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Abstract 

Composite laminated and sandwich structures are extensively utilised as the load-bearing 

components in aircraft, automobile, civil and naval industries due to their high stiffness-to-

weight and strength-to-weight ratios. Auxetic honeycomb cores having re-entrant cell 

geometry possess negative Poisson’s ratio and lead to increased stiffness and density of the 

sandwich panel. Conventionally, laminated composites are reinforced with straight fibres 

which are aligned along a particular direction resulting in constant lamina properties and are 

known as constant stiffness composite laminates (CSCL). However, the recent advancement in 

manufacturing technologies like tow placement machines enables to fabricate structures with 

continuously varying fibre orientation, resulting in spatially varying stiffness. Such panels are 

named as variable stiffness composite laminates (VSCL). The use of curvilinear fibres in 

composite structures allows tailoring their response specific to the design requirement with 

additional weight reduction. The introduction of VSCL also improves the tensile and buckling 

response and enables an optimum control on the fundamental frequencies of the structure, and 

therefore, the present study explores the viability of the VSCL based auxetic sandwich panels.  

This thesis presents finite element (FE) formulation based on zig-zag displacement fields to 

analyze linear and nonlinear static and dynamic response of variable stiffness laminated 

composite and auxetic honeycomb sandwich shell panels. The formulation considers third-

order shear deformation theory incorporating zig-zag effects using Murakami zig-zag function 

and geometrical nonlinearity is included using von Kármán nonlinear strain–displacement 

relations. The variations of the in-plane and transverse displacements are considered according 

to global third- and second-order approximations along the thickness direction, respectively. A 

nine-noded C0 isoparametric quadratic shell element with thirteen and eleven degrees of 

freedom per node is employed to study the structural response of VSCL panels. Hamilton’s 

variational principle is used to derive the governing equations for nonlinear static and dynamic 

analyses. The governing equations for nonlinear static analysis are solved using the Newton‐

Raphson method to obtain the displacements and stress distribution curves of VSCL panels.  

The governing equations are further solved for eigenvalue solutions to obtain natural 

frequencies, and by using Newmark’s time integration method for forced vibrational analysis.  

The present work establishes the accuracy of the formulation by comparing the results 

obtained from the present structural models with those from the three‐dimensional and two‐

dimensional benchmark FE solutions available in the literature. The numerical results are 
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obtained based on an appropriate mesh size determined using convergence studies. A thorough 

numerical study is presented in this thesis including the effects of curvilinear fibre path angles, 

lamination configuration, thickness ratio, curvature ratio, geometrical parameters of the 

honeycomb unit cell, and boundary conditions on the linear and nonlinear static and dynamic 

response of variable stiffness composite and auxetic honeycomb sandwich panels. New results 

are presented for the nonlinear static as well as free and forced vibration response of VSCL 

panels and auxetic structures.  

The thesis also presents a finite element (FE) model based on a homogenization procedure 

and unit cell method to calculate the effective elastic properties of auxetic honeycomb core 

made up of composite CFRP material. In the absence of analytical expressions for the effective 

elastic properties of honeycomb core made up of composite material in the literature, the 

present FE model can prove to be quite useful. Using the obtained properties, the nonlinear 

static and dynamic behaviour of the sandwich shell panels with VSCL facesheets and CFRP 

auxetic core is studied. The present thesis also demonstrates the effect of curvilinear fibre angle 

and geometric parameters of the core on the linear and nonlinear behaviour of the VSCL panels 

with composite honeycomb core.   

  



v 
 

साराांश 
 

कंपोजिट लमैिनेटेड और सैंडविच संरचनाएं उच्च कठोरता-ििन अनुपात और सख्ती-ििन अनुपात 
के कारण हिाई िहाि, ऑटोिोबाइल, मसविल और नौसेना उद्योगों िें अपररहायय रूप स ेउपयोग होती 
हैं। रीएंट्रेंट सेल ज्यामितत िाली ऑक्सेटटक हनीकोंब कोर िें नकारात्िक पॉइसन अनुपात होता है और 
सैंडविच पैनल की कठोरता और घनत्ि िें िदृ्धि होती है। पारंपररक रूप से, लैमिनेटेड कॉम्पोजिट को 
सीिे रेतांककत रेशेज़ से ििबूत बनाया िाता है िो ककसी विशेष टिशा के साथ संरेखित होते हैं, जिसके 
पररणािस्िरूप लेमिना गुणों िें जस्थरता होती है और इन्हें जस्थर कठोरता िाले कॉम्पोजिट लैमिनेट्स 
(सीएससीएल) के रूप िें िाना िाता है। हालांकक, टो प्लेसिेंट िशीन्स िैसी हाल की प्रौद्योधगककयों की 
प्रगतत ने यह संभि बनाया है कक तनरंतर बिलते रेश ेआियिी अिस्था िाली सरंचनाएं बनाई िाएं, 
जिससे स्थातनक रूप स ेबिलती कठोरता होती है। ऐसे पैनल को पररितयनशील कठोरता िाले कॉम्पोजिट 
लैमिनेट्स (िीएससीएल) कहा िाता है। कॉम्पोजिट संरचनाओं िें किीमलतनयर रेशेज़ का उपयोग करने 
से इनकी प्रततकिया को डडज़ाइन आिश्यकता के अनुरूप तैयार ककया िा सकता है और अततररक्त ििन 
कि करने की सुवििा भी होती है। िीएससीएल के होने से टेंशन और बकमलगं प्रततकिया िें सुिार होता 
है और संरचना के िूल आिवृियों पर आिश्यक तनयंत्रण संभि हो पाता है, इसमलए ितयिान अध्ययन 
िें िीएससीएल आिाररत ऑक्सेटटक सैंडविच पैनल की संभािना का पता लगाया गया है। 

यह थीमसस पररितयनशील कठोरता िाले लमैिनेटेड कॉम्पोजिट और ऑक्सेटटक हनीकोंब सैंडविच शैल 
पैनलों की लीतनयर और नॉनलीतनयर जस्थर और गततशील प्रततकिया का विश्लेषण करने के मलए ज़िग-
़ि़ैग विस्थापन क्षेत्रों पर आिाररत फाइनाइट एमलिेंट (एफई) सूत्रीकरण प्रस्तुत करती है। यह सूत्रीकरण 
ततृीयकारी शीयर डीफॉर्मेशन मसद्िांत को िानता है और िुराकािी ज़िग-़ि़ैग फंक्शन का उपयोग करके 
ज़िग-़ि़ैग प्रभािों को शामिल करता है और िॉन किायन नॉनलीतनयर तनाि-विस्थापन संबंिों का उपयोग 
करके ज्यामिततक नॉनलीननयरीटी को शामिल ककया गया है। तलिध्य और पाजश्ियक विस्थापनों की 
विमभन्नताए ंिुख्य ततृीयकारी और द्वितीयकारी अनुिानों के अनुसार पररग्रटहत की िाती हैं। स्ट्रक्चरल 
प्रततकिया का अध्ययन करने के मलए नौ नोड के सी 0 आयसोपैरािेटट्रक क्िाडे्रटटक शैल तत्ि का 
उपयोग ककया गया है जिसिें प्रतत नोड त्रयोिश और ग्यारह स्ितंत्रता गुणों का उपयोग ककया गया है। 
नॉनलीतनयर जस्थर और गततशील विश्लेषणों के मलए हैमिल्टन के पररितयनीय मसद्िांत का उपयोग 
ककया गया है। नॉनलीतनयर जस्थरता विश्लेषण के मलए न्यूटन-राफ्सन विधि का उपयोग करके गखणतीय 
सिािान द्िारा िीएससीएल पैनलों के विस्थापन और प्रततबल वितरण के मलए शासकीय सिीकरणों को 
हल ककया गया है। शासकीय सिीकरणों को अधिक उपयुक्त िानों के मलए तनििूल िान सिािान के 
मलए हल ककया गया  है जिसस ेप्राकृततक आिवृियााँ प्राप्त हुई हैं, और बल प्रेररत िाइब्रेशन विश्लेषण 
के मलए न्यूिाकय  के सिय संकलन विधि का उपयोग ककया गया है। 
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ितयिान कायय द्िारा सूत्रीकरण की सटीकता स्थावपत की गयी है जिसके मलए ितयिान संरचनात्िक 
िॉडल से प्राप्त पररणािों की तुलना साटहत्य िें उपलब्ि त्रिआयार्मी और द्वियार्मी िानक एफई 
सिािानों से की गयी है। संख्यात्िक पररणािों को सरंचनात्िक अध्ययनों का उपयुक्त िेश आकार 
के आिार पर प्राप्त ककया गया है िो अभिसरण अध्ययन का उपयोग करके तनिायररत ककया गया 
है। इस थीमसस िें एक संपूणय संख्यात्िक अध्ययन प्रस्तुत ककया गया है जिसिें किीमलतनयर रेश े
पथ के कोण, लेमिनेशन कॉजन्फगरेशन, िोटाई अनुपात, क्षैतति अनुपात, हनीकोंब यूतनट सेल के 
ज्याभर्मतीय पैरािीटर, और सीिांकन शतें इत्याटि के पररितयनशील कठोरता िाले कॉम्पोजिट और 
ऑक्सेटटक हनीकोंब सैंडविच पैनलों के लीतनयर और नॉनलीतनयर जस्थर और गततशील प्रततकियाओं 
का अध्ययन ककया गया है। िीएससीएल पैनलों और ऑक्सेटटक संरचनाओं की नॉनलीतनयर जस्थर, 
एिं स्ितंत्र और बल प्रेररत िाइब्रेशन प्रततकिया के मलए नए पररणाि प्रस्तुत ककए गए हैं।  

यह थीमसस एक होिोिनीकरण प्रकिया और यूतनट सेल विधि पर आिाररत एक फाइनाइट 
एमलिेंट (एफई) िॉडल भी प्रस्तुत करती है, जिसके द्िारा संयुक्त सीएफआरपी सािग्री से बने 
ऑक्सेटटक हनीकोंब कोर की प्रभािी लचीली गुणांककता की गणना की गयी है। साटहत्य िें कम्पोजिट 
सािग्री से बने हनीकोंब कोर की प्रभािी लचीली गुणांककता के मलए विश्लेषणात्िक संचार के अभाि 
िें, ितयिान एफई िॉडल बहुत उपयोगी साबबत हो सकता है। प्राप्त गुणों का उपयोग करके, 
िीएससीएल फेसशीट और सीएफआरपी ऑक्सटेटक कोर के सैंडविच शैल पैनल की नॉनलीतनयर जस्थर 
और गततशील व्यिहार का अध्ययन ककया गया है। ितयिान थीमसस ने यह भी प्रिमशयत ककया है कक 
किीमलतनयर रेशे कोण और कोर के ज्याभर्मतीय पैरािीटरों का कॉम्पोजिट हनीकोंब कोर युक्त 
िीएससीएल पैनलों के लीतनयर और नॉनलीतनयर व्यिहार पर क्या प्रभाि होता है। 
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Organization of the Thesis 

The thesis consists of nine chapters. Chapters 1 and 2 provide the introduction and review of 

the literature related to the present study. Based on the observations made, the scope and 

objectives of the present work are given in Chapter 3. Chapter 4 explains the mathematical 

formulation employed to perform the linear and nonlinear analyses of VSCL and sandwich 

shell panels having curvilinear fibres. The mathematical formulation is based on the third-order 

shear deformation theory including Murakami zig-zag function. Based on this formulation, the 

linear and nonlinear static and dynamic analyses of the VSCL shell panels are performed and 

the results are shown in Chapter 5. Chapter 6 presents the static, free and forced vibration 

response of the VSCL sandwich shell panels having curvilinear and parabolic fibres. Chapter 

7 highlights the static and dynamic behaviour of the sandwich shell panels having auxetic 

honeycomb core and curvilinear fibre reinforced facesheets using the formulation explained in 

Chapter 4. Next, the effective properties are calculated for the conventional and re-entrant 

honeycomb core made up of isotropic as well as composite material using ABAQUS. The 

results of the static and dynamic analyses of the sandwich shell panels having VSCL facesheets 

and composite honeycomb core are discussed in Chapter 8. Chapter 9 lists major conclusions 

drawn from the present study and scope of the future work. Lastly, the references used for the 

present study are listed. 
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