica de laminacién, y como
la carga se increment6 con AN, el valor del parametro de
carga cuando la placa pandee se correspondid
directamente con el valor de la carga admisible a pandeo

Aer = Nyp.

Areas y espesores de los laminados

En base a las combinaciones de laminados y a la geometria
del modelo, se calculé el area y los espesores de cada
laminado que forma parte de una combinacion, ademas se
calcul6 la superficie total de la seccién transversal del
panel para una posterior categorizacién de resultados.

Curvas de optimizacién

Para una mejor manipulacion de los datos, se definieron
factores de carga totales para rotura y pandeo, dados por
la ecuacion (23).

N, .
,1”].:%;1-:1...129600, j=1.3  (23)

Al dividir las cargas a rotura (Nyy;;) Y pandeo (Nyp ;)
por la porcion de carga que toma cada laminado (N ;) se
obtuvieron los Ar;;, luego se eligio el minimo de los
valores posibles, que se corresponden con la carga que
puede ser aplicada a una dada combinacion (P;; =
min[/lT,-j]). Luego se realiz6 una categorizacién por
superficie de seccion transversal de las combinaciones, y
para una misma categoria (Ar k1) se eligio la carga total
maxima (Prjq) que se corresponde con el laminado
Optimo que maximiza la carga a compresion para cada
seccion transversal, ademas se obtuvo la secuencia
adecuada de laminacion con su respectiva orientacion de
laminas. Por dltimo, se generaron las curvas de
optimizacion que permiten comparan distintas
configuraciones de un modelo.

4.3.  Estructura general del ciclo de optimizacion

En base a las curvas de optimizacion, se compararon
distintas configuraciones de un modelo y se eligi6 el
disefio dptimo para un requerimiento en particular como
puede ser una limitacion de peso, tensidn media, etc.
También se pudo observar el comportamiento general de
los laminados, y en base a un disefio paramétrico se
pudieron modificar las variables geométricas hasta
encontrar un disefio dptimo. La estructura general del
ciclo de optimizacion fue la indicada en la Figura 8.

4.4. Evaluacion y verificacion del problema de
optimizacion

La herramienta de optimizacion desarrollada fue aplicada
a los dos conceptos de disefio propuestos inicialmente. Por
medio de un disefio paramétrico se realizé una serie de
analisis numéricos para cada concepto con el fin de
realizar un estudio comparativo. En la Tabla 2 se observa
la descripcion general de los casos de interés analizados
para cada concepto de disefio del panel.
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Figura 8. Estructura general del ciclo de optimizacion.

Tabla 2. Descripcién general, casos de interés.
Variables de disefio

Ly Ly, Lys Ly 0

[mm] [mm] [mm] [mm] []

1-1 30 60 120 500 60

97 160 500 45

3-1 40 97 139 500 45

1-2 30 30 67 500 52
2-2 33 30 61 480 62

Disefio
Caso

[N
N
AN
IN
o

Los resultados de los casos analizados se presentan por
medio de graficos de optimizacién, donde se pudo
observar el comportamiento de los paneles para diferentes
espesores de laminados (equivalente al area transversal
ArT). En base al comportamiento de cada disefio y de los
casos de interés, se pudo seleccionar la configuracion
adecuada de los laminados que componen el disefio
seleccionado, a través de las curvas tipicas de
optimizacion como las indicadas en las Figuras 9-13.

Por ejemplo, la Figura 9 permite determinar la carga total
méaxima y la porcién de carga que estara viendo cada
laminado, y asi se puede decidir cudl es la configuracion
Optima en base a una restriccion determinada. En la Figura
11 se puede observar el porcentaje Optimo de
orientaciones de las laminas que conforman el disefio, asi
se puede seleccionar de manera adecuada una
configuracion eficiente para un panel corrugado. Y las
demas Figuras serviran también para tomar una decision
correcta al momento de disefiar la estructura de material
compuesto.
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Figura 9. Carga total maxima y porcidn de carga de cada
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Figura 10. Tension promedio.
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Figura 11. Porcentaje 6ptimo de orientaciones de las
laminas.
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Figura 12. Carga por unidad de longitud de cada
laminado.
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5. MODELO FEM

Los resultados del modelo analitico fueron contrastados
por medio de un modelo de elementos finitos para los
casos analizados mediante un analisis completo
(Matthews, 2000), el cual consto6 de tres etapas distintas:
preprocesamiento, simulacién y post procesamiento. Para
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cada caso se realizd un andlisis estatico y un anélisis de
pandeo, la descripcion general de los pasos para el analisis
FEM se encuentra detallado en Barbero (2013).

Step: pandeo
Mode 1: EigenValue = 0.76933

Figura 14. Analisis de pandeo, autovalores U.

Step: pandeo
Mode 1: EigenValue = 0.76933
Primary Var: U, Magnitude

Figura 15. Analisis de pandeo, semiondas.

F, SF1
(Awg: 75%)

Step: rotura
Increment 1: Step Time = 2.2200E-16
primary var: SF, SF1

Figura 16. Andlisis estatico, SF (Section Forces).

Envelope (max)
(aug: 75%)
.67

Step: rotura
Increment  1: Step Time = 2,2200E-16
Primary Var: TSATH

Figura 17. Andlisis estatico, indice de falla TSAIH
(Tsai-Hill).

Como se habia mencionado en el modelo analitico, para
evaluar el comportamiento frente a cargas de compresion
(Ny), se aplicé un desplazamiento controlado (U) a lo
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largo del eje longitudinal (x) segun la Figura 3, de manera
que la deformacion en dicha direccién sea la misma para
todos los laminados que forman el modelo. El analisis
FEM se centré en obtener los SF (Section Forces) que se
corresponden con los valores de carga por unidad de
longitud (N,), el modo de falla predominante (pandeo o
rotura) y el indice de falla mediante el criterio de Tsai-Hill
para cada laminado, esto para una posterior evaluacion de
resultados, a través de graficos tipicos como los indicados
en las Figuras 14-17.

6. EVALUACION DE RESULTADOS

Comparando los resultados tanto del modelo analitico
como del modelo FEM para los diferentes casos de los
conceptos de disefio, se observa en la Tabla 3 que para
laminados simétricos las cargas estuvieron contenidas en
diferencias de a lo sumo un 4%, mientras que para
laminados asimétricos los resultados difirieron en valores
de a lo sumo 25%, esta diferencia es atribuida a la teoria
considerada para inestabilidad de placas, la misma que fue
planteada a partir de laminados simétricos y balanceados
(Kassapoglou, 2010).

Tabla 3. Evaluacion de resultados, casos de interés.

leanalytics leFEM - ’\? g

5 @ = (N/mm) (N/mm) 8 8
2 < B 8 & IS
8 ° e S
le NXZ Nx3 SF, SF, SF; £ <

1-1 16 591 364 907 530 366 903 10 Yes

1 21 9 256 105 467 263 107 480 3 No
3-1 9 256 105 467 266 108 485 4 No
1-2 1 111 111 221 109 109 217 2 No

1-2 2 391 48 287 296 36 327 25 Yes
1-2 3 322 322 643 313 313 626 3 No

2-2 1 111 111 221 110 111 220 1 No

En la eleccidn de un disefio 6ptimo se debe tener en cuenta
diferentes factores, como son: peso, magnitud de la carga,
proceso de fabricacion y/o algln requerimiento especial.

7. CONCLUSIONES

A través del modelo analitico de optimizacion, se obtienen
resultados en tiempos de trabajo relativamente cortos y
proveen informacion acerca del comportamiento y
configuracion dptima del panel sometido a cargas de
compresion, reduciendo el tiempo utilizado en el célculo,
un sobredimensionado de la estructura y por ende un
aumento en su costo.

La metodologia desarrollada sirve solamente para disefios
con laminados simétricos y como primera aproximacion
para disefios con laminados asimétricos, teniendo en
consideracion las hipotesis planteadas. Para reducir la
diferencia entre el modelo analitico y el modelo FEM se
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deberia incluir una teoria de inestabilidad que permita
considerar la asimetria de los laminados en el modelo
analitico.

Al no tener acotada completamente la geometria del panel
y al haber fijado algunas variables geométricas en el
modelo  analitico, los resultados obtenidos se
corresponden para una configuracion especifica,
maximizando el estado de carga a pandeo. Es por ello que
en la mayoria de los resultados predominan las laminas a
+45° y existen pocas laminas a 0°, es asi que los laminados
estan optimizados para pandeo, por ende, si se requiere un
laminado mas eficiente deberian aparecer mas laminas a
0° pero como estas son muy inestables habra que reducir
la longitud de los laminados hasta un cierto limite, ya que
constructivamente seria imposible su fabricacion. Por lo
tanto, encontrar un balance 6ptimo entre pandeo y rotura
para aumentar la eficiencia del laminado recae en una
solucién de compromiso.

No se debe seguir la misma filosofia de andlisis y disefio
en las estructuras de materiales compuestos como en las
estructuras metalicas, aprovechando asi de mejor manera
las fortalezas que ofrece el material compuesto, como por
ejemplo el “Tailoring”.
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