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Resumen

“Andlisis empleando el Método del Elemento Finito de la unidn tren principal — fuselaje

— montante de una aeronave en C — Ep, ultraligera, biplaza, monomotora.”

Diego Camarena Arellano

En esta tesis se analiza una seccion critica de la estructura de la aeronave fabricada en
México Stela M-1, construida en su mayoria en materiales compuestos para evaluar las
zonas con mayor probabilidad de falla y el factor de seguridad, en dicha zona. El
material compuesto utilizado en la estructura es una matriz epoxica reforzada con fibras
tejidas de carbono; la configuracion observada en la seccion de anélisis es de siete capas
de fibra de carbono y dos de fibra de vidrio en las capas mas exteriores; todas las capas

tienen orientacion de 0/90° con respecto a los ejes principales de la aeronave.

La seccion se analiza utilizando el Método del Elemento Finito con ayuda de un
software especializado. Para lo anterior es necesario obtener una pieza en ambiente de
computadora, definir las condiciones de carga de la pieza y las propiedades mecanicas

del material.

Se implementa y valida un ensayo para la caracterizacion fisica y se analizan las
propiedades mecanicas del compuesto. ElI material presenta alta porosidad y se
comporta de manera fragil durante los ensayos de tensién, por lo que se recomienda
para trabajos posteriores realizar de nuevo los ensayos tomando las medidas necesarias
para mejorar los resultados. También se recomienda realizar ensayos de compresion y
un estudio detallado de las condiciones de vuelo que se puedan presentar y lo estados de

esfuerzo correspondientes a cada condicion.

Los resultados en el software muestran que las zonas con mayor probabilidad de falla se
encuentran alrededor de la union entre el montante y fuselaje, dando como resultado un
factor de seguridad bajo en comparacion al promedio utilizado en aviones construidos
mayoritariamente en metales, por lo tanto se recomienda mejorar las propiedades del

material con mejores procesos de manufactura.



Abstract

“Analysis of the union main landing gear — fuselage — strut of an aircraft built on

composites by the Finite Element Method.”

A critical structural section of the airplane Stela M-1 built in Mexico mostly on
composite materials is analyzed in this thesis, in order to evaluate zones with a high
probability failure; the safety factor in this section was calculated. The composite is an
epoxic matrix and carbon fabric as reinforcement. The configuration in the laminate is
seven layers of carbon fiber and two glass fiber layers on the boundary layers; all layers

have 0/90° angle configuration with the principal axis of the aircraft.

The section is analyzed using the Finite Element Method with a specialized software.
Therefore it is necessary a mock — up of the section; define the loads and mechanical

properties of the material, and to evaluate the loads applied on the section under study

Two modeling techniques are used to get the mock — up of the section, the results are
compared and the best fit model is chosen. Load conditions are estimated with the
results of a former study. Physical characterization was made by matrix digestion test of
five coupons and visual inspection with a microscope. Mechanical characterization was

made by tension and shear tests in five coupons each.

Results in the software show that higher probability failure zones are found around the
strut and fuselage joint, with a safety factor lower than expected in comparison with the
average safety factor found on aircrafts built mostly in metals. It is recommended to

improve the properties of the material with better manufacture process.
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Introduccion

Con el reciente surgimiento de empresas dedicadas a la fabricacion de aeronaves ligeras
en diversos estados de la Republica [1] se ha hecho evidente la falta de experiencia en el
area que pueda satisfacer las necesidades de dichas empresas. Las empresas que se han
dado a la tarea de construir aeronaves ligeras han solicitado el apoyo de las autoridades
competentes tanto para justificar sus disefios, como para poder certificarlos y comenzar
a comercializarlos [2].

En junio de 2005 la empresa Aeromarmi compré los moldes del avion “M1 Stela”
(figura i.1) a la empresa de disefio espafiola Aero Moragon, con las intenciones de
construirlo y comercializarlo desde San Luis Potosi, México. El Stela — M1, se define
como una aeronave monoplano biplaza de ala alta sujetada a la estructura mediante dos
apoyos articulados, uno en la parte superior del fuselaje y un montante en la parte
inferior. El fuselaje esta constituido en su totalidad de compuesto de fibra de carbono y
resina epoxica; es de construccion monocasco desde el cortafuego en el frente, hasta el
fin del plano horizontal en la parte trasera. Las partes fijas del estabilizador vertical y
horizontal forman parte del fuselaje.

Figurai.l. Aeronave de fabricaciéon nacional “Stela M1”

Habiendo realizado su primer vuelo (septiembre 2008), actualmente se continta con el
desarrollo y certificacion de la aeronave, asi como su estimado de vida Gtil. Dado que la
aeronave esta hecha en su mayoria de materiales compuestos, los estudios mencionados
anteriormente presentan un mayor grado de complejidad que los necesarios para una
aeronave construida mayoritariamente en metales. Para poder llevar a cabo esta
certificacion, la empresa potosina firmé un convenio de colaboracion con el Instituto
Politécnico Nacional, especificamente con la ESIME UP Ticoman, ademas de recibir
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financiamiento del CONACyT con la finalidad de dar soporte a estos objetivos, asi
como llevar a cabo investigacién y desarrollo de la tecnologia necesaria para la
culminacion de este proyecto.

El proyecto denominado “Aeromarmi — ESIME Ticoman” se ha retomado en marzo de
2007 y actualmente se encuentran en elaboracion diversos trabajos que pretenden
aportar soluciones de ingenieria para el desarrollo de la aeronave. Dentro del proyecto
se ha planteado llevar a cabo un estudio de analisis de integridad de la estructura de la
aeronave de fabricacion nacional “Stela M-1" [3]. Dicho estudio permite entre otras
cosas estimar la vida util de la aeronave.

Justificacion

Desde finales de los afios 70s a la fecha la aplicacién de materiales compuestos en la
industria aeronautica ha crecido considerablemente, comenzando con pequefias partes
no estructurales, después construyendo elementos estructurales, seguido de aviones
ligeros construidos mayormente en compuestos, hasta llegar a grandes aviones
fabricados en un gran porcentaje de compuestos, como lo es el avion 787 de Boeing.
Con la creciente demanda de estos materiales se ha vuelto muy importante conocer los
riesgos inherentes de falla en cualquier disefio que contenga elementos estructurales en
materiales compuestos, debido a que estos materiales tienen mas variables intrinsecas
que los metales debido a su heterogeneidad, y que las propiedades del material varian
considerablemente dependiendo de los procesos de manufactura.

De acuerdo con [4] los nuevos disefios de aeronaves se separan draméaticamente de los
disefios tradicionales. Si se aplicaran los factores de seguridad histéricos que se han
utilizado tradicionalmente podrian no ser suficientes para proveer la seguridad
adecuada. Por otro lado, la tendencia de disefiar para todos los posibles eventos
desfavorables posibles que pudieran presentarse simultaneamente tendria como
consecuencia un peso inaceptable. Los analisis realizados anteriormente en el disefio de
aeronaves no tomaban en cuenta directamente la naturaleza aleatoria de la mayoria de
los parametros considerados. Por lo tanto si se consideran las propiedades del material,
geometria del avion, medio ambiente, y condiciones de carga, como valores de disefio
aislados da como resultado una confiabilidad o riesgo desconocidos para la estructura.
Si se conoce la contribucion de cada pardmetro de disefio al riesgo de falla total, se
puede saber en qué parte del disefio mejorar la confiabilidad. Asi, los procesos de
manufactura pueden ser ajustados para concentrarse en los pardmetros con mayor
influencia sobre la confiabilidad del disefio.

Dentro del estado del arte para este trabajo se encontraron dos filosofias de disefio para
lograr estructuras fabricadas en materiales compuestos confiables, estas son la piramide
de ensayos, y los demostradores tecnoldgicos. Ambas filosofias tienen como objetivo
evaluar el comportamiento de las estructuras, analizar los riesgos de falla de las mismas,
y minimizar los parametros que puedan llevar a dichas fallas.

La filosofia de la pirdmide de ensayo se basa en analizar desde las formas mas sencillas
de la estructura, hasta componentes estructurales y su interaccion con otros
componentes de la aeronave. De este modo el analisis comienza con la evaluacion de las
propiedades de los materiales constituyentes del compuesto, para después evaluar
muestras del compuesto, seguido de elementos estructurales, y asi se evaldan formas
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méas complejas hasta llegar a secciones estructurales del avion. Para cada seccion en la
estructura, existe un estado de esfuerzo limite que ocurre a partir de una condicion de
carga especifica. Este esfuerzo se conoce como esfuerzo critico, y la carga que lo
ocasiona como condicion de carga critica. ElI “factor de incertidumbre” también
conocido como factor de seguridad, multiplica las cargas o esfuerzos criticos para
obtener cargas o esfuerzos de disefio y se utilizan para contar con la posibilidad de que
no se excedan los limites de esfuerzo que pueda resistir la estructura. Sin embargo,
realizar la evaluacion de una estructura mediante la pirdmide de ensayos resulta muy
costoso complejo, y en los niveles superiores se dispone s6lo de un nimero limitado de
datos, ademas de que para estructuras de aeronaves pequefias resultaria incosteable la
puesta en marcha de un programa de ensayos a escala real, si s6lo se tiene contemplado
una cadencia de fabricacion reducida (algunos ejemplares por afio). En cambio la
filosofia de ensayos por medio de demostradores tecnoldgicos resulta mas econémica,
debido a que se enfoca en analizar detalladamente las secciones criticas de una
estructura identificada en un andlisis previo, mediante el ensayo de probetas
representativas de las secciones criticas y su analisis por métodos numéricos.

De acuerdo a los recursos con los que se cuentan en la ESIME Ticoman, llevar a cabo el
andlisis de integridad estructural en la aeronave mediante la filosofia de los
demostradores tecnoldgicos resulta una estrategia complementaria a la piramide de
ensayos, pero con la ventaja de poder obtener mayor nimero de mediciones. Por lo
tanto, se ha planteado un proyecto de cuatro etapas utilizando los demostradores
tecnoldgicos para realizar el analisis antes mencionado.

El presente trabajo surge a partir del convenio mencionado anteriormente, denominado
Aeromarmi — ESIME Ticoman, cuyos objetivos principales son determinar la vida dtil
del avién Stela — M1 y disefiar una aeronave nueva [1], [5]. Actualmente el convenio se
encuentra en su primera etapa en la cual se desea establecer la vida atil de la aeronave a
través de un andlisis de integridad estructural, ver figura i.2 El estudio de integridad de
una estructura en general depende principalmente de cuatro factores, los cuales son a)
resistencia estatica, b) efectos ambientales, c) fatiga, y d) tolerancia a la presencia de
dafios o defectos, [6]. Cada uno de estos factores incide en la vida Gtil de la estructura.

El criterio de resistencia estatica requiere comparar las propiedades mecénicas de los
materiales con respecto a los esfuerzos producidos en ellos por las cargas impuestas en
vuelo. Para considerar los efectos producidos por los factores ambientales, se considera
una reduccion de las propiedades de resistencia de los materiales debido a estos
factores, con base en un andlisis de las condiciones ambientales a las cuales la aeronave
estard expuesta.
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Convenio Aeromarmi — ESIME Ticoman.

[ |

| Vida util del avién | | Modificaciones al disefio | | Disefio de una aeronave |
I

| Integridad estructural |
I

| Resistencia Estatica | | Efectos ambientales | | Fatiga | | Dafios o defectos |
\—I Proyecto en 4 etapas
[
I [ [ |
Analisis con Disefio Demostrador Ensayos Demostrador Comportamiento
el MEE Tecnolégico Tecnolégico Demostrador Tecnoldgico

Figurai.2. Objetivos del convenio Aeromarmi — ESIME Ticoman.

En cuanto a la fatiga, un material sometido a cargas ciclicas puede fallar adn si éste no
ha excedido su limite de resistencia, [7]. En cuanto al aspecto de la presencia de grietas
0 defectos se parte de evaluar las propiedades en fractura de los materiales
constituyentes, con estos parametros se pueden establecer las dimensiones tolerables de
los defectos sin que se produzca falla. Muchas de las veces las fallas ocurren por una
combinacion de estos cuatro factores, es por esto que es necesario predecir el nimero de
ciclos que un componente podra soportar sin presentar falla. Para esto se requiere
conocer el perfil de cargas ciclicas que estan actuando sobre el componente y las
caracteristicas de comportamiento en fatiga y fractura de los materiales [8]. Realizar un
estudio de fatiga de elementos estructurales reales de una aeronave (ensayos en escala
1:1) requiere el uso de infraestructura y equipo de pruebas especial que implica una
fuerte inversion, ademas del empleo de probetas hechas a partir de la estructura real [9],
[10], situacién que sélo se justifica cuando se tienen altos volimenes de produccion. El
estudio de la fatiga de este tipo de materiales también se puede llevar a cabo utilizando
herramientas de simulacion, con la ayuda de herramientas numéricas como lo es el
Método del Elemento Finito.

El objetivo global del anélisis de integridad utilizando los demostradores tecnol6gicos
es definir el plan de accién por medio de una metodologia para estudiar el
comportamiento de los elementos criticos de la estructura utilizando herramientas de
analisis numérico, a partir de resultados experimentales de pruebas hechas al material
que conforma a la estructura de la aeronave, con la finalidad de evaluar los estados de
esfuerzo mas criticos que se presentan en dicha parte con geometrias simplificadas. Se
busca focalizar el planteamiento a las zonas identificadas como criticas, véase la figura
i.3. Estos estados de esfuerzo criticos se presentan generalmente en las uniones con
otros componentes, 0 zonas de alta complejidad como esquinas o bordes.

Dados estos planteamientos y con la finalidad de llevar a cabo, como parte de un

objetivo mas general, el estudio de integridad estructural, es que se propone esta tesis, la
cual abarcara s6lo una parte de toda esta metodologia.

Xiv



Seccidn critica en analisis.

El “Stela M1” es una aeronave ultraligera monomotor de ala alta con empenaje
convencional, dos plazas, y tren fijo tipo triciclo; la cual esta construida en un 95% en
materiales compuestos. En la Tabla i.1 se muestra la ficha técnica del M1 Stela.

TABLAI.L.
DATOS TECNICOS DE STELA M1
Generales
Plazas 2
Porta equipaje 20 kg 44 Ibs
Peso Vacio 250 kg 550 Ibs
Peso Méaximo 450 kg 990 Ibs
Capacidad de combustible 70 Its 18.5 gal
Dimensiones
Longitud 6.6 m 21.6 pie
Altura 25 m 8.2 pie
Envergadura 9.7 m 31.8 pie
Planta Motriz
Motor Jibaru 120 Hp @ 3300 rpm
Hélice bipala de fibra de carbono. Paso 162.6 cm 64 plg
variable ajustable en tierra.
Consumo de combustible 24 1t/hr @ 75% Pot.
Peso del motor 80 kg 176 Ibs.
Tipo de combustible AVEGAS (+98)
Aceite Aeroshell 100
Desemperio
Techo de servicio 3964 m 13000 pie
Autonomia 4 hrs @ 75%
V¢ 170 km/hr 92 nudo
Vs 81 km/hr 44 nudo
Vs con flaps 40° 69 km/hr 37 nudo
Ve 217 km/hr 117 nudo
Régimen de ascenso 268 m/min 880 nudo/min
Carrera de despegue (NMM) 128 m 420 pie
Carrera de Aterrizaje 117 m 384 pie
Rango 610 km 334 MN

Este avion actualmente se consolida como el segundo en México hecho de materiales
compuestos de construccion nacional, ademéas de que cuenta con tecnologia de Ultima
generacion en instrumentos y las prestaciones del mismo le dan la oportunidad de
competir internacionalmente en el mercado. En un trabajo previo realizado por Morales
[11] se puede encontrar una descripcion mas detallada del avion con una mayor
cantidad de datos.

Como toda aeronave, el M1 tiene zonas que se consideran criticas por estar sometidos a
los més altos esfuerzos y por lo tanto donde pueden presentarse mas facilmente dafos,
ademas de gque se normalmente estas zonas se encuentran donde se pierde la continuidad
del material. Normalmente en estas zonas se encuentran en elementos estructurales
criticos que en caso de fallar comprometen la integridad estructural de la aeronave. Las
zonas criticas de especial interés identificadas por la ESIME UP Ticoman se muestran
en la figura i.3.
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ala - montante ala - fuselaje

N\

bancada - fuselaje montante - fuselaje

tren principal - fuselaje

Figurai.3. Partes criticas de la aeronave.

Identificando las partes criticas, éstas son las siguientes:

> Union ala - fuselaje (empotre del ala),

» Union ala — montante

» Union fuselaje — montante — tren principal, y

» Union bancada de motor — tren de nariz — fuselaje.

La seccidn critica que se propone analizar en este trabajo es la unién tren principal —
fuselaje — montante, que se puede observar en las figuras i.4. e i.5. En esta zona se
pueden presentar diversos estados de esfuerzo dependiendo de las condiciones de vuelo.
Se requiere un amplio estudio de todos los casos que puedan presentarse en el uso de la
aeronave, con la finalidad determinar la condicién critica para un estado de esfuerzo
especifico. Sin embargo, ya que no es la intencion del presente trabajo realizar un
estudio de cargas en la aeronave, sino el desarrollo de un modelo numérico
representativo para posteriormente en otro trabajo se pueda desarrollar una probeta
representativa se considerara una condicion de vuelo especifica para el analisis, de
manera que pueda realizarse posteriormente un analisis detallado.

Figurai.4 Aeronave Stela M-1. Figura i.5 Acercamiento a la zona critica
del avion Stela M-1

La razén principal de trabajar en esta zona es que Aeromarmi ha proporcionado partes
del avion para realizar diversos estudios en ellas, como las mostradas en la figura i.6
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Esto permite medir y modelar la seccion real sin la necesidad de hacer mediciones en
los moldes, ademas de que se puede caracterizar fisica y mecanicamente el compuesto.

Esta tesis se enfocara a desarrollar la primera fase de cuatro, que contribuird en alcanzar
el objetivo mas general que consiste en predecir numericamente el comportamiento de
cada uno de los elementos criticos de la estructura de una aeronave fabricada en
materiales compuestos, a partir de resultados experimentales [12].

Dada la complejidad tanto de las cargas aplicadas como de la geometria de la parte
critica y con la finalidad de determinar experimentalmente el comportamiento global de
cada una de las partes criticas arriba mencionadas, se propone en trabajos futuro el
desarrollo de “demostradores tecnolégicos”, esto es, componentes estructurales que se
encuentren sometidos a los mismos estados de esfuerzos y condiciones de frontera
(cargas y desplazamientos) que la parte critica, pero adaptados para poder ser ensayados
en laboratorio y que de esta manera faciliten la tarea experimental.

Hipotesis.

Para llevar a cabo un andlisis por el Método del Elemento Finito, es necesario establecer
las condiciones de frontera, que para este caso seran las condiciones de carga del avion,
las propiedades mecénicas y fisicas del material, y el modelo geométrico de la zona de
analisis.

Las condiciones de frontera deben establecerse lo mas apegado a la realidad por lo que
ser requerird; un dimensionado detallado de la seccion real del avién a analizar, una
estimacion tedrica de las cargas que acttan en la seccion durante el vuelo de acuerdo
con las regulaciones correspondientes, y la caracterizacion del material compuesto con
el que se trabaja tanto fisica como mecanicamente para obtener la mayor cantidad de
propiedades de manera experimental.

¢Es posible realizar una primera aproximacion de los valores de esfuerzo, deformacion,
y factor de seguridad, de la seccién critica tren principal — fuselaje — montante, que
sirvan como punto de partida para el disefio de un demostrador tecnoldgico, mediante el
analisis de una seccién por el Método del Elemento Finito?
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Objetivo.

Identificar las zonas con mayor probabilidad de falla en la unién considerada critica tren
principal-fuselaje-montante de la estructura de una aeronave utilitaria, biplaza, fabricada
en materiales compuestos, a partir de resultados numéricos usando el Método del
Elemento Finito, y de la caracterizacion fisico — mecénica del material.

Objetivos Particulares.

> Identificar la parte critica a analizar.

» Medir y modelar en ambiente de computadora dicha parte.

» A partir de un estudio de cargas del avion representar las fuerzas que acttan en
la parte critica a analizar.

» Caracterizar mecanicamente el material compuesto de la parte estudiada.

» Simular mediante el Método del Elemento Finito el comportamiento mecénico
de la parte critica e identificar la(s) zona(s) con mayor(es) probabilidad(es) de
falla por resistencia.

> ldentificar los estados de esfuerzo en esas zonas de mayor probabilidad de falla

por resistencia.

Metodologia.

Dado que se trabaja con materiales compuestos en este proyecto, se han planteado
objetivos particulares que servirdn para lograr el objetivo principal. La falta de
experiencia en el trabajo de este tipo de materiales, hace evidente la necesidad del
desarrollo de una metodologia de analisis que pueda ser reproducida facilmente para
cualquier estudio que se lleve a cabo en el avion Stela — M1. A continuacion se
describen las etapas planteadas en este trabajo para ir desde la identificacion de la parte
critica de andlisis, hasta la obtencion de los estados de esfuerzo de la misma.

Investigacion bibliogréafica.

Esta etapa consistird en llevar a cabo la investigacion bibliogréafica y de campo sobre: a)
los materiales compuestos, b) la programacion de elementos finitos en estructuras
laminadas, c) la estimaciéon de cargas, d) la caracterizacion mecanica de materiales
compuestos de matriz plastica reforzados con fibras, y e) técnicas para el dimensionado
de geometrias complejas.

Para el andlisis de esta seccion la empresa Aeromarmi, proporcion6é a la ESIME
Ticoman una parte del avion para su estudio. Es importante conocer la mecanica de los
compuestos, para asi poder evaluar correctamente su comportamiento. La estructura y
composicion de un material compuesto real es muy complicada debido a la posicion no
ordenada dentro de la matriz, presencia de discontinuidades y curvaturas en la fibra,
porosidad del material, fendmenos fisicos y quimicos en las interfaces etc. Es por esto
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que el desarrollo de teorias de comportamiento de materiales compuestos, estd basado
en modelos y analisis idealizados.

Por lo tanto se delimitara en esta etapa del proyecto las consideraciones para el analisis
de la estructura del material, si es que se tomaran en cuenta los factores ambientales
durante su estudio, y las teorias de falla que se planea utilizar. Por otro lado, se tendra
que delimitar el software de andlisis por el Método del Elemento Finito que se utilizara,
asi como los elementos finitos disponibles que puedan comportarse como materiales
laminados.

Finalmente en esta etapa recopilard toda la informacion necesaria para determinar la
magnitud de las cargas que actlan en un avion, técnicas para modelado de geometrias
complejas, y caracterizacion de materiales compuestos.

Estado del arte.

El estado del arte se refiere a toda aquella informacion e investigaciones mas recientes
al momento de la realizacion de la tesis que puedan servir como punto de partida, y/o
sea de utilidad para el desarrollo del proyecto. Principalmente se desean conocer;
investigaciones similares o relacionadas con el ensayo de componentes de aplicacion
estructural fabricados de materiales compuestos utilizando el MEF, técnicas utilizadas
para obtener modelos virtuales de geometria compleja, y métodos para la
caracterizacion de materiales compuestos.

Estas zonas criticas tienen las caracteristicas de ser uniones entre subcomponentes
estructurales y resistir cargas especificas como; la fuerza de levantamiento del ala, el
peso del motor, o el peso del avion durante el aterrizaje. Por lo tanto dentro del estado
del arte serd necesario incluir métodos alternativos para el analisis de estructuras
fabricadas en materiales compuestos.

Medir y desarrollar un modelo virtual de la seccién critica.

En la figura i.7 se puede observar seccion critica que se desea analizar, como se puede
ver la geometria resulta muy complicada de medir con herramientas comunes de
medicion. Sera necesario entonces, definir un método con el que se obtenga un modelo
virtual tridimensional que asemeje lo mas posible el modelo real.

Figurai.7. Secciones del avion Stela M1 proporcionadas por Aeromarmi.
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Para estos fines, primero a través de la investigacion bibliografica se estableceran los
métodos que se encuentren al alcance de los recursos disponibles. Una vez que se
establezcan estos métodos, se llevaran a cabo los modelos virtuales por cada uno de los
métodos y se evaluaran los resultados.

El software disponible para el andlisis por el MEF dentro de la Escuela es ANSYS, el
cual resulta complejo al momento de definir geometrias, por lo tanto resultaria sencillo
utilizar programas como CATIA V5 o Rhinoceros, en los cuales es mas sencillo crear y
modificar modelos (en formatos compatibles con ANSYS) a partir de puntos,
fotografias o curvas complejas, para posteriormente utilizar formatos de exportacion a
ANSYS. De los modelos obtenidos sera importante evaluar el que tenga la mejor
compatibilidad con el software de andlisis, es decir:

» Que durante la exportacion del modelo se pierda o modifique la geometria lo
menos posible.

» Que durante el mallado con elementos finitos se permita la mayor densidad de
elementos posible.

» Que el mallado se pueda crear ordenadamente para poder seleccionar elementos

en areas especificas.

Definir las cargas en el avion.

A partir de un estudio de cargas del avion realizado anteriormente por Morales [13] se
identificaran las cargas que acttan en la parte en cuestion. Inicialmente se planted la
posibilidad de analizar las cargas producidas en dos condiciones de vuelo; a) vuelo recto
y nivelado en un punto critico de la envolvente de vuelo, y b) aterrizaje con una pierna
del tren principal. Sin embargo, se limitara el analisis tan solo en la primera condicion
de vuelo antes mencionada, ya que no es el objetivo de esta tesis analizar
detalladamente los estados de esfuerzo producidos durante las distintas condiciones de
vuelo.

Para definir las cargas se necesitara la envolvente de vuelo caracteristica del avién la
cual proporciona el factor de carga para cada condicion de vuelo permisible, ésta
envolvente fue calculada previamente [11], y para dar continuacion este trabajo, se
analizara el mismo punto de la envolvente de vuelo, con las mismas condiciones
atmosféricas, y con el mismo valor para el levantamiento del ala. Estas condiciones
debera transformarse en valores de cargas aplicadas al montante del ala en sus
componentes en el cascaron.

Caracterizacion del material.
La caracterizaciéon del material es una de las partes medulares de éste trabajo, ésta se
llevara a cabo en dos niveles, caracterizacion fisica y caracterizacién mecanica. Dentro

de la caracterizacion fisica se obtendréan las fracciones volumétricas de fibras, resina, y
porosidad en el material, el numero de capas del laminado, y la orientacion de las

XX



mismas. En la caracterizacion mecénica se obtendran los valores experimentales de
esfuerzo méaximo en tension del material, el médulo de elasticidad longitudinal —
transversal, la relacion de Poisson longitudinal — transversal, el esfuerzo maximo
cortante, y el mddulo de cizallamiento en el plano.

Toda la informacion mencionada anteriormente se utilizara para ingresar las constantes
que se necesiten para el analisis de un material ortotropico mediante el MEF. Sin
embargo para la caracterizacion fisica se requerira de la implementacion del método de
prueba ASTM D 3171 - 76, Método de Prueba Normalizado para Determinar el
Contenido de Fibra de Materiales Compuestos por Matriz de Resina por medio de la
Digestion de la Matriz[14].

Como se mencioné anteriormente para la caracterizacion fisica de un material sera
necesario determinar la fraccion en volumen del refuerzo, la matriz, y el contenido de
porosidad, esto se logra comUnmente mediante la separacién de cada uno de los
componentes del material compuesto, dentro de los métodos para medir éstas fracciones
el mas utilizado en ESIME es el ASTM D2734 — 91, Método de Prueba Normalizado
para Determinar el Contenido de Porosidad de Plasticos Reforzados por su sencillez y
rapidez. No obstante, el método anterior tan solo puede aplicarse en materiales
compuestos cuyo refuerzo pueda soportar altas temperaturas sin que se vea modificada
su densidad, ya que la separacion de los constituyentes se lleva a cabo por la calcinacién
de la matriz. Por lo tanto sera necesario poner a punto y validar el ensayo de disolucién
[13], utilizando como referencia el procedimiento de calcinacion [14]. Para poner a
punto el procedimiento de disolucion [13] se deberdn realizar ensayos piloto, que
tendran como objetivo tomar en cuenta todos los aspectos que no se mencionan en las
normas. Durante los ensayos piloto se deberd tomar nota de cualquier cosa relevante
para los ensayos posteriores y mejorar la prueba hasta que se tengan controlados todos
estos aspectos.

De acuerdo con las normas, el nimero minimo de ensayos para obtener valores
estadisticos aceptables es cinco, por lo tanto se deberan realizar cinco ensayos para el
procedimiento de calcinacion [14], y cinco para el procedimiento de disolucién [13],
todas con probetas de fibra de vidrio que tengan las mismas propiedades fisicas entre
ellas, ya que comparando un procedimiento que se tiene dominado con uno nuevo se
podra comprobar la precision del nuevo método. Cuando se haya validado el nuevo
procedimiento se deberan realizar ensayos con un minimo de cinco probetas de fibra de
carbono para determinar las propiedades fisicas del material fabricado en la empresa
Aeromarmi.

La otra parte de la caracterizacion fisica serd determinar el niumero de capas que
conforman el laminado y la orientacién de las fibras de cada capa. En esta etapa sera
necesario encapsular pequefias probetas del material, para después pulirlo y hacer una
observacion en un microscopio.

La caracterizacion mecanica se llevara a cabo mediante ensayos de tension y de corte.
Las especificaciones y consideraciones para los ensayos se encuentran en diversas
referencias [15][16] en las cuales se describe lo minimo necesario para desarrollar las
pruebas. Las probetas para estos ensayos se cortaran de la pieza proporcionada por
Aeromarmi, el maquinado de las mismas deberd realizarse con mucho cuidado y la
mayor exactitud posible, por lo que resultard importante cortar el material sin dafiarlo.
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Los ensayos se llevaran a cabo utilizando una maquina servohidraulica Instron — 8502
para ensayos universales, y para la recoleccién de datos se utilizard una tarjeta de
adquisicion de datos en la cual llegan cuatro sefiales distintas; la carga y desplazamiento
enviadas por la maquina de ensayos mecanicos, y las deformaciones longitudinales y
transversales registradas en la probeta ya sea a través de galgas extensométricas o
extensémetros. Las sefiales producidas en la probeta no llegan directamente a la tarjeta
como es el caso de las sefiales producidas por la maquina de ensayos mecanicos, para
esto se utilizard un medidor de deformaciones P — 3500. Es importante sefialar que
todos los valores registrados por la tarjeta se registraran en Voltios, por lo que serad
necesaria una calibracion previa de todos los transductores que se utilicen y obtener las
curvas de correlacion, para poder transformar las sefiales (V) a valores que se puedan
interpretar por el analista (N y pe).

Se deberan realizar como minimo cinco ensayos para cada estado de esfuerzo. Los
ensayos de tension se realizaran con las fibras del material alineadas con la direccion de
desplazamiento de la maquina, los ensayos de corte se realizardn con probetas de las
mismas dimensiones que las utilizadas para los ensayos de corte, con la diferencia de
que las fibras deben estar orientadas a + 45° de la direccion de ensayo, en estos ensayos
las probetas experimentaran esfuerzos combinados, pero los resultados son aceptables
para determinar las propiedades al corte del material. Lo ultimo debido a la falta de
equipo disponible para realizar ensayos en los que las probetas experimenten esfuerzo
cortante puro.

Simulacion por el MEF.

La simulacion del elemento finito comenzara al importar al software adecuado el
modelo virtual de la pieza. Se debera establecer el tipo de analisis que se quiere realizar
(estructural en este caso) y escoger un elemento finito que se comporte como un
material laminado o que se conforme por capas que puedan cada una tener sus
propiedades individuales. Posteriormente se daran de alta las propiedades tedricas o
experimentales del material con el que se trabaja, en este momento es donde se
introducen los valores obtenidos en la caracterizacion del material.

El mallado de la pieza se debera realizar de manera estructurada, o cuadriculada para
poder elegir los nodos de la zona donde actia la fuerza del montante. EI mallado se
realizara inicialmente de baja densidad y se refinara la malla en las zonas de mayor
interés. Una vez mallada la pieza se procederd a restringir los desplazamientos y
rotaciones necesarias para poder simular las condiciones de carga reales que
experimenta la seccion durante el vuelo, en este momento los valores de carga
calculados serén utilizados.

Con las condiciones de frontera establecidas en el software se procederd a dar la
instruccion para solucionar las ecuaciones que se hayan generado. Es importante sefialar
que aunque el mallado de la pieza pueda ser muy fino, las limitantes del software
pueden ocasionar que el mallado de la pieza sea menos denso, ya que de otro modo la
cantidad de ecuaciones generadas serian excesivas para los recursos informaticos
disponibles.
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Analisis y discusion de resultados.

Utilizando las opciones de post — procesamiento del software se llevara a cabo el
analisis de los resultados, dentro de los aspectos mas importantes a analizar se

encuentran:

> Esfuerzos normales generados en los ejes de orientacion de las fibras.

> Esfuerzos cortantes generados en el plano paralelo a la orientacion de las fibras.

» Deformaciones longitudinales y transversales generadas en los ejes de
orientacion de las fibras.

» Deformaciones angulares generadas en el plano paralelo a la orientacion de las
fibras.

» Factor de resistencia (equivalente al factor de seguridad), calculado con los

valores de salida del analisis numérico, utilizando una teoria de falla adaptada

para materiales compuestos, tal como la de Tsai — Wu.

Mediante el analisis de estos resultados se deberan identificar las zonas de la seccion
critica con mayores probabilidades de falla, la distribucion de esfuerzos en la pieza, y el
factor de seguridad en la pieza. Finalmente se daran las conclusiones y
recomendaciones del trabajo. En la figura i.8, se propone un diagrama esquematico de la
metodologia utilizada.

xXxiii



Estado del Arte Materiales compuestos
laminados

Ensayos mecanicos de compuestos laminados

| Definicién, ejemplos, aplicaciones.

Pruebas estandar para materiales compuestos |
| Materiales constituyentes

Concepto de laminado

Andlisis de laminados utilizando el MEF

Caracteristicas fisicas del material

Fabricacion de laminados en G-Ep
I

Puesta a punto y validacién de la prueba de
diaestion de resina.

Densidad

Fracciones volumétricas

V, V, V

m p
|

Configuracion del laminado.
Orientacién y nimero de capas

Caracterizacion del material

Ensayos Mecénicos de:

Tensién Corte

Exy ny ny Vyx GTx O-Ty G Xy T Xy

Figurai.8. Metodologia de la tesis.
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Cargas en el avion

Seccion critica en analisis

Diagrama V — n, distribucion de L

Modelado de la parte critica [

Condicién critica de analisis

Distribucion de las probetas para su |

maquinado

Cargas en la seccion de analisis.

Simulacion del comportamiento mecanico de la
seccion critica

Anélisis por medio del Método del Elemento Finito de la
parte critica

Andlisis de resultados.

Propiedades del material compuesto

Comportamiento de la seccién bajo las cargas estimadas

Zonas con mayor probabilidad de falla

Estados de esfuerzo en la parte critica

Factores y/o margenes de seguridad

Conclusiones y recomendaciones para trabajos futuros.

Figura i.8 (continuacién). Metodologia de la tesis.
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Alcance.

Los resultados de este trabajo seran:

>
>

Un modelo virtual tridimensional de la seccidn critica de anélisis.

Las fracciones volumétricas del material compuesto que conforma la seccion
critica.

Los valores experimentales de las constantes que caracterizan el material
compuesto mecanicamente de esfuerzo maximo en tension, esfuerzo maximo en
corte, relacion de Poisson longitudinal — transversal, relacion de Poisson
transversal — longitudinal, médulo de elasticidad longitudinal — transversal,
maodulo de elasticidad transversal — longitudinal, y médulo de cizallamiento.

Un modelo de elementos finitos en la zona de analisis

Identificacion de las zonas con mayor probabilidad de falla en la seccion critica,

junto con el factor de seguridad correspondiente para esa zona.

Restricciones.

> No se consideraran las condiciones ambientales durante los ensayos mecénicos y

la caracterizacion fisica, aunque por las condiciones ambientales de la Cd. de
México y de los laboratios de la ESIME Ticoman, estas generalmente se
mantienen dentro de los valores recomendados por las normas

Las propiedades en compresion del material se estableceran con una relacion
entre los valores experimentales de los ensayos de tension y los valores tedricos
encontrados en la bibliografia.

Las condiciones de carga en la seccidn se analizaran sélo para una condicion de
vuelo especifica, despreciando la influencia del tren de aterrizaje en la seccion, y

la componente de resistencia al avance en el ala y montante.
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Capitulo 1
Marco teorico.

1.1 Marco tedrico sobre materiales compuestos.

Un compuesto es un material heterogéneo que esta formado de dos 0 mas constituyentes
distintos, cada componente tiene diferentes propiedades mecanicas que al combinarse
dan como resultado un material con caracteristicas nuevas. Esta definicién depende del
nivel de andlisis ya que todos los materiales pueden ser considerados heterogéneos si la
escala de interés es suficiente mente pequefia, lo cual complica la creacion de una
definicion simple y atil, por ejemplo en la figura 1.1 el material puede ser considerado
homogéneo y anisotropico en una escala macroscépica, ya que tiene una composicion
en diferentes lugares (A y B) pero las propiedades varian con la orientacion. En una
escala microscépica, el material es heterogéneo e isotropico, teniendo caracteristicas
diferentes en los volimenes (a y b)[16].

b
a \ Matriz
\ | O
O | -
// \\ \\ @
l\ A /l (@) @
N / @
/ N O
7 \ -
l\ B /l O
N / @
L
<A
Fibras

Figura 1.1. Escalas macroscoépicas (A, B) y microscopica (a, b).

De manera préactica el término de materiales compuestos se limita a aquellos que se
conforman por una fase dispersa que actia como reforzante de una fase continua
Ilamada matriz. Los materiales compuestos pueden ser clasificados en dos niveles que
son los siguientes: a) la matriz, y b) el reforzante. Las propiedades de la matriz
dependen principalmente del tipo de la misma. Dentro de las matrices utilizadas estan
las orgénicas; dentro de las cuales se encuentran las poliméricas y a base de carbono;
metalicas, y ceramicas. La funcion de la matriz es mantener al refuerzo (fibras) unido,
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protegerlo de reacciones debido al medio ambiente, transmitir los efectos de las cargas de
fibra en fibra o de particula en particula, y proteger el refuerzo del fendmeno conocido
como abrasién mecanica.

El refuerzo es el constituyente que se puede controlar dimensionalmente (consta de
geometria fija), y puede estar en forma de particulas, fibras u hojuelas. El refuerzo tiene
como finalidad incrementar las propiedades mecanicas del material y generalmente
soportan la mayor parte de los esfuerzos, por lo que, para obtener un material compuesto
util es necesario que exista un porcentaje en volumen de refuerzo significativo (10% o
mayor) del reforzante [17].

Para que un material compuesto pueda ser considerado de aplicacion estructural, un
material compuesto debe cumplir los siguientes requisitos:

» Se compone de dos 0 mas materiales con propiedades mecanicas distintas.

» Pueden ser fabricados de tal manera que la forma, distribucion, y cantidad de un
material en el otro pueda hacerse de manera controlada.

> Deben tener un comportamiento Unico, Util y superior al que se hubiese podido
predecir haciendo uso de las propiedades, cantidades y arreglos de sus materiales

constituyentes y de la mecéanica de materiales.

1.1.1 Materiales compuestos laminados de matriz polimérica.

Los refuerzos mas utilizados actualmente para compuestos de matriz organica son las fibras
en forma de filamentos [16]. EI material compuesto que se estudia en esta tesis corresponde
a un compuesto de matriz organica de tipo polimérica, con un reforzante tejido de fibra. A
continuacion se hace una breve descripcion de las caracteristicas de los constituyentes del
compuesto [17].

Matriz polimérica. Las matrices poliméricas se subdividen en termoestables y
termoplasticas, dentro de las termoestables las mas comunmente utilizados son las resinas
poliéster, epoxicas y las poliamidas, en este caso el material que se analiza esta constituido
de una matriz epoxica. Las resinas epdxicas, actualmente son ampliamente utilizadas en
materiales compuestos avanzados para aplicaciones estructurales y aeroespaciales. A pesar
de que el comportamiento de estas resinas es susceptible a la humedad, son generalmente
superiores a las del tipo poliéster en cuanto a su resistencia a la humedad, factores
ambientales, ademas de tener mejores propiedades mecanicas.

Fibra de carbono. La fibra de refuerzo mas utilizada en compuestos avanzados es la fibra
de carbono. Esto es principalmente por dos razones. Primero, la tecnologia de manufactura
de las fibras, a pesar de ser compleja, es mas sencilla que otras fibras avanzadas. Segundo,
la fibra de carbono tiene propiedades mecéanicas muy Utiles que pueden dar como resultado
un compuesto con buenas propiedades mecéanicas y fisicas. Cabe mencionar que las
propiedades de las fibras de carbono varian de acuerdo a la temperatura de fabricacion, y el
modulo de elasticidad y la resistencia a la tension estan controladas por el proceso de
fabricacion.
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Fibras tejidas. Las fibras flexibles como las de vidrio, carbono o aramida, pueden ser
tejidas para formar telas, que pueden ser impregnadas con un material que conforme una
matriz. Existe una amplia variedad de patrones de tela disponibles en el mercado a los que
se les pueden dar diversos usos. Normalmente, los tejidos tienen mejores propiedades
mecénicas en el plano se acomodan mejor en configuraciones estructurales con curvaturas
considerables y son mas manipulables que las laminas unidireccionales.

1.1.2 Concepto de lamina y laminado.
Una lamina, es una capa plana (o curva) de fibras unidireccionales o una tela en una matriz.

La lamina es un material ortotrépico, con los ejes principales alineados con las fibras, como
se muestra en la figura 1.2.

Figura 1.2. LAmina unidireccional y sus ejes principales.

En esta tesis en particular se analiza la ldmina tipo tejido, donde todas las fibras estan
orientadas en dos direcciones perpendiculares entre si. Las fibras longitudinales estan
entrelazadas con las fibras transversales. La mitad de las fibras pueden estar orientadas en
cada una de estas direcciones, formando un tejido equilibrado, o puede haber mas fibras en
una direccion que en la otra, formando un tejido no equilibrado. En la figura 1.3 se muestra
un ejemplo de una lamina tipo tejido.

VNSNS SSESN

Figura 1.3. Ejemplos de laminas tipo tejido [19].

Un laminado se conforma por dos o mas laminas unidireccionales o capas apiladas en
distintas orientaciones. Las laminas pueden ser de varios espesores y consistir de diferentes
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materiales. Como los ejes principales del material difieren de una capa a otra, €s
conveniente analizar los laminados utilizando un sistema fijo de coordenadas como se
muestra en la figura 1.4.

Figura 1.4. Lamina multidireccional con un sistema coordenado de referencia [17].

Los laminados se construyen apilando capas de fibras tanto unidireccionales como tejidas
con diferentes orientaciones. Las propiedades efectivas del laminado varian de acuerdo a la
orientacion de las fibras, espesor, y secuencia de apilamiento de las capas individuales.

1.1.3 Fundamentos de analisis macromecanico en compuestos.

Si el compuesto es estudiado al nivel de lamina, usualmente es recomendable considerar al
material como homogéneo, y sin embargo anisotropico, utilizando las propiedades
promedio en el analisis. Este tipo de andlisis se Ilama macromecénico y considera a la
ldmina unidireccional como un material anisotropico cuasi — homogéneo con sus valores
promedio de rigidez y resistencia. El criterio de falla debe expresarse en términos de
esfuerzo promedio sin hacer referencia particular a mecanismos de falla locales. Esta
aproximacion es recomendada en el estudio del comportamiento general de elasticidad y
viscoelasticidad de compuestos laminados y estructuras que asumen continuidad en el
material [16].

Relacion esfuerzo — deformacién

El estado de esfuerzo en un punto en un medio continuo puede ser representado por nueve
componentes de esfuerzo o (donde i, j = 1, 2, 3) actuando en los lados de un cubo
diferencial con los lados paralelos a los ejes 1, 2, 3 de sistema coordenado como referencia
(figura 1.5). Similarmente el estado de deformacidn se representa por nueve componentes
&j-
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y R

Figura 1.5. Componentes de esfuerzo que actian sobre un elemento diferencial de un laminado [19].

En la mayoria de los casos los componentes de esfuerzo — deformacién se relacionan con la
Ley de Hooke Generalizada, como se indica en (1 —1).
0y =Ciuéu & = Siju0y
. a-1

(i, j, k. 1=1,23)
Donde:

Cij = Componentes de la matriz de rigidez

Siju = Componentes de la matriz de flexibilidad

La matriz de flexibilidad [Sij] es la inversa de la matriz de rigidez [Cij].

En general se requeririan 81 constantes elasticas para caracterizar completamente un
material. Sin embargo, la simetria de los tensores de esfuerzo y deformacion reducen el
namero de constantes elasticas independientes a 36 obteniendo la ecuacion (1 - 2).

oy =Cyé¢; e.=S.0.
1-2
(i j k1=123..,6) =2

Entonces, la relacion de esfuerzo — deformacién para un material anisotrépico se puede
escribir como:

0y CuC,CpCuCyCy &
0, CuCpCrChlCyulCy| | &
O3 |_ Cs1C3 Cy3Cyy Cis Gy | | &5 (1-3)
7y CuClCuiClCuisCye Va
s Co1Csr Cs3 Gy Cos Cs | | 75
| 76 | | Ce1Cor Co3Coy Cos Cos | | 76 |
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a1-4)

76 L _
En el caso de un material ortotropico (el cual tiene tres planos de simetria mutuamente
perpendiculares) las relaciones de esfuerzo — deformacion tienen la misma forma que las
ecuaciones de (1-2). Sin embargo, el nimero de constantes elasticas independientes se
reduce a nueve, ya que varios téerminos de rigidez y flexibilidad se interrelacionan. Esto se
puede observar claramente cuando el sistema de de coordenadas de referencia se selecciona
a lo largo de los planos principales de simetria del material, por ejemplo en el caso de
materiales especialmente ortotropicos, de modo que se tiene (1 -3) y (1 - 4).

0] [C4CyCyy 0 0 01 [4]
0, CpCpCyxl 0 0 0 &
Os|_ CaCy;Cy 0 0 0 &3 (1-3)
[ 000C,00 V4
7. 0 00 0C,;0 s
(7o L0 0 0 0 0Cq4]| |7]
6| [SuSS: 0 0 0][a]
& 5129255 0 0 0 |0y
& | _ 535555, 0 0 0 | |0 1—a)
Va 000S,00]]|¢r,
Vs 0 00O0S,0 7,
(761 [0 0 0 0 0S4 |7 ]|

Queda claro entonces que un material ortotrépico puede ser caracterizado por nueve
constantes elasticas independientes. Este niUmero no cambia si se modifica el sistema
coordenado de referencia a uno en el cual las matrices de rigidez y flexibilidad mostradas
en (1 -3)y (1 - 4) estén llenas por completo. Los términos de ambas matrices, rigidez y
flexibilidad, se pueden obtener de la inversa de la otra, por lo que la relacion entre Cj; y Sj
se puede obtener facilmente.

De manera similar, mientras méas ejes de simetria existan en el material serd&n menos las
constantes independientes requeridas para la caracterizacion del material, por ejemplo un
material transversalmente isotropico, en el cual uno de sus planos principales es un plano
de isotropia, puede ser caracterizado por sélo cinco constantes elasticas independientes. Las
relaciones de esfuerzo — deformacion en este caso se simplifican al notar que tanto los
subindices 2 y 3, como 5y 6 de las constantes del material son intercambiables en las
ecuaciones (1 —3)y (1 -4), por ejemplo:
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Por otra parte, de acuerdo con la bibliografia especializada [16], se puede demostrar que el
elemento de rigidez C44 (0 el elemento de flexibilidad Ss4) no es independiente. De modo
que la relacion esfuerzo — deformacion de un material isotropico transverso se puede
reducir a

. 0 I
0, CuCp,Cp 0 00 &
o, Ci, Cp Gy 0 00 &
o C,C,C 0 0 &
2|00 0% Cq 0|l =9
4 4
75 0 0O C; O s
(7] | 0 0 0 0 0 Cos | | 7]
y las relaciones inversas se reducen a
EARETEY 0 00 |[o]
& S1,S,, Sy 0 0 0|0,
& | _ S12 925 Sz S _s 0 0||o; -7
Vs 000 % 00|z
Vs 000 0 S 0 || 74
17s] |0 00 0 0 Sy | | 76 |

Las relaciones que se presentan en las ecuaciones 1 — 6 y 1 — 7 muestran que un material
ortotropico con isotropia transversa se puede caracterizar con s6lo cinco constantes
elasticas independientes. Cabe mencionar que para el caso de un material isotropico solo
son necesarias dos constantes independientes.

Existen tres observaciones importantes respecto a la relacion esfuerzo — deformacion de (1
-3)y (1-4):
> No existe interaccion entre los esfuerzos normales y las deformaciones angulares.
» No existe interacciones entre los esfuerzos cortantes y deformaciones
longitudinales.
» No existe interaccion entre los esfuerzos cortantes y deformaciones angulares en

diferentes planos.
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Las relaciones de esfuerzo — deformacion mencionadas anteriormente adquieren un mayor
sentido fisico cuando se expresan en términos de constantes de ingenieria mas familiares,
como pueden ser médulos de elasticidad y relacion de Poisson. El valor de las constantes
ingenieriles puede calcularse con ecuaciones encontradas en la bibliografia especializada
[16], [17], [18], [19] y dependen del tipo de laminas de las cuales se compone el laminado.
A partir de las constantes ingenieriles, se puede obtener la matriz de flexibilidad [S], la cual
relaciona los esfuerzos normales (o;) y cortantes (z) con las deformaciones lineales (&) y
angulares (x). Las relaciones de esfuerzo deformacién de la ecuacion (1 — 4) se
puedenexpresar en términos de constantes de ingenieria como se presentan en la ecuacion
[1-8]

1 Vo Va1
£ = -2 -2 0 0 o0 o
' El EZ E3 '
W 1 v
&2 E E e, O 0 0 T2
1% 1% 1 o
“ & B 8 0 0 o7
— 1 2 3 1 (1 _ 8)
Va 0 0 0 oo 0 0 7,
23
1
Vs 0 0 0 0 G_ 0 7,
13
1
Ve 0 0 0 0o 0 7,
12

La relacion entre los componentes de flexibilidad S;j y las constantes de ingenieria resultan
sencillas de determinar. Sin embargo, éste no es el caso de la relacion entre los
componentes de rigidez Cj; y las constantes de ingenieria. Para obtener dichas relaciones, se
necesita invertir la matriz de flexibilidad [S;] y expresar cada elemento de rigidez Cj; en
funcion de los componentes de flexibilidad S;j; como por ejemplo:

_SuSu—Sp

“u=""g
C,-Su8u=Sh s
C. - Sllszzs_ s2
c, = SuS ;312333
Cp= M (1—10)
¢, S ;slsszz

C44:Si44, Csszsiss, CGG:SL66 1-11)
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Donde

1-12)

w
Il
w nu wm
~
w
N
N
w
&

Sustituyendo las relaciones entre S;; y las constantes de ingenieria en las ecuaciones (1-11)
y (1-12) se obtiene:

_1-vivy
Y EEA
_ 1-vigvy 1-13)
#?  EEA
_1-vpvy
i
EEA
_VatVaVes _ Vi +VisVa
¥ EEA E,EA
_ VYo tVioVar _ Vs +VaVis 1-14)
2 EEA E,E,A
_ViatVioVas _ Vo FValVa
¥ EEA E,E,A
Cu =Gy, Css =Gy, Ce =Gp, (1-15)
Donde
1 1 Va Va
A=——|v, 1 -v (1—16)
EE,E, 12 32

Es importante notar que en el caso de un material isotrépico transverso con el plano 2 — 3
como un plano de isotropia se tiene la ecuacion [1 — 17]

E,=E;
G, =G, (1-17)
Vip = Vi3

1.1.4 Comportamiento mecanico de estratificados.

El comportamiento mecéanico de un laminado multidireccional se encuentra en funcion de
las propiedades y secuencia de apilamiento de las capas individuales. Mediante la teoria
cléasica de laminados se calcula el comportamiento global de un laminado de acuerdo con
las siguientes consideraciones:

» Cada capa (lamina) del laminado es cuasihomogénea y ortotropica.

» El laminado es delgado, sus dimensiones laterales son mas grandes que su espesor y

esta sometido a esfuerzos sélo en un plano, por ejemplo, el laminado y sus capas

9
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(excepto por los bordes) se encuentran en un estado de esfuerzo plano
(0,=7,=7,=0).

» Todos los desplazamientos son pequefios comparados con el espesor del laminado.

» Los desplazamientos son continuos a través del laminado.

> Los desplazamientos en el plano de esfuerzo varia linealmente a travées del espesor
del laminado, por ejemplo los desplazamiento u y v en las direcciones x y y son

funciones lineales de z.

> Las deformaciones angulares transversales 7= y Vv son despreciables.
» Las relaciones de esfuerzo — deformacion y deformacion — desplazamiento son
lineales.

» Las distancias normales de la mitad de la superficie permanecen constantes.

En la figura 1.6 se muestra una seccion de un laminado normal al eje y antes y después de
la deformacion. El plano xy es equidistante de las superficies externas del laminado y se le
Ilama plano de referencia.

Figura 1.6. Seccion de laminado antes (ABCD) y después (A’B’C’D’) de la deformacion [17].

Las deformaciones se pueden relacionar en cualquier punto del laminado al plano de
referencia y las curvaturas de laminado como en la ecuacion (1 — 18).

gX 8)? kX

_ 0
g, |=| & |+2|K, (1—-18)
APA K,

10
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Si se considera una capa individual k de un laminado multidireccional cuyo plano medio se
encuentra a una distancia z, del plano de referencia (ver figura 1.7). Las relaciones de
esfuerzo — deformacion referidos para esta capa de los ejes principales son

O Q, Q, O &
o, =|Qy Qp O & (1-19)
Ts |y 0 0 Qg « L6 i

Después de la transformacion de coordenadas del laminado se tiene:

O-X QXX QXy QXS gX
o, =1Qu Q, Q] |s (1-20)
Ts 1k st st st K Vs I

Capak

e

-

e ot e e e o e — oY

Zy e — e ——— Plano de referencia

Figura 1.7. Capa k en el laminado [17].

Sustituyendo las relaciones de deformacion de la ecuacion (1 — 18) se obtiene la ecuacion
(1-21).

[o],, =R, [¢°],, +2[Ql;, [K],, -21)

De las ecuaciones (1-18) y (1-21) se puede observar que mientras que las deformaciones
varian linealmente a través del espesor, los esfuerzos no. Debido a la variacion discontinua
de la matriz de rigideces transformada [Q]y, y de una capa a otra, los esfuerzos también
varian de forma discontinua de capa en capa. Esto se ejemplifica con el laminado hipotético
de cuatro capas en la figura 1.8, el cual se encuentra bajo esfuerzo uniaxial en la direccion
X. Para una cierta variacion de deformacién, a través del espesor, la variacion del modulo
de elasticidad Ex de una capa a la otra puede causar una variacion discontinua de esfuerzo.
El esfuerzo promedio de cada capa se determina conociendo las deformaciones en el plano

de referencia [80] , las curvaturas [k] , del laminado, la ubicacion del plano medio de
X,y

X,

cada capa z y la matriz de rigideces transformada [Q], , .

11
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@ ——

1 ——————
y 2 - X

3 ------

4 - - -
Laminado | ( ,r‘i (Ex) ( Gy

Variacion Modulo de Elasticidad Variacion del
el o Relativo de la capa Esfuerzo
deformacion

Figura 1.8. Variacion lineal de la deformacién y variacion discontinua del esfuerzo de un laminado
multidireccional [17].

Figura 1.9. Resultantes de fuerza y momentos en una capa [17].

Debido a la variacion discontinua de esfuerzos de una capa a otra, es conveniente calcular
el efecto acumulado de esfuerzos en el laminado. Por lo tanto se buscan expresiones
matematicas que relacionen fuerzas y momentos del laminado deformado. Los esfuerzos
que acttan sobre una capa k de un laminado, como se muestra en la figura 1.7 los cuales
pueden ser evaluados mediante la ecuacion (1-21) pueden reemplazarse por las resultantes
de fuerzas y momentos por unidad de longitud como en la figura 1.9 y se calculan con las
ecuaciones (1-22) y (1-23)

Né=| odz 1-22)

12
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k _
M, = 4/20dez
K t/2
M/ = 7t/20yzdz (1-23)
2

Donde

z = La coordenada variable de un punto en la seccion transversal.
t = Espesor de lamina.

N, Nj = Fuerzas normales por unidad de longitud.
N = Fuerza cortante por unidad de longitud.

M, M= Momento flector por unidad de longitud.
M ¥ = Momento de torsion por unidad de longitud.

En el caso de un laminado la fuerza total por unidad de longitud y el momento resultante
por unidad de longitud se obtienen de la suma de los efectos de todas las capas. Por lo
tanto, para la capa k de la figura 1.10, se tienen las ecuaciones (1-24) y (1-25)

ZZZ

_ -
{ =Zjh* o, | dz (1—24)

zzz

o]
[ :ZJ':“ Oy 2dz (1-25)

L °s Jk

k=n | .
g
' ]
k ' ) N
e I
wio T o, = i b R :'*’*lt
. £
i R P s T S
k:g \‘ ‘\‘\ ﬂjhkl? N fhn
e i PO, L M S
k=1 i e
“\x
k. hy |hy |y |
o ‘
A o

Figura 1.10. Laminado multidireccional con notacién coordenada para cada capa [17].

Sustituyendo la ecuacion (1 — 21) para los esfuerzos en las capas de las ecuaciones (1 — 24)
y (1 - 25) se obtiene:

13
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N X n Qxx Qxy st g: h Qxx Qxy st kx
N, =250 Q Q Q|8 J 42+ Q. Q, Qu|k,|] zdz; @—26)
N S ) QSX st QSS K }/ S QSX st QSS Kk S
M X n Qxx Qxy st g:: h Qxx Qxy st kx h
M, 1=211Q Qy Qs & '[hk:zdz+ Qe Q, Quf |k ] ' 2z a—27)
M S ) QSX st QSS K }/ ;) QSX st QSS Kk S

En las ecuaciones anteriores, las rigideces [Q]' , las deformaciones del plano medio

k
X,y

[g"] , Y las curvaturas [k]X , pueden salir de la integral ya que no estan en funcion de z.
X,y )
De estas cantidades solo las rigideces son unicas para cada capa k, mientras que las

deformaciones y las curvaturas se refieren a todo el laminado y son las mismas para todas
las capas. Por lo tanto [g"} y [k]X , pueden factorizarse fuera de la suma. De acuerdo a
X,y )

la bibliografia especializada las expresiones utilizadas para definir los momentos y las
fuerzas pueden combinarse en una expresion general que relaciona las fuerzas y momentos
con las deformaciones y curvaturas del plano de referencia, que en su forma breve se
expresa como la ecuacion (1-28):

Y O (1—28)

Las ecuaciones anteriores se expresan en términos de matrices de rigidez del laminado, [A],
[B], y [D], las cuales estan en funcién de geometria, propiedades del material y secuencia
de apilamiento de las capas. Estos son los parametros elésticos promedio del laminado
multidireccional y su significado es el siguiente:

Ajj Son los elementos de la matriz de rigidez en extension, relacionando las cargas
sobre un plano con las deformaciones en el mismo, los elementos de esta matriz
pueden obtenerse mediante la ecuacion (1 — 28a)

k=n
A = ZQij (he —h4) (1—28a)
k=1
Bij Son los términos de acoplamiento de extension — flexion, relacionando las cargas

con las curvaturas y los momentos con las deformaciones y se pueden evaluar
mediante la ecuacion (1 — 28b)

1 k=n
Bij = EkZ:l:Qij (hk2 - hszl) (1—28b)

Dij  Son los terminos de rigidez en flexion de la lamina relacionando los momentos a las
curvaturas y se pueden calcular mediante la ecuacion (1 — 28c)

1 k=n
D, = géQij (hy —h¢,) (1—28c)
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1.1.5 Resistencia de los materiales compuestos.

El término falla es cominmente mal utilizado en referencia a los materiales compuestos.
Los compuestos laminados tipicamente exhiben varias fallas locales anteriores a la ruptura
total del laminado (separacion en dos pates). La primera falla, no necesariamente
corresponde a la falla final. Las fallas locales son llamadas entonces dafios y la presencia
varias fallas locales con un incremento de carga o tiempo son referidas como acumulacion
de dafio.

Los criterios de resistencia mas utilizados frecuentemente corresponden a ampliaciones de
criterios similares usados para materiales is6tropos como por ejemplo los correspondientes
a esfuerzo maximo, deformacion maxima y criterios cuadraticos. Todos estos criterios son
empiricos, pero son consistentes con los principios mecanicos y son necesarios para llevar
a cabo un disefio correcto. El objetivo principal de tener una teoria de falla es que el
disefiador la pueda utilizar con confianza en la mayoria de las configuraciones estructurales
y condiciones de carga, ademas de poder incluir nuevos materiales en su disefio que se
adapten a sus necesidades.

1.1.5.1 Teoria de esfuerzo maximo.

La teoria de esfuerzo maximo considera que la falla ocurre cuando cualquier componente
de esfuerzo alcanza su valor limite, independientemente de los otros componentes de
esfuerzo. Los valores permisibles se deben determinar de una serie de ensayos en donde la
probeta se encuentra en un estado de esfuerzo uniaxial. Para la notacion de los valores de
carga se utiliza el subindice T y C para tensién y compresion respectivamente, X indica el
esfuerzo normal Gltimo en direccion de las fibras, Y y Z los esfuerzos normales Gltimos en
las dos direcciones transversales, y Q, R, y S los esfuerzo cortantes ultimos.

El criterio de falla del esfuerzo méaximo requiere que todos los componentes individuales
de esfuerzo sean menores que sus respectivos valores limites para que no se presente la
falla. Por lo tanto la condicion de seguridad para el criterio de falla del esfuerzo maximo
puede ser escrita mateméaticamente como se describe en la ecuacion (1 — 29):

Xe <oy < X

Y. <o, <Y;

Z.<0,<Z; (1—29)
|723|<Q
|r31|< R

|712|< S

De acuerdo al criterio de falla del esfuerzo maximo la falla comienza con una o mas de las
desigualdades en (1-29) se vuelve una igualdad conforme se incrementa el esfuerzo. Para
una lamina en esfuerzo plano, ese criterio de falla puede ser representado intersecando
lineas de esfuerzo plano en 2D o superficies de esfuerzo en 3D. Un ejemplo de criterio de
esfuerzo maximo en el espacio para o, —o, —7,,.
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1.1.5.2 Teoria de deformacion Maxima.

La teoria de deformacién maxima es la deformacion equivalente para la teoria de esfuerzo
maximo. Las ecuaciones se escriben en (1 - 6).

el <g <&

e <g,<ée)

53? <83<83T (1-30)
|;/12|<F12
|713|<F13
|723|<r23

Donde los valores de la maxima deformacion normal permitida se definen utilizando los
superindices T y C para denotar tension y compresion, respectivamente, y I'; denota las

maximas deformaciones angulares permitidas. El criterio de falla de deformacién maxima
puede ser representado en términos de los esfuerzos principales sustituyendo los valores de
deformacion quedando como en (1 — 31).

o, —V,,0
gl <L 22 o g

1
Oy — VO
ey <AL gt (1—31)
E2

712

G12 ) |r12|

1.1.5.3 Teoria de Tsai — Hill.

Existen diversos criterios de falla cuadraticos. Ellos representan intentos de proveer una
mejor correlacion entre la teoria y la experimentacion mediante la inclusion de todos los
componentes de esfuerzo en una ecuacion que represente el criterio de falla. Este criterio
tiene como base la premisa matematica de que una curva de segundo orden tiene mas
pardmetros con los cuales se puede adecuar a los datos experimentales. Mediante esta
teoria se puede proveer una mejor correlacion entre la teoria y la experimentacion en
algunas situaciones, estos criterios estan limitados debido a que desde el inicio las
componentes de esfuerzo normal se deben conocer.

La teoria Tsai — Hill (Tsai, 1986) representa un intento de aplicar la teoria de plasticidad
anisotrépica de Hill (Hill 1950) a la falla de materiales anisotrépicos homogéneos. La
teoria asume una superficie de falla dada por la ecuacién (1 — 32).

(G+H)O‘12+(F+H)O'22+(F +G)0§—2H0102—2G010'3

(1-32)
—2Fo,0, +2L2'223 +2M 2'123 +2er22 =1
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Donde F, G, H, L, M, y N son parametros de resistencia del material y se explican mas
adelante. Los estados de esfuerzo dentro de esta superficie indican una zona segura, para el
material, mientras que aquellos en los limites o fuera de esta superficie corresponden a una
falla. Los parametros de resistencia se expresan en términos de esfuerzos de falla para una
carga unidireccional obtenidos previamente mediante una serie de ensayos. Para esfuerzos
cortantes puros z,, =0, con la correspondiente resistencia al corte S, y todos los demas
esfuerzos iguales a cero, el criterio de falla en la ecuacion (1 — 32) da como resultado:

1

2N =— (1-33)

S
De forma similar para las otras dos componentes de esfuerzo cortantes con resistencia al
corte Q para 7,, #0y R para 7,, # 0 se tiene:

L
Q
1 (1-34)
2M 2?

Los tres parametros restantes , F, G, y H, se determinan de las ecuaciones simultaneas que
se obtienen de (1 - 33) y (1 — 34) para las tres condiciones o, #0, o, #0, Yy o, # 0 (todas

las demas o;; =0). Los resultados son los siguientes se presentan en las ecuaciones (1-35)

1 1 1
Mot
1 1 1
2G ZF—Y—Z-F? (1—35)
1 1 1
2F =%z +—Y2 +—22

Para una condicion de esfuerzo plano es decir, o,=17,;=7,=0 en de un material
transversalmente isotropico (Y=2), el criterio de falla de Tsai — Hill se reduce a
2 2 2
0, 0,0, 0, 1Tp

XZ XZ Y2 +?:1 (1_36)

1.1.5.4 Teoria Tsai — Wu.

Los criterios de falla basados en funciones polinomiales de tensores de resistencia
representan un intento para superar matematicamente una de las deficiencias del criterio de
ecuaciones cuadraticas, es decir, para tomar en cuenta las diferencias entre las resistencias
de tension y compresion. El criterio de falla de tensores polinomiales fueron considerados
inicialmente por Gol’denbalt y Kopnov (1965) y Ashkenazi (1965). Aqui se considera el
criterio de tensor polinomial de segundo orden propuesto por Tsai y Wu (1971). Esta es un
tensor polinomial cuadratico con los términos lineales incluidos. El criterio asume que
existe una funcion escalar f(o,) con la forma
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f (ai ) =Fo, +Fo0, (1-37)

Donde F; y F;j son cantidades tensoriales de parametros de resistencia. La falla corresponde
a la condicion
f(o)=1 (1-38)

Se demuestra en (Tsai yWu, 1971) que la condicién f (o;)=1 es una superficie cerrada de

esfuerzo si
FF,—F >0 (1—-39)

Por lo tanto, los estados de esfuerzo dentro de la superficie indican que el material se
encuentra en una zona segura y aquellos en el limite o fuera de la superficie corresponden a
la falla. La forma reducida de la funcion escalar f(o,) para un material ortotrépico es la que
se presenta en la ecuacion (1 — 40):

Fo +F,0 + F11°'|2 + F220't2 + FGGTMZ +2F,0,0, =1 (1—-40)

Se considera que F; y Fjj se puede escribir en términos de las propiedades de resistencia
Oy Oros Oy O v Y Tunm QUE pueden obtenerse a través de una serie de

experimentos con cargas unidimensionales. Por ejemplo considerando una falla por
esfuerzo en tension y compresion o, = 0 (todos los demas o, =0). Para una falla en tension

con un esfuerzo o, = o;,.,, , €l criterio de (1 — 16) se reduce a la ecuacion (1 - 41).
I:1O-I-I—ma>< + Fll (O—ITmax )2 = 1 (1 - 41)

Para una falla en compresion con un esfuerzo o, = X. (1 - 16) se reduce a la ecuacion
(1-42)

FOima + Fis (O )2 =1 (1-42)

La solucion de las ecuaciones simultaneas (1 — 17) y (1 — 18) dan como resultado las
expresiones (1 — 43).

1 1 1
R=—7F———; Fo=——= (1—-43)
O-I max O-I max O-I max O-I max

De forma similar, los estados de esfuerzo con valores diferentes para cero de
ot, Tit(os), dan como resultado las expresiones (1 — 44).

1 1 1
I:2 -1 ¢ I:22 T [
O-t max Jt max Jt max ~ tmax
1
Fes = > (1—44)
7'-Itmalx
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El término Fi, debe ser obtenido mediante ensayos biaxiales, no obstante una buena
aproximacion se puede establecer con base en la ecuacion (1 — 34)

Fp,=—Y—22 (1—45)

1.2 ElI Método del Elemento Finito.

El método del elemento finito es una técnica numérica para analizar problemas que
usualmente se consideran muy complicados para ser resueltos satisfactoriamente por
métodos analiticos clasicos. Este procedimiento parte de dividir un medio continuo en
segmentos de volumen finitos (discretizacion), esta particion aunada a las ecuaciones que
de comportamiento de cada elemento de volumen origina un sistema de ecuaciones
simultaneas. Con el avance de la informética existen programas de computo comerciales
que, a través de una interfaz visual generan y resuelven las ecuaciones en una computadora.
Raramente los resultados son exactos (con respecto a la solucion analitica), sin embargo los
errores disminuyen al aumentar los grados de libertad del sistema (nimero de ecuaciones) y
los resultados arrojados por estos métodos se consideran satisfactorios para aplicaciones de
ingenieria.

En la figura 1.6, se muestra un problema muy sencillo que ilustra la discretizacién. En este
problema se desea obtener los desplazamientos de la barra de seccion transversal variable
(1.6 a). El planteamiento clasico seria escribir una ecuacion diferencial de la barra,
resolver la ecuacion para el desplazamientote u como funcion de x, y finalmente substituir
x para encontrar el desplazamiento. La aproximacion del elemento finito no comienza con
una ecuacion diferencial. En lugar de eso, la barra es discretizada, modelandola como una
serie de elementos finitos, cada uno con una seccion transversal constante pero variable
entre uno y otro elemento (1.6 b). En cada elemento u varia linealmente con x. La
elongacion de cada elemento puede ser determinada con la férmula PL/AE. El
desplazamiento final se obtiene de la suma de los desplazamientos de cada elemento. La
exactitud mejora con el nimero de elementos usados.

L
-
P x P
ai —
NN NN
L, 48L=L,
(a) (6)

Figura 1.11. Discretizaciéon de un modelo [21].
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Como se pudo observar el MEF se basa en modelar una estructura como el ensamble de
pequefas partes (elementos). Cada parte debe tener una geometria simple y por lo tanto
mas sencilla de analizar. Un aspecto importante del Elemento Finito es el comportamiento
de los elementos individuales. Unos cuantos buenos elementos pueden dar mejores
resultados que muchos elementos deficientes. Existen muchos tipos de elementos finitos
que sirven para resolver distintos problemas, una correcta solucién de un problema depende
de una buena seleccion del elemento finito a utilizar.

El Método del Elemento Finito (MEF), el medio continuo se representa como un ensamble
de subdivisiones llamadas elementos. Estos elementos se consideran interconectados por
uniones especificas llamadas nodos o puntos nodales. Estos nodos normalmente yacen en
los contornos del elemento donde se conectan elementos adyacentes [21]. La variacion real
dentro del medio (ya sean desplazamientos, esfuerzos, temperatura, presién o velocidad)
no es conocida, por lo tanto se asume que la variacion del medio dentro del elemento finito
puede ser aproximada por una funcion simple. Estas funciones de aproximacion (también
Ilamadas modelos de interpolacion) se definen en términos de los valores del medio en los
nodos. Cuando las ecuaciones (como las de equilibrio) para todo el medio continuo se
escriben, las incognitas seran los valores en los nodos. Mediante la solucién de las nuevas
ecuaciones, que generalmente se encuentran en forma de matrices, se conoceran los valores
para todos los nodos. Una vez hecho esto, las funciones de aproximacion definen la
variacion del medio a través de los elementos de ensamble.

La solucion de un problema por el MEF siempre sigue una serie de pasos, tomando como
referencia un problema estructural se mencionan a continuacion.

> Discretizacion de la estructura. Teniendo una estructura modelada se divide en
elementos. Los elementos deben ser acorde al tipo de anélisis que se plantea en el
problema.

» Seleccion de una interpolacion o modelo de desplazamiento adecuado. La solucion
del desplazamiento de una estructura compleja bajo condiciones de carga especifico
no se puede predecir exactamente, por lo tanto se trabaja con una solucion adecuada
para un elemento que se aproxime a la solucion desconocida.

» Derivadas de las matrices de rigidez de los elementos y los vectores de carga. A
partir del modelo de desplazamiento propuesto, la matriz de rigidez [K(e)] y el
vector de carga P(e), del elemento “e” se derivan usando condiciones de equilibrio
0 un principio de variacion adecuado.

» Ensamble de las ecuaciones de cada elemento para obtener las ecuaciones de
equilibrio general. Es necesario ensamblar las matrices de cada elemento de manera
correcta, ya que la estructura se compone de varios elementos finitos.

» Solucion de los desplazamientos nodales desconocidos. Las ecuaciones de
equilibrio generales, deben modificarse para tener en cuentas las condiciones de

frontera del problema.
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» Calculo de esfuerzos y deformaciones del elemento. Teniendo los desplazamientos
de cada nodo, si es requerido, se pueden calcular los esfuerzos y deformaciones de

los elementos, utilizando las ecuaciones necesarias de mecanica de materiales

Las aplicaciones para este método lo convierten en una poderosa herramienta para un
amplio nimero de problemas. Siendo un método numérico es necesario contar con un
programa de computadora que sea capaz de resolver una gran cantidad de ecuaciones si se
pretende resolver problemas complicados. EI MEF se ha usado extensamente para predecir
las propiedades efectivas elasticas e inelasticas de materiales compuestos fibrosos
sometidos en diversas condiciones de cargas. Los elementos finitos son particularmente
utiles para realizar estudios detallados de distribuciones de esfuerzo en la fibra y alrededor
de la matriz del material en funcidon del arreglo de fibras [21].
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Estado del Arte.

2.1 Metodologia para desarrollo de estructuras en material compuesto.

El desarrollo de estructuras fabricadas en materiales compuestos generalmente no se realiza
Unicamente con un solo de tipo de anélisis de la estructura como en el caso de las
estructuras fabricadas en materiales homogéneos. En lugar de eso se realizan pruebas
mediante la “pirdmide de ensayos” [22] para el desarrollo del disefio, junto con el anlisis.
Esta aproximacion cominmente se considera esencial para la certificacion de estructuras de
compuestos debido a la susceptibilidad de compuestos en cargas fuera del plano, las
mdaltiples teorias de falla existentes y la falta de métodos analiticos estandar.

La piramide de ensayos también se usa para establecer valores de compensacion por
cambios en el ambiente en el que se realizan en pruebas debido a que estos deben ser
realizados en cuartos acondicionados simulando las condiciones reales ya que resulta
impractico realizar estas pruebas en las condiciones de humedad y temperatura en las
cuales va a operar la estructura. La pirdmide de ensayos se muestra esquematicamente en la
figura 2.1, la cual se puede resumir de los siguientes pasos:

» Generar valores basicos del material y un disefio preliminar.

» Basados en el andlisis y disefio de la estructura, seleccionar &reas criticas para
pruebas subsecuentes de verificacion.

» Determinar el esfuerzo critico en un modo de falla para cada aspecto del disefio.

> Seleccionar las condiciones ambientales en que se producira el esfuerzo critico para
un modo de falla. Se debe prestar especial atencion a la susceptibilidad de la matriz
para los modos de falla y potenciales concentradores de esfuerzo.

» Disefiar y ensayar una serie de probetas representativas, las cuales simulan cada una
un modo de falla condicion de carga especifico, comparar con las predicciones
analiticas, y ajustar los modelos o el disefio si es necesario.

> Disefar y realizar ensayos cada vez mas complicados para evaluar condiciones de
carga mas complicadas con posibilidad de falla desde varios criterios de falla.
Comparar con predicciones analiticas y ajustar los modelos de analisis si es

necesario.
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» Disefiar (incluyendo factores de compensacion) y realizar una prueba de fatiga en
un prototipo de un componente para una validacion final de cargas internas y una

evaluacion de la integridad estructural. Comparar con el analisis.
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Figura 2.1. Piramide de ensayos [22].

Los ensayos se pueden definir por dos categorias, por un lado se tiene el nivel de
complejidad estructural, y por otro la aplicacion de los resultados. Los cinco niveles de
complejidad estructural son; materiales constituyentes, |dmina, laminado, elemento
estructural, y subcomponente estructural. En las etapas tempranas de obtencion de datos del
material, es necesario determinar las formas de material que se planean ensayar, y
determinar la importancia para cada nivel de analisis, las cuales dependeran de muchos
factores como son; procesos de manufactura, aplicacion estructural, y/o certificacion. En
raras ocasiones los datos se obtienen en un solo nivel de analisis, la mayoria de las
aplicaciones requieren al menos de dos niveles de analisis, y es muy comdn usar los cinco
niveles en una implementacion completa de la pirdmide de ensayos. Para cualquier nivel de
complejidad estructural seleccionado, es necesario respaldar los resultados de las
propiedades fisicas y mecanicas con una adecuada caracterizacion fisica y quimica de los
constituyentes. Los cinco niveles de complejidad estructural se mencionan a continuacion:
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» Ensayos de los materiales constituyentes. En esta etapa se evaltuan las propiedades
individuales de cada material como son las fibras, formas de las fibras, matrices, y
preformas fibra — matriz. En esta etapa se determina especialmente, la densidad de
las fibras y la matriz, asi como la resistencia en tensién de la fibra y su médulo de
elasticidad.

» Ensayos de laminas. Se evaltan las propiedades de la fibra y matriz juntas en la
forma de material compuesto. En esta etapa se incluyen las propiedades de los
Ilamados preimpregnados (fibras impregnadas previamente de la matriz). Las
propiedades mas importantes a determinar en esta etapa son fracciones volumétricas
de fibra, matriz, y porosidad, espesor de lamina, valores de resistencia de la lamina 'y
sus modulos de elasticidad, valores de resistencia en compresion, y la resistencia y
maodulo cortantes de la lamina.

» Ensayo de laminados. En este nivel se caracteriza las propiedades de un material
compuesto para un disefio especifico de estratificado, es decir, teniendo
conocimiento especifico del nimero de capas, fracciones volumétricas y procesos de
manufactura, entre otras cosas. Las propiedades més importantes que se determinan
son; resistencia en tension del laminado y sus modulos de elasticidad, resistencia en
compresion, la resistencia y modulo cortantes del laminado, resistencia interlaminar,
y resistencia a la fatiga.

» Ensayos de elementos estructurales. Se evalla la capacidad del material para tolerar
discontinuidades de laminado comunes. Las propiedades mas importantes a evaluar
incluyen resistencia a agujeros perforaciones, resistencia en compresion de dichos
agujeros, resistencia al impacto, método de unién y resistencia del método de union.

» Ensayos de subcomponentes estructurales. En estos ensayos se evalia el
comportamiento y modo de falla de ensambles de estructuras cada vez mas
complejas.

Los ensayos para determinar las propiedades del material también se pueden agrupar por la
aplicacién de la informacién obtenida en uno o méas de las siguientes categorias;
proyeccion, calificacion del material, aceptacion, equivalencia, y justificacion estructural,
estos se detallan a continuacion.

» Ensayos de proyeccion. Esta es la evaluacion de posibles sistemas de materiales a
utilizar para una aplicacion dada. El propdsito de la prueba de proyeccion es obtener
una evaluacion inicial de nuevos materiales bajo las condiciones mas criticas de
carga y ambiente. La base de este ensayo es proveer valores promedio para
resistencia en distintos estados de esfuerzo, mddulos de elasticidad, y propiedades
fisicas, se incluyen los niveles de ensayo para lamina y laminado, y esta disefiado
para eliminar combinaciones de materiales deficientes durante el proceso de
seleccion de materiales, ademas de mostrar nuevas combinaciones de materiales
prometedores antes de planeaciones subsecuentes.

» Ensayos de calificacion del material. Esta etapa estudia la cualidad de un proceso o
un material dado para cumplir con los requerimientos de una especificacion; también
es el proceso para establecer los valores iniciales para una especificacion. El objetivo
cuantificar la variabilidad de las principales propiedades de un material, utilizando
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estadisticas para establecer la aceptacion del material, equivalencia, control de
calidad, y valores base disefio.

Ensayos de aceptacion del material. Esta es la tarea de verificar la consistencia del
material mediante muestreos periddicos del material y la evaluacion de sus
propiedades principales. Los resultados de esta prueba de muestras pequefias se
comparan estadisticamente con controles establecidos previamente para determinar si
el proceso de produccion ha cambiado significativamente.

Ensayos de equivalencia. En esta prueba se evalla la equivalencia de un material
alternativo con una caracterizado previamente, frecuentemente con la ayuda de una
base de datos con propiedades de materiales existentes. El objetivo es evaluar las
propiedades principales para poblaciones lo suficientemente grandes para proveer
una conclusién definitiva, pero lo suficientemente pequefia para permitir un menor
costo que el que se pueda generar de una base de datos completa. Los procesos mas
comunes de ésta prueba son; evaluacién de un constituyente menor, procesado del
constituyente, o cambios en los procesos de fabricacion para un sistema de material
calificado.

Ensayos de justificacion estructural. Mediante este proceso se evalla la capacidad de
una estructura para cumplir los requerimientos de una aplicacion en especifico. El
desarrollo de un disefio, idealmente derivado o relacionado con los valores béasicos
para un material obtenidos durante ensayos, se considera parte de este esfuerzo.

En la tabla 2.1 se muestra una matriz que puede ser utilizada en la planeacién de ensayos
para programas de ensayos a gran escala [21]. Las categorias para ensayar materiales de
complejidad estructural y aplicacion de la informacién se enlistan en columnas y filas
respectivamente, y con cada interseccion se describe una distinta actividad de ensayos
(algunas combinaciones raramente seran utilizadas). Se pueden utilizar los grupos de celdas
para resumir los programas de una aproximacion piramidal. El arreglo mostrado en la tabla
2.1 muestra una secuencia comun (aunque no necesariamente universal) de ensayos en la
justificacion de una pieza aeroespacial fabricada en materiales compuestos de aplicacion
estructural. La secuencia inicia con la celda superior izquierda siguiendo hacia abajo y a la
derecha, con namero indicando el orden aproximado en el que se pueden realizar los

ensayos.
TABLA 2.1.
DEFINICION DE UN PROGRAMA DE ENSAYO [22].
.. Aplicacion de la informacion
Complejidad Justificacién
Estructural Proyeccion Cualidad Aceptacion Equivalencia
estructural
Constituyentes 1 - - -
Lamina 2 4 - -
Laminado - 5 - 7
Elemento 3 6 ) 8
estructural
Subcomponente
- - - - 9
estructural

La caracterizacién mecénica y fisica de un material compuesto es diferente a la realizada
para metales o plasticos no reforzados. Algunas de las diferencias criticas que afectan los
ensayos Y la planeacion de ensayos incluyen:
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» Matrices de ensayo.

» Muestreo de materiales.

» Célculos estadisticos.

» Seleccion del método de ensayo.

» Variacion de procesos y materiales.

» Condiciones del ambiente durante el ensayo.

» Configuraciones alternativas de probetas.

» Documentacion y normalizacion de la informacion.

> Aplicacion especifica del ensayo.

Todos los programas de ensayo deben comenzar con la preparacién de un documento que
contenga un plan detallado de las pruebas. Un plan de ensayos debe especificar las
propiedades del material que se piensan evaluar, la seleccion de los métodos de ensayo,
elimina las opciones encontradas por ensayos estdndar mediante la seleccion de probetas y
configuracion de pruebas especificas, y define los criterios de lo aceptable.

Existen aproximaciones estadisticas y muestreos alternativos, para obtener los valores
basicos de las propiedades de un material, estos procedimientos puede justificarse en
algunas circunstancias, a pesar de ser poco comunes. Del mismo modo existen
procedimientos alternativos para el analisis de estructuras.

2.2 Nuevas metodologias para el desarrollo de componentes en materiales
compuestos.

Un método complementario para el desarrollo de estructuras en materiales compuestos, es
el de los evaluadores tecnoldgicos multi—instrumentados. De acuerdo con [16] esta filosofia
se basa en una estrecha relacion entre el uso extensivo de probetas representativas de
condiciones de singularidad estructural, con el uso de modelos numéricos por medio del
método del elemento finito, esta filosofia esta siendo desarrollada por Collombet y
Grunevald. Una de las ventajas de ésta aproximacién es que se pueden realizar una mayor
cantidad de ensayos experimentales que en las filosofias tradicionales, ya que en lugar de
desarrollar un gran namero de estructuras cada vez mas complejas, el analisis se basa en los
evaluadores tecnolégicos que pueden ser ensayos en mayor cantidad, que la pieza real, con
la finalidad de obtener una mayor cantidad de datos estadisticos.

La metodologia a seguir para los evaluadores tecnolégicos comienza de la misma forma
que la utilizada para la pirdmide de ensayos, es decir se requiere conocer las propiedades de
los constituyentes del compuesto, y una caracterizacion del material compuesto. Después
de esta etapa, el procedimiento cambia significativamente ya que se procede a realizar un
analisis numérico de un componente estructural o alguna estructura mas compleja para
identificar los estados de esfuerzo que se producen.

En el analisis numérico se realiza con un modelo virtual en el cual se dan de alta las
propiedades del material previamente estimadas. En éste andlisis se debe simular lo mejor
posible las condiciones reales a las que trabaja la estructura, debido a que posteriormente se
disefiara el evaluador tecnoldgico de acuerdo con los resultados obtenidos.
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El evaluador tecnoldgico debe tener la caracteristica de ser representativo de todas las
condiciones que se desean evaluar en la estructura real, y al mismo tiempo debe ser una
probeta que sea sencilla de ensayar comparada con la estructura real. Una vez disefiado y
fabricado, el evaluador tecnoldgico se ensaya para producir los estados de esfuerzo
calculados previamente y se obtienen los valores de esfuerzo — deformacién del evaluador,
aplicando también las teorias de falla correspondiente, e incluso someterse a fatiga. Los
resultados obtenidos se comparan con los obtenidos en el andlisis numérico, y se comienza
un proceso iterativo en el cual se reprograman las condiciones de frontera dadas de alta
anteriormente de acuerdo con los resultados obtenidos. La iteracion se detiene cuando
existe un coeficiente de variacion lo suficientemente bajo (valor previamente establecido)
entre los valores obtenidos en el andlisis numérico y el evaluador tecnoldgico. Cuando se
establece la correlacion de datos, se puede considerar que los resultados son aceptables, es
decir que simulan la realidad lo suficientemente bien para poder estimar la vida atil de la
estructura analizada.

Por otro lado se tiene el desarrollo encontrado en [22] en el cual se fabricé un alerén de un
material compuesto de pléstico reforzado con fibra de carbono, basandose en el disefio de
un alerén de aluminio para una aeronave P180 AVANTI. En este proyecto se utiliz6 un
procedimiento alternativo para obtener un elemento estructural en materiales compuestos.
La metodologia de este proyecto se divide en tres etapas. La primera etapa consiste en un
dimensionado estructural preliminar, en el cual se evaltan las cargas internas con la teoria
de estratificados. La segunda etapa consiste en optimizar el disefio de acuerdo con las
propiedades obtenidas en la primera etapa. La tercera etapa es un proceso iterativo, en el
cual, primero se genera un modelo de elementos finitos y se evaltan las cargas internas,
después se realiza una optimizacion del arreglo de capas y espesor del laminado, y se
comparan los resultados de la optimizacién con los resultados iniciales del modelo de
elementos finitos, si los resultados convergen se considera el modelo como correcto, en
caso de no hacerlo se realiza de nuevo el modelo de elementos finitos teniendo en cuenta la
optimizacion.

Una de las principales justificaciones para reemplazar el alerén original fabricado en
aluminio por uno fabricado en materiales compuestos, es reducir el peso del avion y por lo
tanto los costos de operacion. El aleron de metal se compone de 21 partes y esta unido por
maés de 100 elementos de sujecion con un peso aproximado de 5.80 kg (ver figura 2.2a),
mientras que el alerén de plastico reforzado solo constara de dos partes y se prevé que el
peso total sea de 4.42 kg, resultando una reduccion del 25% en el peso, (figura 2.2b).

a)Alerén de aluminio b) Alerén de pléstico reforzado con fibra de
carbono

Figura 2.2. Comparacion entre el alerén de metal con el aler6n de materiales compuestos.
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El reporte de este proyecto concluye con el ensayo en torsion, carga estatica ultima, y
pruebas no destructivas de algunos alerones fabricados. Los resultados obtenidos fueron
satisfactorios de acuerdo con los pardmetros establecidos para el proyecto. Se encontrd una
resistencia a la torsion 60% mas alta en el aleron de compuestos que en el de aluminio, una
carga Ultima 1.8 veces mayor a la esperada, y valores de deformacién y desplazamiento
muy cercanos a los valores teoricos, por lo que se considerd que el analisis teorico resulta
confiable. En este trabajo se concluye que se ha construido un alerén que cumple con los
requerimientos de disefio utilizando un anélisis diferente al clasico.

2.3 Simulacion de componentes en materiales compuestos.

La variedad de matrices y refuerzos, formas de las secciones transversales, dimensiones de
los refuerzos, y los métodos de combinacion volumétrica vuelve imposible e irracional la
creacion de libros con propiedades de materiales compuestos, como los hay para metales o
plasticos, [23]. Por otra parte existe una gran demanda de métodos de prediccion de las
propiedades del compuesto. La necesidad de crear modelos matematicos que expliquen y
estimen el comportamiento real de los materiales compuestos ha dado lugar a una gran
cantidad de investigaciones al respecto. En esta seccion se mencionan algunos trabajos
donde se analizan los materiales compuestos utilizando el Método del Elemento Finito
(MEF).

Las complicaciones que se presentan mas frecuentemente al momento de trabajar con
materiales compuestos utilizando el MEF son la necesidad de contar con elementos finitos
que emulen el comportamiento del compuesto, y la complejidad de las geometria que
puede tener una estructura fabricada en compuestos. En el trabajo realizado por Karpov[24]
se puede encontrar una solucion para ambos problemas; en este trabajo se seccionan
elementos de 3D para obtener formas mas simples de 2D a las cuales se les aplica un
mallado denso con un elemento finito tipo COMPRO, desarrollado en Boeing
especificamente para materiales compuestos, (ver figura 2.3)

Section A
Section A

Section B

Section B

Figura 2.3. Simplificacion del andlisis de una pieza en 3D.

Posteriormente se transfieren los valores de esfuerzo y deformacién al modelo en 3D con
un mallado de baja densidad; calculando las reacciones se transfieren al modelo en 2D y se
calculan los esfuerzos y deformaciones locales. De acuerdo con este trabajo se han
obtenido muy bueno resultados con este procedimiento sin embargo es necesario contar
con el elemento finito COMPRO para poder lograr estos resultados.

Por otra parte en el trabajo de Goran [25] también fue utilizado el elemento finito
COMPRO para calcular la deformacion inducida de un soporte de un Boeing 777. En este
trabajo se explica que a pesar de que el elemento finito COMPRO es de 2D y las
estructuras reales se encuentran en 3D frecuentemente el efecto de la tercera dimension es
principalmente geométrico y no tiene un efecto significativo sobre los esfuerzos residuales
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de construccion. El procedimiento para calcular los esfuerzos en la seccion es similar al
presentado en [24], y se describe brevemente a continuacion.

» Se selecciona apropiadamente secciones de 2D de la estructura 3D. Para este caso
especifico se eligieron cuatro secciones perpendiculares a lo largo de la pieza en
andlisis, (ver figura 2.4a).

Seccidon 4

Seccién 3

Seccion 2

Seccion 1

A) B)

Figura 2.4. A) Seccion del Boeing 777 con cuatro secciones 2D. B) Mallado en elementos finitos de la mitad
de la seccidon 2 con el proceso de maquinado incluido.

» Crear y analizar modelos de 2D de las secciones transversales obtenidas. Se crea un
modelo de elementos finitos para cada seccion. Cada seccidén consiste de un
mallado de elementos finitos, condiciones de continuidad y frontera, propiedades de
material, y un ciclo de curado, (figura 2.4b).

» Estudiar las deformaciones de los modelos 2D. Se analiz6 cada seccién con un
elemento finito COMPRO, y se obtuvieron esfuerzos y deformaciones.

» Crear un modelo 3D de la parte. Se modela la pieza en 3D, utilizando elementos
finitos tipo cascaron. El proposito de analizar de esta forma el modelo es obtener
como interactdan las deformaciones de las secciones cuando la parte esta completa,

curada y removida del proceso de maquinado (ver figura 2.5).

Franja 4

Seccién 4

Seccion 3

Seccion2
Seecién 1

Figura 2.5. A) Mitad del modelo en elementos finitos en 3d por franjas. B) Correspondencia de las

secciones analizadas en el modelo 2D con el elemento finito COMPRO.
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» Aislar las secciones transversales del modelo 3D y comparar las deformaciones.
» Analizar la interaccion en 3D, (ver figura 2.6).

Modelo COMPRO 2D Modelo en elementos 3D

Deformacion

Forma
inicial

C. 5,
Espesor
[ ,v\:]e 1 pulg.

\J

Figura 2.6. A) Procedimiento de comparacion de los desplazamientos entre el modelo 2D con elementos
COMPRO Yy el modelo 3D en franjas [23].

A pesar de que el procedimiento comentado anteriormente podria ser Util para la
realizacion de este proyecto, es importante recalcar que durante la fabricacion de un
material compuesto de geometria compleja pueden modificarse las propiedades del
material en las zonas con cambios de curvatura drésticos e incluso pueden inducirse
esfuerzos residuales. Este fendomeno se analiza el trabajo de Goéran [26] donde se estudia
coémo se afecta la complejidad de la geometria de la estructura en las propiedades de un
material compuesto con un tejido de fibra como refuerzo. Como ejemplo de geometria
compleja se tiene una doble curvatura (ver figura 2.7) en la cual las fibras del tejido pueden
llegar a reorientarse y redistribuirse, cambiando las propiedades del material y generando
esfuerzos residuales.
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Figura 2.7. Analisis de geometrias con doble curvatura.

En los resultados de este trabajo, se concluye que las partes que contienen dobles
curvaturas, el compuesto experimenta severas deformaciones mediante el proceso de
tendido a mano, resultando variaciones significativas en la orientacion de la fibra, espesor,
y fracciones volumétricas.
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2.4 Ensayos mecanicos para la caracterizacion de compuestos laminados.

En el trabajo desarrollado por Baillaregon [27] se realiza una investigacion experimental de
laminados con fibras tejidas como refuerzo utilizados para construir componentes
estructurales de una aeronave pequefia fabricada en Australia, el cual contiene algunas
similitudes en el desarrollo y obtencion de resultados en ésta tesis. En este trabajo se
comparan los resultados experimentales de cargas estaticas y fatiga con los valores
obtenidos con los modelos mateméticos de materiales compuestos y con la base de datos
disponible. Posteriormente se realizd un analisis estadistico para cuantificar cualquier
desviacion estadistica de las propiedades del material para evaluar las capacidades
operacionales y de tiempo de vida del material obtenido.

A diferencia de éste proyecto en el trabajo de Epaarachi [28] se trabajé con probetas de
fibra de vidrio, el material se caracterizd6 con el método de calcinacion de resina y se
realizaron pruebas de tensién y fatiga en laminados con configuracién [0/90],. Ademas de
los ensayos experimentales, se utilizé la micromecénica para obtener valores de resistencia
del material tedricos, considerando el laminado como ocho ldminas unidireccionales
intercaladas de 0 y 90 grados, obteniendo buenos resultados. Dentro de las observaciones
mas importantes en los resultados se encuentran:

» Diferentes modos de falla para las probetas ensayadas, posiblemente debido a la
forma de tejido del reforzante, fibras desalineadas, o probetas desalineadas durante
el ensayo.

> Se observaron valores de deformacion arriba de 7 kN de carga.

» Los resultados experimentales mostraron valores aceptables comparados con los
encontrados en la teoria de estratificados.

> Valores aceptables de fatiga, comparados con los encontrados en las bases de datos.

Las teorias para la prediccion de las propiedades fisicas y mecanicas de un material
compuesto surgen principalmente de dos etapas:

» Determinar las propiedades elasticas y de resistencia de un compuesto
unidireccional, conociendo previamente las propiedades de los constituyentes y sus
fracciones volumétricas.

» Determinar  las propiedades fisicas y mecéanicas de un material compuesto
laminado con propiedades elasticas y de resistencia para cada capa, conociendo

previamente el angulo de orientacion de cada ldmina, su espesor y tipo de material.

Para obtener las propiedades antes mencionadas es necesario realizar una serie de estudios
al material con el que se trabaja. Los ensayos necesarios para la realizacion de esta tesis se
Ilevan a cabo de acuerdo con las normas ASTM; a continuacion se mencionan brevemente
las principales normas requeridas:
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ASTM D 3171 — 76, Método de Prueba Normalizado para Determinar el Contenido de
Fibra de Materiales Compuestos por Matriz de Resina por medio de la Digestion de la
Matriz (Standard test method for fiber content of resin-matrix composites by matrix
digestion.) [13]. Mediante este método se determina el contenido de fibra en materiales
compuestos de matriz de resina. Esta técnica se basa en la digestion de la matriz en un
medio liquido que no ataque excesivamente las fibras.

ASTM D 3039M - 00, Método de Prueba Normalizado para Determinar las Propiedades en
Tension de Materiales Compuestos de Matriz Polimérica (Standard Test Method for
Tensile Properties of Polymer Matrix Composite Materials) [15]. Este método determina
las propiedades de tension en el plano para materiales compuestos de matriz polimérica
reforzados por fibras con modulos de elasticidad altos. La prueba se limita a los materiales
reforzados con fibras continuas o discontinuas en las cuales el laminado esta balanceado y
es simétrico con la direccion de la prueba.

ASTM D 3518M - 94, Método de Prueba Normalizado para Determinar las Propiedades al
Corte en un Plano de Materiales Compuestos de Matriz Polimérica mediante un Ensayo de
Tension de un Laminado a + 45° (Standard Test Method for In-Plane Shear Response of
Polymer Matriz Composite Materials by Tensile Test of a + 45° Laminate) [15]. Este
método determina la respuesta al corte en un plano de un material compuesto de matriz
polimérica reforzado por fibras de alto modulo de elasticidad. La prueba se limita a
materiales reforzados por fibras continuas orientadas a + 45° .

2.5. Elementos finitos para el anélisis de materiales compuestos.

De acuerdo con la investigacion realizada por Singiresu [21], los elementos finitos mas
complicados de programar son aquellos que se desea se comporten como cascarones (en
inglés shell), y mas complicados ain los elementos finitos que se comporten como
cascarones laminados. Este tipo de elementos finitos son los mas utilizados para realizar el
analisis de materiales compuestos por el MEF. Sin embargo todavia existen deficiencias en
los elementos finitos mas utilizados por los programas comerciales, para imitar un material
compuesto como en el caso de las fibras tejidas cuyas propiedades difieren sensiblemente
de los unidireccionales.

En la investigacion hecha por Sharma[30] se describe el desarrollo de un nuevo elemento
finito, para simular grandes deformaciones en la fabricacion de materiales compuestos con
refuerzo textil, el cual es intermedio de las dos aproximaciones usadas actualmente, el
modelado cinematico y el modelado por elemento finito. Este nuevo elemento finito se crea
de una celda de cuatro elementos externos y uno interno (ver figura 2.8), con todas las
esquinas conectadas con uniones tipo rotoide para simular el entretejido. Los elementos
externos tienen un modulo de elasticidad constante E,, mientras que el elemento interno (o
elemento de corte) posee propiedades de esfuerzo — deformacion no — lineales os=f (&s).
0

Elemento

/ de corte

os = fl&y)
£y

Elemento
Externo

Figura 2.8. Comportamiento de la célula de elementos finitos.
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Este elemento surge del estudio de la deformacion que ocurre en una tela de fibra de
carbono sin impregnar cortada a +45° la cual es marcada en el centro con células de
elementos finitos, ver figura 2.9. La relacién esfuerzo deformacion se mide para establecer
el comportamiento de la célula en estudio.

- B |

o 5
Figura 2.9. Ensayo de la probeta de tela de fibra de carbono para medir la deformacién de las células.

Con este nuevo elemento finito se pueden establecer las propiedades de corte de un tejido
de materiales compuestos, cosa que excluyen la mayoria de los otros elementos finitos,
también se hicieron simulaciones de tendido de este elemento sobre sélidos elipsoidales,
obteniendo buenos resultados, ya que en la forma que se acomodan los elementos finitos a
este tipo de superficies es mas acorde con la realidad.

Por otro lado en la investigacion realizada por Zhang [31] se pueden encontrar un
compendio de la evolucién en el estudio de materiales compuestos con elementos finitos
desde 1990 hasta 2008 que es la fecha cuando se realizé el estudio. En esta investigacion se
presentan los mas recientes avances en el analisis de cascarones laminados fabricados en
materiales compuestos utilizando diferentes teorias de laminados, enfocandose en
geometrias no — lineales, analisis de deformaciones grandes, y falla y dafio de cascarones
laminados. Dentro de ésta investigacion, se encontrd que la investigacion en los siguientes
aspectos de compuestos laminados es relativamente limitada y puede atraer interés en
proyectos futuros:

» Efectos en estructuras de compuestos laminados de materiales no — lineales.
» Anadlisis de fallas y dafios bajo efectos viscoelasticos, como temperatura.

» Andlisis de fallas y dafios bajo cargas ciclicas.

» Estudios de micromecénica para analisis de dafios.

» Anadlisis de evolucion de dafios en compuestos laminados.

» Modelado en escalas multiples del inicio de una fractura, propagacion, y falla.
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Capitulo 3
Desarrollo experimental.

Para llevar a cabo el célculo de una estructura construida en materiales compuestos se
requiere una caracterizacion del material a utilizar. Esta es la nica manera de conocer con
precisién el comportamiento de estos materiales y por consiguiente la Unica forma de
calcular, de manera confiable, una estructura realizada con este tipo de materiales [19].
Existen diversas formas de estimar las caracteristicas mecanicas y fisicas que definen las
propiedades de un elemento de material compuesto.

3.1 Caracterizacion fisica del material.

La caracterizacion fisica del material esta basada en conocer la densidad y fracciones
volumétricas de materiales que conforman un compuesto, asi como la orientacion de fibras
y numero de capas. Para su anélisis en la ESIME Ticoman, se cuenta con una pieza del
avion fabricado en Aeromarmi. Esta pieza esta construida con fibra de carbono como
reforzante en una matriz epéxica. Cominmente en la ESIME Ticoman se trabaja con fibra
de vidrio y para conocer la cantidad de reforzante en el compuesto se recurre a la prueba de
calcinacion de la fase continua; sin embargo, ésta prueba puede conducir a resultados
erréneos por la naturaleza de la fibra de carbono ya que la composicion del carbono y su
densidad pueden verse alterados y los resultados serian incorrectos. Es por esto que para la
caracterizacion fisica se ha implementado y validado el método de digestion de resina, el
cual permite separar la resina de las fibras de carbono sin dafarlas.

3.1.1 Fracciones volumétricas

El volumen del material compuesto v; se expresa como la suma del volumen de la matriz
Vm, del refuerzo vs y de la porosidad v, como queda descrito en la ecuacion (3 — 1):

Ve =V 4V, +V, (3-1)

Las fracciones volumetricas se pueden obtener normalizando de la ecuacion (3-1), es decir,
dividiéndola entre el volumen del compuesto v;, como queda establecido en la ecuacion (3-
1a).

1=V, +V, +V, (3—-1a)

En donde las Vi, Vi, V, son las fracciones de refuerzo (fibra), matriz (resina) y porosidad
respectivamente. De la misma manera se tienen también las fracciones mésicas.
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TABLA3.1.
DEFINICIONES DE LAS FRACCIONES VOLUMETRICAS Y DENSIDAD

Fraccion Volumétrica Densidad

. Vi m;
Fibra Vi=— Pi=—"

Vt Vf

v m
Matriz Vp,=-" P =—""
Vt Vm

- Vp
Porosidad vV, = -

t

Las fracciones volumétricas son importantes porque ofrecen una indicacion de las
propiedades mecénicas, por medio de las ecuaciones de micromecanica es posible su
determinacion, ademés de que ofrecen también indicativos sobre el proceso de fabricacion
y la calidad del compuesto. La fraccion de refuerzo (fibra) en un compuesto es un
parametro muy importante que hay que controlar, este valor normalmente se encuentra en
un intervalo entre el 30% al 65%. Para un compuesto estructural se debe de maximizar esta
a fraccion a fin poder obtener los mas altos valores de resistencia, siempre y cuando se
mantenga una fraccion minima de matriz que aseguré una buena cohesién del compuesto.
La porosidad del material afecta sus propiedades mecénicas, resistencia a la fatiga,
resistencia a la corrosién, propiedades térmicas, y su dureza. Es por esto que resulta
importante tanto conocer la cantidad de porosidad en un compuesto, como desarrollar
procesos de fabricacion que controlen y eviten la porosidad. Una pieza bien fabricada debe
tener un contenido de porosidad de 1% o menor [19], mientras que un compuesto fabricado
deficientemente muestra alrededor del 7%.

3.1.2 Medicion de densidad.

La densidad de un material se define como la masa por unidad de volumen. En la norma
ASTM D792-91 [31] se describe a detalle un método para obtener la densidad de un
material compuesto. Este método se emplea tanto para determinar la densidad del
compuesto como complementario a los métodos de medicion de las fracciones
volumétricas de sus constituyentes.

El primer paso se requiere la medicién de masa, la cual se lleva acabo empleando una
bascula de precision con intervalo de medicion de 0 a 210 g, con resolucion de 0.0001 g,
para esto se utiliza una balanza analitica marca OHAUS modelo Adventurer. El segundo
paso es obtener los valores de volumen total de la probeta y obtener la densidad.. Para la
medicion de las densidades y de las fracciones volumétricas se cortaron pequefias muestras
de la pieza del avion para poder realizar los ensayos.

El volumen se obtiene por método hidrostatico [31], midiendo el empuje del agua sobre la
probeta para luego determinar su volumen, utilizando para ello un fluido de referencia, que
en este caso fue agua destilada, (ver figura 3.1), a partir de la masa y el volumen de la
probeta es posible calcular la densidad del compuesto.
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Balanza de precisiéon Ohaus

Alambre

AL TOGRADI
T

=18,
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Figura 3.1. Método hidrostatico para medir la masa de las muestras.

En la tabla 3.2 se muestran los valores de masa y volumen de las probetas. Se puede
observar que ademas de las probetas de C — Ep se analizaron probetas de G — Ep las cuales
fueron utilizadas para validar el proceso de digestion de resina.

TABLA 3.2.
VALORES PESO Y VOLUMEN DE LAS PROBETAS ENSAYADAS.
NuUmero C-Ep G-Ep
W() T() Vr(m’) W (9) T(9) VT (cm®)
1 1.68 0.42 1.26 1.10 0.51 0.59
2 2.10 0.57 1.53 0.92 0.41 0.51
3 1.57 0.35 1.21 1.24 0.56 0.67
4 1.55 0.40 1.15 1.31 0.60 0.70
5 1.56 0.35 1.21 1.28 0.58 0.69
6 0.58 0.25 0.33
7 0.77 0.34 0.42
8 0.32 0.13 0.18
9 1.10 0.51 0.59
10 1.27 0.58 0.69

3.1.3 Obtencion de las fracciones volumétricas por método de calcinacion

En esta seccion se describe someramente el método de obtencion de las fracciones
volumétricas por calcinacién, esta explicacién se ofrece como una base para poder
comprender el método de digestion que se explica en la siguiente seccion. Para llevar a
cabo la obtencion de las fracciones se parte primero de la medicion del volumen de la
probeta de trabajo, esto generalmente se obtiene por el método hidrostatico y de la
medicion de masa, este método se aplico para probetas de vidrio y epoxico.

Conociendo tanto la masa como el volumen de la probeta, esta se introduce en un crisol,
ambos son pesados para determinar la masa conjunta, enseguida, se introduce el crisol con
la probeta en un horno a una temperatura de 600°C durante aproximadamente 45min, esto
con la finalidad de permitir que la matriz se calcine completamente (se consuma por
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combustién con el aire), posteriormente, el conjunto crisol-probeta (crisol + refuerzo) se
pesa nuevamente, la diferencia de la masa antes y después de la calcinacion representa la
masa de matriz (resina). Por diferencia de masas, se resta la masa de matriz de la masa de
la probeta y se obtiene la masa de refuerzo (fibra).

A partir de las densidades previamente medidas, tanto de matriz como de fibra, se pueden
calcular los volumenes tanto de la fase refuerzo, como de la fase matriz. Asi mismo, por
diferencia de volimenes se puede obtener el volumen de poros (porosidad). Las fracciones
volumétricas se pueden finalmente obtener dividiendo los volimenes de refuerzo, matriz y
poros entre el volumen total original de la probeta.

3.1.4 Puesta a punto de la prueba de digestion de resina.

Como el método de calcinacion tiene que exponer al compuesto a altas temperaturas, para
estas temperaturas el vidrio no sufre transformacion, sin embargo fibras como el carbono o
aramida, si sufren por este motivo. ElI método de disolucion (digestion) estd adaptado para
los materiales compuestos que no pueden ser expuestos a temperaturas elevadas (carbono
por ejemplo). La prueba se realiza basandose en el procedimiento A de la Norma ASTM D
3171-76 [13], el cual consiste en disolver la porcion de resina de un espécimen de material
compuesto, del cual se conoce su peso y volumen, en un medio digestivo caliente, esto es
el equivalente a calcinar la resina en el método explicado en la seccion anterior. El residuo
se filtra, se lava, se seca y se pesa. Los volimenes de refuerzo y matriz pueden convertirse
a fracciones volumétricas si las densidades del compuesto, la fibra y la matriz se conocen.
Se puede hacer una correccion de la variacion del peso de la fibra, si esta variacion es
reproducible bajo las condiciones de la prueba y tienen el mismo valor de fibra por si
misma, como con la fibra en el compuesto.

Esta prueba es de especial cuidado no solo para el analista, sino también para las probetas
en estudio debido al uso de &cido nitrico concentrado. La prueba consiste en cuatro etapas:
1) determinacion del peso y volumen de la probeta, como se explicd anteriormente; 2)
digestion de la matriz; 3) secado de las fibras y; 4) determinacion de las fracciones
volumétricas y porosidad.

A continuacion se enlista la instrumentacion necesaria para la prueba:

Y

Filtro poroso.

Soporte universal.

Balanza analitica.

Horno capaz de mantener 100 + 3°C.

Matraz para vacio.

Desecador de laboratorio.

Bomba de vacio con una capacidad de 16.9 KPa (s. inglés)
Matraz.

Condensador de reflujo de agua con tapa estandar.

YV V V V V V V VYV VY

Bafo de agua o aceite, capaz de mantener una temperatura de 75 £+ 1°C.
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> Acetona.
» Acido nitrico acuoso concentrado a mas del 65%.

El matraz empleado debe tener varias bocas, con el fin de colocar, un condensador de
reflujo tipo rosario, una pipeta con agua oxigenada y un termémetro. Dentro del matraz se
coloca la solucidn acida en donde la matriz de la probeta se disuelve, el conjunto, se coloca
en bafio con agua la cual se mantiene a una temperatura determinada utilizando una placa
calefactora. El arreglo del montaje requerido para este método se presenta en la figura 3.1a,

Pipeta
Condensador : /
de reflujo Agua
Termometro | oxigenada
- Solucion
Matraz 7 7 E acida
Probeta
Bafo de
agua
Placa
calefactora :

\\\“| T

Figura 3.2a. Esquema de montaje de dispositivo para disolucién acida

La digestion de matriz se lleva a cabo sumergiendo la probeta en 30 ml de &cido nitrico
(HNOs3) concentrado al 65%, a una temperatura de 70 °C durante 5 horas en el matraz en
cuya boquilla se coloca el condensador tipo rosario, como se ve en la figura 3-2. Durante el
tiempo que se manipule el &cido nitrico el analista debe usar guantes de plastico
industriales, proteccion de ojos y de preferencia todo el rostro, y mascara para respirar con
filtro de aire.

Por el condensador tipo rosario debe circular agua para asegurar que los gases toxicos no
salgan por completo, aln asi, es recomendable utilizar una mascara para respirar, si se esta
cerca del condensador. Se recomienda montar toda la prueba antes de verter el cido al
matraz y tener el agua o aceite a una temperatura de unos 50° C a 60° C, también es
recomendable que se pueda desmontar facilmente. Resulta més sencillo retirar el matraz de
bola para extraer las fibras del mismo, que remover el condensador, el termometro, y la
pipeta, ver figura 3.2.

Esta prueba se puede llevar a cabo con un matraz normal conectado a un condensador de
gases, sin embargo para este caso se utiliz6 un matraz de bola con 3 boquillas. La pipeta
con perdxido de hidrogeno tiene tres funciones; diluir el acido en caso de ser necesario,
aclarar la solucidon para poder visualizar la prueba, y asegurar mediante la inspeccion visual
la disolucién de la resina, lo anterior es muy importante ya que no debe retirarse la probeta
antes de que se disuelva por completo la resina, ni tampoco mucho después de que esto
ocurra ya que las fibras pueden llegar a dafarse, ver figura 3.3.
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* condensador tipo rosario

pipeta con H202

termoémetro

probeta sumergida en acido bafio de aceite:

Fig. 3.2. Prueba preliminar de digestion de la resina

Figura 3.3. Comparacion de la prueba sin H20: (izquierda) y con H202 (derecha).
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Como se mencion0 anteriormente la agresividad del HNO3 debe ser considerada en todo
momento, ya que si su temperatura llega a los 90 °C aproximadamente, la sustancia se
vuelve tan agresiva que incluso dafia las fibras de carbono y los tapones. Dadas las
dificultades que implica trabajar con este acido, se hicieron algunas modificaciones en el
procedimiento de la norma ASTM; se cambid el bafio de aceite por bafio de agua para
mantener el limite de temperatura a 90 °C, se reemplazé material de los tapones, en lugar
de hule se uso6 corcho natural, ya que a pesar de que ambos presentan dafios por el &cido, el
hule desprende particulas pequefias que contaminan el &cido y las fibras, causando un error
en los resultados de la prueba.

Con respecto al secado de las fibras, éstas se deben poner en un recipiente que filtre el
acido; debido a la dificultad de conseguir vidrio sinterizado de mediana porosidad, se
utilizo papel filtro dentro de un crisol con poros (coladera). Las fibras se deben lavar tres
veces con agua destilada y una vez con acetona en el recipiente para posteriormente
secarlas en un horno durante una hora a 100 °C, véase la figura 3.4. Por ultimo, el crisol
con las fibras se coloca en un desecador durante una hora hasta que se enfrie, para poder asi
pesar el crisol con las fibras.

crisol con filtro de
ediana porosidad

fibras de carbono

atraz para
acer vacio

linea de vacio

Fig. 3.4. Lavado de lafibra.

3.1.5 Validacion del ensayo de digestion de resina y medicion de fracciones
volumétricas del compuesto de trabajo.

Para la validacion del ensayo se realizaron tanto pruebas de calcinacion de resina [14]
como de digestion de resina [13] en probetas de fibra de vidrio con resina epdxica, (G —
Ep). Los especimenes fueron cortados de un mismo laminado fabricado por el método de
bolsa de vacio en el Laboratorio de Plasticos y Materiales Compuestos de la ESIME
Ticoman, (ver figura 3.54). Mediante estas pruebas se pretende encontrar la variacion entre
ambos procesos para determinar si la prueba de digestion de resina es valida. Se escogid
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comparar el método de digestidn de resina con el de calcinacién, debido a que el método de
calcinacién se ha utilizado frecuentemente con muy buenos resultados y se tiene ya
bastante experiencia, ademas de que se tiene poca variacion entre las probetas que se han
sometido a este ensayo.

»

Fig. 3.5. Fabricaciéon de un Iainado de fibra de vidrio, para el método de tendido a mano.
Materiales y fabricacion de las probetas.

Se fabrico una lamina de material compuesto de fibra de vidrio tipo petatillo 600, tejida
bidireccionalmente usando dos telas orientadas a 0°/90°, en las que se utilizaron 125 g de
resina epdxica con 10% de catalizador. Los valores de densidad de la resina fueron
reportados previamente en [33], con un valor de 1.197 g/cm®; la densidad de la fibra de
vidrio es de 2.6 g/cm?®, [20].

El laminado se fabric6 de acuerdo al método de bolsa al vacio segun lo expuesto en [34]
para simular los procesos utilizados en la fabricacion de los componentes de la aeronave
Stela M1. La secuencia de apilamiento de los materiales de la bolsa esta mostrada en la
figura 3.6, en la que se pueden apreciar las capas que se emplearon en el proceso. Listando
de abajo hacia arriba, se utiliza una placa de vidrio para dar soporte al sistema y un acabado
liso al laminado; a continuacion se coloca una hoja de papel mylar que sirve como
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desmoldante sobre el que se colocan las telas de fibra de vidrio una por una
impregnandolas con resina epdxica, cuidando no dafar las fibras ni modificar su
orientacion.

Para permitir el paso de resina excedente hacia las capas superiores se coloca una hoja de
PVC agujerada, luego se coloca algun material que absorba el exceso de resina como puede
ser algun tipo de tela en este caso colchoneta de fibra de vidrio. Sobre el material que
absorbe el excedente se coloca una hoja de mylar que impida el flujo de la resina. Para
propiciar que el vacio sea uniforme se usa una capa de tela de fieltro. Finalmente se cierra
el sistema en la periferia por medio de una hoja de plastico transparente y un material
sellante. Se conecta la bolsa por medio de una manguera a una bomba generadora de vacio;
para este material el vacio se mantuvo por tres horas continuas, el arreglo y los insumos del
proceso se esquematizan en la figura 3-6.

1, superficie de trabajo; 2, cinta sellante; 3, capa de mylar; 4, pieza de trabajo; 5, capa de tela de nylon; 6,
capa de PVC perforada, 7, capa absorbente; 8, capa no perforada; 9, fieltro; 10, bolsa de plastico; 11, linea
de vacio; 12, manémetro.

Fig. 3.6. Sistema de bolsa al vacio hecha a partir de insumos nacionales.

Posteriormente se cortd el laminado con un disco abrasivo lubricado con agua para obtener
12 probetas para su ensayo posterior.
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Calcinacion de resina en probetas G — Ep.

De acuerdo a [35], la probeta se coloca en un crisol de alta alimina como el que se muestra
en la figura 3.7a, el cual es previamente calentado a 700 °C por 30 minutos y
posteriormente enfriado a temperatura ambiente en un desecador (figura 3.7b); enseguida
se realiza la medicion de la masa de la probeta y del crisol. A continuacion se introduce en
un horno a 650 °C (figura 3.7c¢) durante 90 minutos; de esta manera la resina se inflama y
se consume quedando Unicamente la fibra (figura 3.7d), posteriormente se deja enfriar en
un desecador. Finalmente se mide la masa del crisol con la fibra; la diferencia con respecto
a la primera medicion es la masa de la resina.

d) restos de fibra después de la calcinacién de la
b) desecador resina

Fig. 3.7. Prueba de calcinaciéon de la resina
Resultados de la validacion.
La fraccion de volumen de cada probeta se determina de acuerdo lo descrito en las

secciones precedentes. Los resultados graficos por probeta se presentan para ambos tipos
de prueba y para cada material en la figura 3.8.
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Fig. 3.8. Determinacion de fracciones volumeétricas por probeta
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A partir de los resultados de las fracciones volumétricas obtenidas en ambas pruebas para
probetas de compuesto G-Ep y analizando los resultados se tiene, las siguiente
observaciones:

1. Se obtiene V; ligeramente menor con el método de digestion.

2. La Vy, es ligeramente mayor.

3. La V, presenta una alta dispersion con ambos metodos; sin embargo, es menor en el caso
de la digestion.

4. En la prueba de calcinacion, que es la que se ha trabajado mas en la ESIME Ticoman,
presenta mas dispersion en sus resultados por probeta que la de digestion. La variacion de
la desviacion estandar entre ambos métodos es reducida (para Vs = 3%, para Vi, = 2%).

Por lo tanto se concluye que se implemento y se validé la prueba de digestion de resina
para composites G-Ep La variacion entre ambos tipos de prueba es aceptable, por lo que se
pueden considerar como equivalentes.

Los resultados numéricos de la comparacion entre ambas métodos de prueba se presentan
en la tabla 3-3, en cual se puede observar que las desviaciones estdndar y los coeficientes
de variacion en ambos casos (calcinacion y digestion) son del mismo orden de magnitud
por lo que se puede concluir que el método de medicion de fracciones volumétricas por
digestion fue puesto a punto y quedo validado.

TABLA3.3.
RESULTADOS DE LA PRUEBA DE DIGESTION Y CARBONIZACION EN G — EP.
Probet Digestion Carbonizacion
robeta ==y, A A V; A v,
1 0.497 0.466 0.037 0.473  0.437 0.090
2 0.449 0.533 0.018 0497 0.428 0.076
3 0.483 0.479 0.038 0.481 0.403 0.116
4 0.483 0.495 0.022 0.508  0.458 0.035
5 0.477 0.499 0.024 0.482 0.482 0.036
6 - - - 0.509 0.434 0.056
Promedio  0.478 0.494 0.028 0492 0.440 0.068
S 0.018 0.025 0.009 0.015 0.027 0.032
CV [%] 3.711 5.089 31.996 3.083 6.107 47.133

3.1.6 Fracciones volumétricas y numero de capas del material compuesto.

Se realiz6 finalmente la medicion de las fracciones por el método de digestion que se puso
a punto y se valido en la seccién anterior, para el composite C-Ep de la aeronave, A partir
de estos resultados se puede decir que el material C-Ep muestra en sus propiedades un
valor alto de fraccion volumétrica de resina, ademas las propiedades presentan una cierta
periodicidad, que puede ser debida a su vez por variaciones en el proceso de fabricacion,
esto se puede observar en la grafica mostrada en la figura 3-8I1. Los resultados numéricos
experimentales presentan en la tabla 3.4.
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TABLA 3.4.

RESULTADOS DE LA PRUEBA DE DIGESTION EN C —EP.

Probeta Vi Vin V,
1 0.426 0.493 0.081
2 0.526 0.377 0.097
3 0.378 0.528 0.095
4 0.461 0.448 0.091
5 0.382 0.522 0.096
Promedio 0.434 0.474 0.092
S 0.062 0.063 0.007
CV [%] 14.220 13.258 7.083

El nimero de capas en el compuesto se tuvo que determinar experimentalmente, para lo
cual se encapsulé una muestra del material para poder observarla en un microscopio
metalografico (figura 3.9) y determinar el nimero de capas y orientacion de las fibras del
compuesto. Para el encapsulado se cortaron dos pequefias muestras del material y se
pusieron en un molde donde se vertio resina epoxica, (ver figura 3.10). Posteriormente se
pulié una cara para poder observarla adecuadamente en el microscopio optico Axioscop.

Figura 3.9. Microscopio metalogréafico Zeiss.
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: e =

Figura 3.10. Muestras de fibra de carbono encapsuladas.

En la figura 3.11 se puede observar un corte transversal del material con un aumento de
10x, en éstas se aprecian capas de fibra de carbono con capas de fibra de vidrio en ambos
extremos. En todas las capas se observan orientaciones de fibra intercaladas. Recordando
que se utilizaron tejidos de fibra de carbono para el compuesto es l6gico encontrar capas
por pares, por lo tanto por cada grupo de fibras con una orientacion determinada se debe
observar un grupo de fibras orientadas a 90° de dicha orientaciéon. En la imagen se puede
observar que tan solo hay dos tipos de orientacion por lo que se concluye que todas las

capas son de fibra tejida a 0°/90°.
Fibras de Fibras de
Carbono a 90° Carbono a 0°

Capas de fibra
Porosidad de vidrio

Fig. 3.11. Imagenes sobrepuestas del encapsulado tomadas de un microscopio con un aumento de 10x.

También se puede observa en la figura 3.11 la alta porosidad que esta presente en todas las
probetas. Para definir el namero de capas de fibra de carbono que componen al material, se
debe recordar que éste fue fabricado con tela de carbono tejida a 0° y 90°, por lo que un
segmento de fibras orientadas a 90° mas un segmento a 0° conforman una capa. De este
modo se hizo el conteo en varias secciones y se encontrd que el material esta conformado
de siete capas de fibra de carbono en el centro y en sus extremos hay recubrimientos de
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fibra de vidrio que en la figura 3.11 se pueden observar como los puntos méas oscuros la
configuracion del laminado se puede observar en la tabla 3.5.

TABLA 3.5
CONFIGURACION DEL LAMINADO DEL STELA-M1
Capa Material/Orientacion

Tela fibra de vidrio (0°/90°)
Tela fibra de carbono (0°/90°)
Tela fibra de carbono (0°/90°)
Tela fibra de carbono (0°/90°)
Tela fibra de carbono (0°/90°)
Tela fibra de carbono (0°/90°)
Tela fibra de carbono (0°/90°)
Tela fibra de carbono (0°/90°)

Tela fibra de vidrio (0°/90°)

O©Coo~~NO O WNPE

3.2 Caracterizacion mecanica.

El disefio y analisis de estructuras en compuestos requieren datos confiables y
experimentales. La caracterizacion experimental puede realizarse en diversas escalas;
micromecanica, macromecanica y estructural. Las pruebas realizadas tienen tres objetivos
principales, uno es la determinacion de las propiedades béasicas de una lamina
unidireccional para su uso en los célculos de disefio y andlisis estructural; investigacion y
otra es verificacion de predicciones analiticas de comportamiento mecénico; y un estudio
experimental independiente del comportamiento de materiales y estructuras con
condiciones de carga y geometrias especificos.

Existen una gran variedad de métodos experimentales utilizados para varias aplicaciones.
La mayoria de estos, tienen que ver con la medicion de esfuerzos y deformaciones. Los
métodos experimentales de compuestos son mas complejos que los realizados para
materiales isotropicos y requieren modificaciones significativas. Los tres métodos
principales con los cuales se miden las deformaciones son el uso de extensémetros, galgas
extensomeétricas, y los métodos dpticos

Para definir por completo el comportamiento mecanico de un laminado de material
compuesto se requiere conocer el valor de las siguientes constantes:

\4
m

Modulo de elasticidad en la direccién de las fibras.

E Maodulo de elasticidad en direccion transversal a las fibras.
o, Esfuerzo méaximo en tension, en sentido longitudinal.
Esfuerzo méximo en tension, en sentido transversal.

G Madulo al cortante en el plano principal de la lamina.
Esfuerzo méximo en corte

[3) Relacion de Poisson en la direccion de las fibras.

v Relacion de Poisson en la direccion transversal a las fibras.
Esfuerzo méaximo en compresion, en sentido longitudinal

CL max

YV V.V V V Y V V V
~

oc.  Esfuerzo maximo en compresion, en sentido transversal.
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3.2.1 Extraccién y geometria de las probetas para los ensayos.

Estos datos se pueden obtener o aproximar con pruebas experimentales de tension,
compresion y corte, por lo que es necesario realizar los distintos ensayos para obtenerlas.
Para estos fines se utiliz6 el volumen 15 de las normas ASTM, el cual esta relacionado con
los materiales compuestos. Las probetas se extrajeron de la pieza proporcionada por la
empresa, cortandolas con una maquina por chorro de agua, como se puede ver en las
figuras 3.12 y 3.13. Las normas utilizadas son [15] para tension, y [16] para el ensayo de
corte. La finalidad de la caracterizacion mecéanica en este trabajo, radica en que, las
propiedades obtenidas son necesarias como valores de entrada para poder realizar la
simulacion numérica mediante el MEF.

-
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Las dimensiones de las probetas de tension y corte se definieron cumpliendo los
requerimientos minimos de [15], sin embargo no fue posible obtener probetas de las
dimensiones recomendadas, debido a que las dimensiones de la pieza disponible limitaban
algunas las dimensiones de las probetas. La geometria de las probetas de tension y corte se
puede observar en la figura 3.14.

M
1.00
[25.40]
2
5.00
[127.00]
|| 0.20 0.50

—>‘ ’47 [5.08] 2701 |, Acot.[;r)#rlrg];].

Fig. 3.14. Geometria de las probetas para los ensayos de tensién y corte.

A continuacion se presenta en la tabla 3.6 los valores promedio de cinco mediciones de las
dimensiones de las probetas, y se muestran en la figura 3.15 algunas de las probetas
obtenidas.

TABLA 3.6.
VALORES PROMEDIO DE LAS DIMENSIONES DE LAS PROBETAS.
Tension Corte
Probeta Ancho Espesor  Ancho Espesor
(mm) (mm) (mm) (mm)
1 12.44 5.74 12.37 5.80
2 12.42 5.81 12.31 5.79
3 12.37 5.77 12.24 5.80
4 12.42 5.69 11.85 5.85
5 11.95 5.80 - -

Figura 3.15. Probetas cortadas para ensayo de tension y corte.

51



Desarrollo Experimental

3.2.2 Equipo de pruebas e instrumentacion.

Para los dos tipos de prueba se utilizé la maquina servohidraulica para ensayos universales
marca INSTRON 8502 con capacidad de 500 KN mostrada en la figura 3.16, cuyas
caracteristicas se enlistan en la tabla 3.7.

Fig. 3.16. Maquina servohidréaulica Instron para ensayos universales (configurado para ensayo de
compresion con dispositivo normalizado IITRI).
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TABLA3.7.

CARACTERISTICAS DE LA MAQUINA INSTRON MODELO 8502

Caracteristica

Descripcion

Medio de aplicacion de carga

Capacidad de Carga

Control de deformacidn, carga o posicion a velocidad constante usando
un cilindro hidraulico.
500 KN en condiciones estaticas; 250 KN en condiciones ciclicas

Unidad de potencia hidrdulica para el circuito de las modrazas

Bomba hidraulica

Presion hidraulica méaxima
Aceite hidraulico
Cantidad de aceite

OTC, bomba de dos velocidades

68 MPa (10 000 Ib/plg?)

Instron Part No. 105-1-1051 (reemplazo total Mobil DTE — 26)
7.61 (2 galones US)

Unidad de potencia hidraulica para el cilindro hidraulico

Bomba hidraulica

Presion hidraulica méaxima
Gasto

Aceite hidraulico
Cantidad de aceite

De dientes de engrane, hidrodinamica, smergida
20.7 MPa (3 000 Ib/plg?)

10 g/min (37.85 I/min)

Mobil DTE-25

1361 (36 galones US)

Para medir la deformacidn longitudinal se utilizé el extensémetro mostrado en figura 3.17;
y para la deformacion transversal se colocaron galgas extensométricas, como la mostrada
en la figura 3.18. El equipo se puede apreciar colocado en la probeta de ensayo en la figura
3.19. Las dos mediciones de deformaciones longitudinales y transversales se requieren para
poder determinar la relacion de Poisson del material.

CAT. NO. 2630-032

TRAVEL
12.5 um

GAUGE LENGTH;

25.0 mm

TYPE; STATIC

CODE VALUE; 472

eje de la deformacion transversal, &

Figura 3.17. Extensémetro.

eje de la deformacion axial, &,

malla

puntos para soldar cable

Fig. 3.18. Galga extensométrica [33].
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Figura 3.19. Probeta instrumentada montada en la maquina Instron.

La maquina de ensayos mecanicos produce desplazamiento en un actuador por medio de
presion hidraulica suministrada por una bomba, todas las sefiales provenientes de los
sensores se la maquina son enviadas a una consola central (ver figura 3.20), las cual a su
vez envia las sefiales de control a los dispositivos motrices. La consola central tiene una
interfaz con el usuario por medio de botones y pantallas con informacion digital (ver figura
3.21). Las mordazas son hidraulicas y tiene su propio circuito independiente del circuito
principal de la maquina.

»

A R

Figura .20. Consola de conexién. Figura 3.21. Consola de control.
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El extensometro, encargado medir el desplazamiento longitudinal, se conecta en la parte
posterior de la consola central como se puede ver en la figura 3.22.

Figura 3.22. Conexion del extensémetro.

La consola central tiene puertos para salida de sefial analégica, modulada en tension de -
10V a 10V, los cuales pueden ser configurados para la adquisicion externa de las diferentes
variables del ensayo, estos puertos se muestran en la figura 2—-23. En este caso las variables
adquiridas son; la carga, el desplazamiento del actuador, el desplazamiento registrado por
el extensdmetro. Las sefiales de estas variables, procedentes de la maquina de ensayos
mecénicos, fueron dirigidas a una caja de conexiones, como se muestra en la figura 3.24 y
posteriormente adquiridas a través de una tarjeta de adquisicion en una PC portatil.

Figura 3.23. Vista posterior de la unidad de Figura 3.24. Caja de conexion gris.
procesamiento de datos

La galga extensométrica utilizada es de 120 ohms con un factor de galga de 2.1, las
terminales se conectan al medidor de deformaciones P-3500, (ver figura 3.25). El
indicador de deformacién tiene un puerto de salida analdgica de -2.5 a 2.4 V, el cual se
conecta directamente a la tarjeta de adquisicion de datos de la misma manera que las
sefiales provenientes de la caja de conexiones. El arreglo tarjeta de adquisicion y PC
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portéatil, se presenta en la figura 3.26. En la figura 3.27 se puede observar todo el equipo
preparado para un ensayo mecanico y en la figura 3.28 un esquema de instrumentacion.

/

Figura 3.26. Cables conectados al Vernir Labpro y computadora.
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Figura 3.27. Preparacion para la recoleccion de datos.
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Instron

Extensometer|:

Vernier Labpro E

Figura 3.28. Diagrama de conexion.
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3.2.3 Desarrollo del ensayo y obtencion de propiedades axiales.

Las pruebas de tension uniaxial se realizan en laminas unidireccionales para determinar las
siguientes propiedades:

» Modulo de elasticidad (de Young) transversal y longitudinal.
> Relacion de Poisson longitudinal — transversal y transversal — longitudinal.

» Esfuerzo de ruptura en tension en sentido longitudinal y transversal.

En la referencia [14] se puede encontrar un procedimiento detallado y recomendaciones
para realizar pruebas de tensién en probetas hechas de materiales compuestos de matriz
polimérica. A continuacion se mencionan los aspectos de la norma que resultan relevantes
para los ensayos de esta tesis.

El método determina las propiedades de tension en el plano de materiales compuestos de
matriz polimérica reforzados con fibras. Una tira plana y delgada del material con una
seccion transversal rectangular constante se monta en las mordazas de una maquina de
ensayos mecanicos y se carga a tensién pura mientras se registra la carga y las
deformaciones axial y transversal. Con los datos registrados se puede obtener la grafica
esfuerzo — deformacion, de la cual se puede obtener las propiedades antes mencionadas.
Los factores de importancia de las pruebas son los siguientes:

» Alineamiento y sujecion de las probetas.
» Velocidad de la prueba.

Para obtener una estadistica aceptable, al menos cinco probetas deben ser ensayadas para
cada condicion [14]. El disefio y fabricacion de las probetas sigue siendo en gran parte un
arte mas que una ciencia, y no existe un consenso en la industria de como debe ser la
interfase de las mordazas y la probeta, ni las dimensiones de las ultimas. Por esta razon se
tienen tres niveles de discusién para la geometria de las probetas, las cuales son: a)
requerimientos generales, b) recomendaciones especificas y c) ejemplos detallados. Los
requerimientos generales se pueden observar en la tabla 3.8.

TABLA 3.8
REQUERIMIENTOS GEOMETRICOS DE LAS PROBETAS DE TENSION
Parametros Requerimientos
Forma Seccion transversal constante
Longitud minima Longitud de sujecion + 2 veces el espesor + longitud calibrada
Ancho Lo necesario
Tolerancia del ancho + 1% del ancho
Espesor Lo necesario
Tolerancia del espesor + 4% del espesor
Planicidad Perceptible al tacto

Las pruebas se llevaron a cabo de acuerdo a las recomendaciones de la referencia [14], de
las cuales se resaltan en este trabajo las siguientes:
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» Se debe medir inicialmente el area de la seccion transversal promedio del
espécimen en su longitud calibrada.
» Laprueba se lleva a cabo con una velocidad de 2 mm/min.

> La probeta debe estar bien alineada y la presion de sujecion debe ser registrada.

Una vez revisado lo anterior, se aplica el desplazamiento con la velocidad requerida (2
mm/min) y se obtienen los datos hasta que se llega a la ruptura del espécimen.

Los valores de esfuerzo méximo se definen como el valor de carga mas alto registrado
durante la prueba entre el area transversal sobre la que actla la carga, a partir de la
ecuacion (3 -5)

Fmax
o, 3-5)

max
Arans

Para obtener al mddulo de elasticidad es necesario graficar el esfuerzo (o) contra la
deformacion (g). De acuerdo a la tabla 3 de [14], para obtener el médulo de elasticidad se
calcula la pendiente que tiene entre dos puntos, para este caso el primer punto se encuentra
intersecando la linea de la gréafica en las 1000ue y el segundo punto se localiza a las
3000ue. Otra alternativa es tomar en cuenta todos los puntos del intervalo, por lo que de
acuerdo a [34] se realiza una regresion lineal tomando en cuenta todos los puntos entre las
1000ue hasta las 3000 pe, ecuacion (3 — 6).

(zgaxial O-)_(Zgaxial )(ZO-)
2 2
n(zgaxial )_(Zgaxial )

Por udltimo la relacion de Poisson se obtiene de manera similar, utilizando los mismos

puntos que se utilizaron para el médulo de elasticidad, pero en este caso se utilizan los

puntos obtenidos de la deformacion axial y la deformacion transversal, entre las 1000ue
hasta las 3000ue, ecuacion (3 — 7).

L (> Casia €irans )~ (DX Enia )(; Euans )
n (Z gjxial ) - (Z € il )

3.2.4 Desarrollo del ensayo y obtencion de propiedades en corte

n

3-7

Existen diferentes métodos que se utilizan para determinar las propiedades en corte de
materiales compuestos con fibra como refuerzo, el que se emplea en esta investigacion es
el ensayo de tension utilizando probetas con orientacion de fibras a +45°, utilizando
mediciones de deformacion axial y deformacion transversal de la probeta. Este tipo de
ensayo se selecciond por la disponibilidad de los equipos requeridos.

Estos ensayos son basicamente una tension uniaxial de un laminado con todas las fibras de
cada capa orientadas a *45°, sin embargo de acuerdo con [15] para éste ensayo existen
restricciones en la secuencia de apilamiento y espesor de las muestras. Utilizando
expresiones derivadas de la teoria de estratificados, el esfuerzo al corte sobre el plano en el
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sistema de coordenadas del material se calcula directamente a partir de la carga axial, y la
deformacion angular se determina a partir de las deformaciones axial y transversal. Con
estos datos es posible graficar la curva de esfuerzo al corte — deformacién angular. Cuando
la probeta se somete a esfuerzo uniaxial, los esfuerzos actuando en la lamina de acuerdo a
la circunferencia de Mohr (figura 3.29) se obtienen con la ecuacion (3 - 8).

T
o (U{B],t(ﬂ] :|
sy ---------- -
) T L i
: u'r(ﬂ] Pl
= 7 1min :
l— o
la—— T rma -

Figura 3.29. Circunferencia de Mohr.

o, = I +7
1 2 Xy

o

0,=72-17, (3-98)
2
o

Ty =—-
2

Donde 7, es el esfuerzo cortante generado en el plano debido a la orientacion de las fibras.
Las deformaciones angulares en el laminado se calculan utilizando las ecuaciones (3 — 9).

2 (3-9)

Donde ¢, y &, son las deformaciones axiales y transversales de la probeta.

Los factores que tienen influencia en los resultados de la prueba son los mismos que para la
prueba de tension. Es importante recalcar que la longitud calibrada de la probeta no se
encuentra en un estado de esfuerzo cortante puro, ya que se realiza un ensayo de tension y
el estado de esfuerzo se vuelve complejo debido a los grados de libertad de la probeta. A
pesar de esto, de acuerdo a la referencia [34], se considera que el método provee resultados
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iniciales confiables y se puede establecer una respuesta esfuerzo cortante — deformacion
dentro de una region no lineal. Sin embargo los valores de esfuerzo cortante al momento de
la ruptura de la probeta es un valor aproximado a la resistencia real del material, asi que
estos valores hay que utilizarlos con cuidado, ya que a pesar de los intentos por minimizar
estos efectos, los valores obtenidos a partir de éste método, alin para materiales idénticos
aunque solo difieren en espesor de capas 0 peso neto de tela, pueden tener diferentes modos
de falla por lo que se debe tener esto en consideracion si se desea tener un dato estadistico
confiable.

Existe un interés particular en los efectos de esfuerzo normal durante la prueba. Esta
componente se presenta en todas las capas y en toda la longitud calibrada de la probeta. El
efecto de este esfuerzo en una capa especifica se minimiza por los refuerzos en las fibras de
las capas vecinas. Mientras los grados de libertad de una capa se reducen con el incremento
de capas en el laminado, el espesor individual de cada capa es un parametro importante que
afecta los valores de esfuerzo cortante y esfuerzo ultimo. Por otra parte, las capas en la
superficie de la probeta representan el eslabon méas débil de la probeta ya que son
restringidas sélo por una capa vecina al contrario de las capas interiores, que se restringen
por una capa a cada lado. Durante la tensién de la probeta, las primeras capas que fallan
principalmente se dan por esfuerzo normal (o esfuerzo combinado). Debido a esto, la
resistencia al corte obtenida de este método, presenta una diferencia con respecto de la real
del material y la falla por esfuerzo cortante del material puede llegar a ser subestimada.

Durante el ensayo es importante tener en cuenta los efectos del espesor total. Tomando en
cuenta el comportamiento del material durante la falla explicado anteriormente, la gréafica
de esfuerzo deformacion en los niveles de deformacién méas altos depende del numero de
capas. Un incremento del numero de capas en la probeta tiene como resultado un
decremento de la carga que es soportada en las capas externas, las cuales son las mas
débiles. Después de que las capas superficiales fallan, la porcién de carga distribuida en
ellas se distribuye a las capas intactas. Entre més alto es el numero de capas, mayor es la
posibilidad de que las capas restantes sean capaces de resistir la carga sin presentar una
falla inmediata de la probeta. Sin embargo, con cada falla sucesiva el nUmero de capas
intactas disminuye, hasta que la carga aplicada ya no se puede soportar. A causa de este
proceso las probetas con mayor nimero de capas presentan esfuerzos Gltimos mas altos.

El disefio y fabricacion de las probetas debe realizarse de acuerdo a lo discutido en los
ensayos de tension. Del mismo modo deben realizarse cinco ensayos para obtener una
estadistica confiable. Las propiedades que pueden ser derivadas de esta prueba incluyen las
siguientes:

» Gréfica del esfuerzo al corte contra la deformacion angular.

» Modulo de cizallamiento.

» Esfuerzo méaximo al corte para un laminado a £45°,

>

Deformacion méaxima al corte para un laminado a £45°.

Para los fines de este trabajo solo se reportaran el modulo de cizallamiento, el esfuerzo
méaximo al corte, y la grafica de esfuerzo — deformacion. El desarrollo de esta prueba es
préacticamente idéntico al realizado en los ensayos de tension, teniendo cambios solamente
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al reportar los resultados. Para esta prueba el esfuerzo cortante maximo se calcula
sustituyendo de la ecuacion (3 — 8) el término o, /2 obteniendo:

O,
7 =—max (3—10)

max 2

El moddulo de cizallamiento se obtiene de la grafica de esfuerzo cortante contra
deformacion angular. La deformacion angular esta definida por la ecuacion (3 — 11). El
procedimiento para obtener la pendiente de la gréafica de esfuerzo — deformacion es
idéntico al descrito para calcular el modulo de elasticidad.

Y = €long ~ trans (3-11)

3.3 Resultados de la caracterizacion mecanica.
3.3.1 Resultados del ensayo de tension.

La informacion recolectada durante los ensayos de tension se exporta al programa Excel
para simplificar su interpretacion. Los valores de esfuerzo maximo, médulo de elasticidad
y relacion de Poisson se calculan de acuerdo a las ecuaciones (3 -6), (3—7),y (3-38). Los
resultados de los ensayos se muestran en la tabla 3.9.

TABLA 3.9.
RESULTADOS DE LOS ENSAYOS DE TENSION.

Probeta Esfuerzo Méaximo Madulo de Elasticidad Relacién de Poisson
(MPa) (MPa) )

1 193.79 43209.05 0.010

2 315.17 28867.47 0.002

3 287.54 26511.60 0.085

4 389.07 30533.64 0.111

5 241.42 33609.35 0.091

Promedio 308.30 29880.52 0.060

S 74.10 6496.66 0.050

CV [%] 25.96 19.96 83.08

De acuerdo con la referencia [19] la resistencia mecénica de un compuesto de un 45% de
fibra de carbono y resina epdxica, sometida a un esfuerzo normal es de 450 MPa, por lo
que se espera que la resistencia mecanica de un material compuesto con fibra de carbono
como reforzante esté alrededor de este valor. Sin embargo se puede apreciar en la tabla 3.8
que en ninguna de las probetas ensayadas se alcanzo este valor, siendo la probeta nimero
uno la primera en ser ensayada, y también la que presenta el valor de resistencia mecéanica
mas bajo, por lo cual no se considero6 para obtener el promedio.

Existen diversos factores que pueden influir para que se presenten los resultados
comentados anteriormente, uno de ellos es la porosidad del material, ya que ésta disminuye
notablemente la resistencia del material, adicional a este factor también puede atribuirsele
el tamafio de las probetas ensayadas, el cual estuvo limitado al espacio disponible de la
pieza para su extraccion.

Otro de los factores que se penso que puede tener repercusion es la presion ejercida por las
mordazas en la zona de sujecion del material (aproximadamente 350 kPa) ya que puede ser
lo suficientemente alta como para causar dafios locales en el material y disminuir por ende
la resistencia global. Para comprobar esto se analizé una muestra con el microscopio Zeiss
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utilizando un aumento de 50x antes y después de ser sujetado por la maquina de ensayos
mecanicos, con lo cual se comprob6 que la compresion durante la sujecion es suficiente
para generar diversas fracturas locales que se pueden observar encerradas en circulos en la
figura 3.30.

. “ e .
Figura 3.30. Fallas locales en la

probeta después de la sujecion vistas con un aumento de 50x.

Para amortizar los efectos de compresion en la zona de sujecion y asi tratar de mejorar los
resultados de la prueba, se colocaron lenglietas de material compuesto de G — Ep en ambos
lados de la zona de sujecion de la probeta 2, en la cual se observd una mejoria en las
propiedades del material, sin embargo éstas se encontraron aun por debajo de lo esperado.
A causa de la falta de material que permitiera realizar los ensayos necesarios para hacer
correcciones en la prueba, se decidi6 disminuir la presién con la cual se sujeta las probetas
y realizar los ensayos restantes con lengietas en la zona de sujecion de las probetas. Como
era de esperarse los resultados presentaron altos coeficientes de variacion en las tres
propiedades a evaluar tal como se observa en la tabla 3.8,
(CV4=26%, CV,=20%, CV, = 83%) por lo que se recomienda un posterior estudio mas
detallado de las propiedades en tensién del material. Las graficas de esfuerzo -
deformacion de las probetas se muestran de las figuras 3.31 a 3.35.
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Esfuerzo [MPa]

Esfuerzo [MPa]

200 A
-0.0005 0.0005 0.001 0.0015 0.002 0.0025 0.003 0.0035 0.004 0.0p45
Deformaciéon [mm/mm]
Figura 3.31. Resultados de la probeta ensayada a tension numero 1.
-0.004 . : 0.002 0.004 0.006 0.008 0.01 0.912
.50 4

Deformacién [mm/mm]

Figura 3.32. Resultados de la probeta ensayada a tension niumero 2.
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Esfuerzo [MPa]

Esfuerzo [MPa]

LoYa¥al

oU0
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o0

Deformaciéon [mm/mm]

Figura 3.33. Resultados de la probeta ensayada a tension niumero 3.
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Figura 3.34. Resultados de la probeta ensayada a tension namero 4.
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Esfuerzo [MPa]

0.p1

Defiormaciéon [mm/mm)]

Figura 3.35. Resultados de la probeta ensayada a tension numero 5.
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3.3.2. Resultados de los ensayos de corte.

Los valores de esfuerzo cortante maximo, y modulo de elasticidad se calcularon de acuerdo
a las ecuaciones (3 — 10) y (3 —11), y se muestran en la tabla 3.9.

TABLA 3.10.
RESULTADOS DE LOS ENSAYOS DE CORTE.
Probeta Esfuerzo Maximo Madulo de Cizallamiento
Cortante(MPa) (MPa)
1 58.76 5948.23
2 59.10 6620.17
3 60.27 6761.72
4 59.96 7038.15
5 - -
Promedio 59.52 6592.07
S 0.70 462.99
CV [%] 1.18 7.02

A diferencia de los ensayos de tensidn, los ensayos de corte arrojaron resultados
satisfactorios, obteniendo valores de esfuerzo méaximo y modulo de cizallamiento por
arriba de lo esperado. Lo anterior puede ser el resultado de la naturaleza de la prueba, ya
que como se tratd anteriormente las capas externas fueron las primeras en fallar, teniendo

fallas posteriores de las capas externas a las internas como se muestra en la figura 3.36.
i |

Figura 3.36. Probetas de tension a 45° después del ensayo.
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Cabe mencionar que durante todos los ensayos el indicador de deformaciones P — 3500
alcanzo su limite de medicion, por lo que la sefial del canal correspondiente a la
deformacion transversal se satur6. Aun asi fue posible registrar los valores dentro de las
1000 um a las 3000 um, necesarios para el calculo del médulo de cizallamiento.

Los valores obtenidos para esta prueba fueron satisfactorios ya que se registraron valores
por arriba de lo esperado con un coeficiente de variacion bajo en las dos propiedades
evaluadas (CVt = 1.18%, CVy =7 %), ademas de que la prueba se desarrollé de acuerdo a
lo citado en [15]. A continuacién se muestran las graficas de esfuerzo cortante —
deformacion angular de la figura 3.37 a la figura 3.40.

al
D

Esfuerzo Cortante [MPa]

-2000 X4 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000

Deformacién Angular [um/um]

Figura 3.37. Resultados de la probeta ensayada en tension a 45 nimero 1.
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Esfuerzo Cortante [MPa]

Esfuerzo Cortante [Mpa]

o

o0

-2000 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000

16!

10
Deformacion Angular [um/pm]
Figura 3.38. Resultados de la probeta ensayada en tensién a +45 namero 2.
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Figura 3.39. Resultados de la probeta ensayada en tensién a 45 namero 3.
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Esfuerzo Cortante [MPa]

o
o0

-2000 3 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000

20
zO
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Figura 3.40. Resultados de la probeta ensayada en tensién a +45 namero 4.
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Capitulo 4

Simulaciondel comportamiento
mecanico de la seccion critica.

4.1 Determinacion de las cargas del avion.

Las cargas de una aeronave son aquellas fuerzas y cargas aplicadas a los componentes
estructurales del avion que establecen un nivel de resistencia de toda la aeronave. Estas
cargas pueden ser ocasionadas por la presion del aire, fuerzas de inercia, o reacciones en
tierra durante el aterrizaje. La determinacion de las cargas de disefio incluye un estudio
de la presion del aire y fuerzas de inercia durante ciertas maniobras preestablecidas, ya
sea en el aire o en tierra. Ya que el objetivo principal es obtener un avién con un nivel
de resistencia mecanica satisfactorio, los medios por los que este resultado se logra a
veces carecen de importancia. Algunas de las maniobras preestablecidas son por lo tanto
arbitrarias o empiricas y son determinadas mediante un cuidadoso analisis de los
criterios considerados. Cuando el estado del arte lo permite se pueden utilizar valores de
carga y maniobras racionales, mientas que las herramientas computacionales permiten
la simulacion de comportamiento cada vez mas realista. Sin embargo el factor tiempo
también resulta relevante en estos analisis, [35]

4.1.1 Diagrama de maniobra

Cuando una aeronave realiza ciertas maniobras tiene que ser capaz de generar una
fuerza de sustentacion igual a n veces su propio peso y soportar los esfuerzos
resultantes. Adicionalmente, las fuerzas que se generan sobre la aeronave son
proporcionales al cuadrado de la velocidad, por lo que se puede concluir que los
esfuerzos a que se ve sometida la aeronave son proporcionales al factor de carga ny al
cuadrado de la velocidad. Los limites de resistencia operacional en vuelo de una
aeronave se presentan en forma de un diagrama V-n o V—g. En la figura 4.1 se muestra
un diagrama tipico V —n., [36].
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/ Zona de falla estructural

Zona de dafio estructural

Levantamiento
maximo positivo Zona de falla o
dafio estructural

Velocidad limite

Positivo

Velocidad del viento

(n)

Factor de Carga

Negativo

Levantamiento

méaximo negativo Zona de dafio estructural

\ Zona de falla estructural

Figura 4.1. Importancia del diagrama V — n [36].

Cada aeronave posee su diagrama particular con Vs y ns especificos. La resistencia de
vuelo operacional de un aeronave se presenta en una grafica donde las ordenadas son la
velocidad (V) y las abscisas son el factor de carga (n). La resistencia de la aeronave
depende de cuatro factores: 1) El peso méximo del avion; 2) La configuracion de la
aeronave (polar limpia, polar sucia, flaps, y tren extendido); 3) Aterrizaje simétrico; 4)
Altitud aplicable. Cualquier cambio en una de estos factores puede resultar en cambios
importantes de los limites operables. La velocidad de vuelo limite es una referencia de
disefio para el avion, si éste sobrepasa este limite la aeronave puede experimentar: a)
rafaga limite, b) turbulencia destructiva, c) reversa de los alerones, d) divergencia del
ala, e) efectos de compresion criticos, f) problemas en el control y estabilidad.

El método mas confiable para representar la combinacion de los esfuerzos que producen
las variables factor de carga y velocidad es la envolvente de vuelo o diagrama V — n. De
[37] se pueden obtener los valores de las velocidades necesarios para la construccion del
diagrama envolvente de vuelo por maniobra. Los factores de carga limites a los que esta
sometida la aeronave son +4.4 y -2.2. La construccion del diagrama V —n por maniobra
de la aeronave denominada Stela-M1 se especifica en [10], el resultado se muestra en la
figura 4.2. De acuerdo a [37] el diagrama por rafaga de viento no afecta al diagrama
por maniobra, lo cual fue comprobado analizando [38] donde se especifica que si la
velocidad seleccionada para el analisis es igual o menor que la velocidad crucero el
diagrama por rafaga caera dentro del diagrama por maniobra.
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Figura 4.2. Diagrama de maniobra del Stela M1 [10]
4.4.2 Carga transmitida del montante al fuselaje.

Para dar continuidad al trabajo realizado en [10] se propone analizar el mismo punto del
diagrama de maniobra, lo cual es la condicion de disefio especificada por el punto D, a
la velocidad critica y con un factor de carga de +4.4, es decir, cuando la aeronave
soporta 4.4 veces su peso y esta sometida a valores maximos de fuerza de levantamiento
y resistencia al avance en proporcion con la velocidad, por lo que los esfuerzos que debe
soportar la estructura seran los maximos.

El levantamiento generado por la semi — ala en esta condicion de vuelo ha sido
calculado previamente en [10] y esta representada por el polinomio mostrado en la
ecuacion (3 - 12).

10
L= j (—0.9618x6 +39.465x° —662.56x* +5824.5x° — 28307 x° + 72201x — 74880)dx G-
5
12)

Esta funcion polinomial da como resultado la curva que define el comportamiento
aproximado de la fuerza de levantamiento como se muestra en la figura 4.3.
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800

00 y=-0.9618:% +39 465, - 662 86 + 6824 557 - 28307:% + 72201 - 74880
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Fuerza de levantamiento (N/m)
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100 4
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Semienvergadura (m)

‘ —— Comportamiento real  —— Aproximacion polinomial

Figura 4.3. Aproximacioén polinomial del comportamiento de la fuerza de levantamiento a lo largo de la
semienvergadura.

Mediante la integracion de la funcion polinomial a lo largo de la semiala se obtiene la
magnitud de fuerza de levantamiento para la condicion de disefio analizada, para la semi
ala s6lo se toma desde 5.65 hasta 10 para considerar solo el levantamiento de la semiala
que es la seccion de nuestro intereés.

10
L= j (—0.9618x6 +39.465x° —662.56x* +5824.5x° — 28307 x? + 72201x — 74880)dx (3-13)

5.65

L =2002.46N

Para simplificar los céalculos este resultado puede ser dividido entre la distancia de la
semiala para asi tener una fuerza uniformemente distribuida que pueda ser representada
mas facilmente en los célculos de la estructura. Siguiendo con la simplificacion, el
sistema ala — fuselaje — montante puede ser considerado como una armadura debido a
las formas de sujecion de los elementos estructurales mostrados en las figuras 4.4a,
4.4b,y 4.4c.
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b)Sujecion del alay fuselaje

a) Sujecion del montante al fuselaje ¢) Sujecion del alay montante

Figura 4.4. Formas de sujecion del sistema ala — montane — fuselaje.

En las figuras anteriores se puede observar que todos los apoyos son articulados por lo
que tendremos la simplificacién mostrada en la figura 4.5.

Q = 460.33 N/m

A A A A A A A A A A A/ A A A A A A/ A A

435m

Figura 4.5. Simplificacion de la reacciones en el sistema ala — fuselaje — montante.

Se puede observar en la figura 4.5 que existen mas incdgnitas que ecuaciones de
equilibrio, por lo que la estructura se indetermina. Para resolver esto, se idealiza el
problema como una viga con un apoyo articulado en el extremo y un apoyo simple en el
otro. La parte de la carga distribuida que se encontraba en cantiliver se transforma en un
momento y una carga que acttan en el apoyo simple, (ver figura 4.6).
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F=1091.00 N

|

M =1292.83 N-m

“TTTTTTTTTTTTT“b>

Q =460.33 N/m

By

| L=198m |

Figura 4.6. Idealizacién de la armadura formada por el sistema ala — montante — fuselaje.

De las ecuaciones de equilibrio se tiene que:

> F,=Q(L)+A -B,+F

2 (3—14)
> My =M-Q(L/)-A (L)
Resolviendo estas ecuaciones se obtiene que:
C,=B,=2199.65N
(3—15)

C,=4355.31N

De esta forma se obtiene el valor de By el cual se transmite directamente al montante del
ala; utilizando funciones trigonométricas, se considera el valor B, como el cateto
opuesto a un tridngulo y con ayuda de los valores de distancia del avién se calcula el
valor para la hipotenusa. Aplicando el factor de carga correspondiente tenemos
finalmente el valor de la fuerza que se transmite del montante al fuselaje, (ecuacion 3 —
16). Es importante sefialar que la resistencia al avance en esta zona se ha considerado
despreciable, debido a que la superficie que genera resistencia al avance es muy
pequefia.

F

mont

fn =21 4698.77N (3—16)

4.2 Modelado de la parte critica.

Para lograr el andlisis con el MEF con un software es necesario establecer un modelo de
tres dimensiones que se acerque lo més posible a la realidad, por lo que para el
modelado de la pieza se utilizard el segmento de fuselaje proporcionado por el
fabricante correspondiente a la zona critica. Es importante resaltar que se tiene un
especial interés de que la zona donde se observan los agujeros quede definida lo mas
fielmente posible.
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4.2.1. Método topoldgico por metrologia dimensional

Inicialmente se realizaron mediciones en la pieza con el equipo de metrologia con el que
se cuenta en el Laboratorio de Ensaye de Materiales (LEM). Las geometrias mas
sencillas de la pieza se midieron con un calibrador vernier y equipos para medir radios,
por otro lado las curvaturas mas complejas se midieron adaptando un calibrador de
caratula a un calibrador de altura, para poder obtener profundidad versus altura, y asi
definir toda la pieza (figura 4.7).

Figura 4.7 Método de medicion de los puntos de la curva

Se establecieron en la aeronave ejes que sirvieron de referencia durante el
dimensionado, de acuerdo a ejercicios observados sobre andlisis estructural de las
aeronaves [36]. Como se muestra en la figura 4.8, el eje x se refiere al eje longitudinal
del avion, el eje y para la envergaduraza direccion transversal y el eje z para el eje
transversal vertical del avion.

Figura 4.8. Ejes de referencia utilizados en el Stela.

En la figura 4.9 se muestra una de las secciones ya mencionadas que se obtuvieron de
un corte longitudinal del avion (a lo largo del eje x) y en la figura 4.10 se tiene un corte
transversal (a lo largo del eje y). Ya que la pieza es simétrica, con la medicion de esta
parte del fuselaje se puede obtener la geometria completa de la seccion a analizar.
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f\: \ oy o . "‘-..‘ :'
orte longitudinal de la seccién critica. Figura 4.10. Corte transversal de la seccion
critica.
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Figura 4.9.

Debido a la complejidad de la parte se simplifico su geometria, estableciendo las
siguientes consideraciones.

» Se discriminaron todas las protuberancias de la pieza resultado de la forma en
que se cortd, asi como las partes en que el recubrimiento de fibra de vidrio fue
dafado.

» El corte que se observa en la figura 4.3 se consider6 constante a lo largo del eje
y hasta donde se observo el comienzo de la curvatura.

» Se considerd que el corte de la figura 4.3 se conforma por tres placas paralelas
entre si y a diferentes alturas cada una, unidas por dos placas con un angulo
especifico, con redondeos constantes a lo largo del corte en las uniones de las
placas.

» En la parte curva de la pieza que se observa en la figura 4.4 se considerd una
curvatura variable tanto a lo alto como a lo largo del avion, con una placa plana
incrustada, donde se realizaron ocho agujeros.

Los instrumentos de medicion utilizados se muestran en la tabla 4.1.

TABLA 4.1,
INSTRUMENTOS REALIZADOS EN LA MEDICION.

Instrumento Marca  Unidades Rango Resolucién
Calibrador Vernier Starrett mm 0-350 0.02
Calibrador de caratula ~  -------- plg 0-1 0.001
Calibrador de profundidad  Mitutoyo mm 0-200 0.02
Goniémetro Mitutoyo ° 0-360 5
Vernier para medir alturas ~ Mitutoyo cm 0-110 0.02
Mesa de marmol Mitutoyo - e
Plantillas para medir radios ~ ------- plg 1/64 - 1/2 1/64
Micrémetro Mitutoyo mm 0-25 0.01

Inicialmente se midié y model6 la seccion que esta en contacto con el tren de aterrizaje
que se puede observar como un corte longitudinal del avién en la figura 4.3. Esta
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seccién se midié con un Vernier para medir alturas con el cual se defini6 la longitud
hasta la cual se considera constante

Posteriormente se realizaron cuatro mediciones sobre el eje z. Considerando la parte
donde se sujeta el tren de aterrizaje como la parte mas plana y por lo tanto la de
referencia se colocd la pieza sobre este plano para hacer las mediciones variando de 3
en 3 cm la altura y registrando el cambio de profundidad en el calibrador de caratula.
Para los valores a lo largo del eje x se volvid a utilizar la parte donde se sujeta el tren de
aterrizaje como referencia, asi que se colgé la pieza usando dos soportes universales y
se puso a escuadra con la ayuda de bloques patrén y una escuadra. Por altimo se
realizaron cinco mediciones variando de 2 en 2 cm la altura, la forma de medicion se
muestra en la figura 4.11

Figura 4.11. Medicién con el calibrador de caratula adaptado al vernier de alturas.

Las mediciones anteriores sirvieron para definir la compleja curvatura de la pieza que se
presenta en dos planos dificultado considerablemente su modelado. Finalmente para
modelar la placa incrustada en la superficie curva se utiliz6 el vernier para medir alturas
con lo que se establecieron los limites de la placa mostrados en la figura 4.12 Después,
con las funciones del programa CATIA V5 se realizo algo parecido a lo que se conoce
como estampado en procesos de manufactura, dando como resultado la figura 4.13. En
el anexo (modelado) se describe de manera mas detallada el proceso de modelado.

Figura 4.12. Limites de I placa plana.

Figura 4.13. Estampado de la placa plana.
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Debido a algunas curvaturas complicadas de definir se obtuvo una aproximacion muy
burda, que no satisfacian los requerimientos establecidos para los célculos,
especialmente la zona de los agujeros, por lo cual se recurrieron a otros métodos con
ayuda de alumnos de ESIME Ticoman.

4.2.2 Digitalizacion.

El otro método disponible para definir la geometria de la pieza fue la digitalizacion de la
pieza. Esta se basa en obtener puntos especificos de la geometria mediante el método de
fotogrametria, para su caracterizacion y normalizacion por medio de un software de
modelado en 3D de forma libre llamado Rhinoceros.

La desviacion maxima que arroja este procedimiento es de 0.02 mm, la cual es
calculada en funcion de la camara que se utiliza, en este caso de 10.2 Megapixeles. El
error de este procedimiento se calcula con la formula (4 - 1).

(tamafiodela pieza)(45)

Error = — - -
(tamafio de la pieza)(resoluciondelacamara)

-1

Para obtener los puntos caracteristicos de la geometria que permitan modelarla se toman
fotografias de distintos angulos de la pieza a fin de lograr la triangulacion de los puntos
en 2D que se convertirdn en puntos tridimensionales después de ser analizados y
calculados por medio de la herramienta RhinoPhoto.

Para que el programa sea capaz de procesar la informacion se necesita calibrar la
camara con la que se toman las fotografias, este proceso consiste en tomar 27
fotografias de la hoja de calibracion, se toman 3 fotografias en 9 posiciones que
permiten cubrir la hoja de calibracion en su totalidad (figura 4.14). La hoja de
calibracion se imprime desde la interfaz de RhinoPhoto en Rhinoceros. Es
recomendable utilizar una cdmara digital de por lo menos 6 Mega pixeles. El proceso de
calibracion se describe de manera detallada en al anexo (calibracion).

~30°

Figura 4.14. Calibracion de la camara en la hoja de calibracion
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Una vez calibrada la camara, se procede a imprimir lo que se conoce en el programa
Rhinoceros como “targets” y su tamafio estard en funcion de la pieza a digitalizar. Este
script correra directamente de la interfaz de Rhinoceros, (figura 4.15).

& Targets Crestion
Rhinophoto Targets Factory

Sheet !

210 Width

297 Height

Margins :

9.75 Left Sheet

25 Eattam Heigm\
Labels :

15,72 Vidth ~ Horizontal _ |

Gap

21167 Height
Vertical
. Gap "~
Labels Spacings : o

Margin *~_|
254 Hariz
i Bottom
L ez Margin © ]\ Rhinoghota
Label Width  Label Height
‘ Manufacturer
Coding :
Avery(c]
14Bits ~ (el Name
4541 Iadel
oK Cancel

Figura 4.15. Targets generados por el programa Rhinoceros.

Este script se encargara de generar las hojas de codigo necesarias de acuerdo al tamafio
de hoja y de target que se tenga. Una vez impresos se posicionan las primeras 5
calcomanias que corresponderan al origen, vector x0, vector x+, vector y0, vector y+,
(figura 4.16).

oYY C
oTolbToloTa]
0x05010J(DADI[(Q10:

—Rhinophota {c) 2008 Qualup SAS S

Figura 4.16. Targets impresos para generar el origen de la pieza.

Lo anterior definird y ubicara los puntos restantes en el espacio de manera que puedan
ser ubicados por el software. Para este caso los targets del origen se ubicaron en un
inicio en la mesa donde se trabajo la pieza; sin embargo después de realizar algunas
pruebas se observo que resultaba dificil que leyera correctamente los puntos de origen y
los puntos sobre la pieza por la diferencia de alturas, (figura 4.17).
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Figura 4.17. Reconocimiento de la ubicaciéon de los targets.

Posteriormente se toman una serie de fotografias. En este caso particular se realizaron
18 pruebas a fin de poder obtener los resultados deseados, debido a la irregularidad
geométrica de la pieza y la cantidad de defectos de fabricacién que presentaba, fue muy
complicado obtener un resultado confiable y que estuviese dentro de tolerancia. Pues
estas deficiencias eran detectadas por los puntos al momento de tomar las fotos, (figura
4.18).

"—H.

Figura 4.18. Fotografias tomadas a la pieza para reconocimiento de los targets.

Se decidio entonces que se colocarian los puntos del origen directamente sobre la pieza.
Una vez que se obtuvieron los resultados esperados, se generaron las curvas que
definirian las fronteras del modelo y se comparé mediante medicion, la concordancia de
estas con las reales.

Se obtuvieron los puntos que dieron como resultado la curva de la seccion que esta en

contacto con el tren de aterrizaje, las curvas laterales se obtuvieron por medio de una
planilla que se escaneo, y sobre la imagen se trazaron las curvas, figura (4.19).
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urva base para el modelado

igura 4.

Con las curvas base trazadas se realizaron diversas orientaciones de los perfiles que dan
forma a la pieza, y sucesivamente se generd la superficie por medio de una operacion
de Rhinoceros llamada Loft, la cual extrapola perfiles sobre curvas preestablecidas
como guias, (figura 4.20).

ga .O. Curvas ara I Io. .
Para realizar la parte faltante se utilizd la operacion barrido a lo largo de dos guias
“sweep along two rails” la cual crea una superficie utilizando los perfiles y los puntos

obtenidos de la digitalizacién, guidandose por las curvas laterales como limites. Al
resultado se le corto la parte sobrante por medio de la operacion trim, (figura 4.21).

g .2.

Es importante recordar que la seccion de los agujeros debe cuidarse al maximo, y es
precisamente aqui donde las ventajas del modelado libre no paramétrico se hacen
evidentes, pues fue posible conservar la parte plana de la geometria y lograr la
transicion de una forma curva a una forma plana de manera suave, como se observa en
la figura 4.22, en la cual se analiza la curvatura de la pieza, poniendo de distintos
colores las zonas con mayora 0 menor curvatura.
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Figura 4.22. Analisis de la curvatura de la pieza.

Es también importante sefialar las virtudes del software para arreglar de forma
automatica la continuidad de tangencia y curvatura, asi como permitir modelar en
tolerancias de hasta G5, pues otros programas de disefio solo permiten hasta G2 o bien
G3. La continuidad de curvatura se define en base a G es decir que cuanto mas alto sea
el numero de G’s la continuidad es mayor y el enlace es mas suave, como se puede
apreciar en la figura 4.23.

BlendCrvGO1234 # f§ BlendCrvGO1234
G4
\‘U\)ﬂ
G2 -
o (v | e

Figura 4.23. Continuidad de la curvatura para diferentes valores de G.

4.3 Simulacion del comportamiento de la seccion por MEF.

Para llevar a cabo la simulacion de la seccion de analisis, se utiliza el software
denominado ANSYS el cual se especializa en el método numérico de analisis por
elementos finitos. Para correr la simulacion en dicho programa es necesario alimentarlo
con diversas constantes como lo son en este caso; un modelo geométrico que pueda ser
interpretado por el programa, las propiedades teoricas y/o experimentales del material
del cual se conforma la estructura en andlisis, y por Gltimo las fuerzas que actGan en la
seccion.

El modelo obtenido de en la seccion 4.1.2 de éste trabajo, se graba en formato STEP y

se exporta al software CATIA V5, el cual puede ser guardado como una superficie que
puede ser leido por ANSYS, resultando la figura 4.24.
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Figura 4.24. Modelo exportado a ANSYS.

Siguiendo con la logica del programa se establecen los parametros en orden. Antes que
nada se debe escoger el tipo de elemento que se utilizaré para el analisis, de acuerdo con
[40] los elementos de ANSYS; SHELL 91, y SHELL 99, son los mas adecuados para el
tipo de analisis que se realiza en este trabajo. De acuerdo a las especificaciones
obtenidas de los tutoriales del software el elemento finito mé&s apropiado es el
denominado SHELL 99, el cual muestra su configuracion en la figura 4.25.

El elemento SHELL 99 esta definido por; ocho nodos, una configuraciéon de capas,
direccion de cada capa, y propiedades de material ortotrépicas. EI elemento cuenta con
seis grados de libertad en cada nodo (UX, UY, UZ, ROTX, ROTY, ROTZ), es decir con
48 en total. La ventaja de utilizar este elemento sobre el SHELL 91 es que el SHELL 99
es mas eficiente si se utiliza un material con mas de tres capas, ademas de que, de ser
necesario es posible introducir la matriz constitutiva del material, [39].
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42y KLO
2k
F M
| J
st
Opcién Triangular
~Parte

Pate Inferior

X13 Eje coordenado x del elemento si el sistema no ha sido cambiado
X Eje coordenado x del elemento si el sistema ha sido cambiado

4.25. Configuracion del elemento SHELL 99.

Se escogio este elemento ya que fue disefiado para moldear cascarones delgados en
estratificados, teniendo tan solo definidas &reas en el espacio, sin la necesidad de contar
con un sélido. En este elemento es posible dar de alta hasta 250 capas, y cuenta con la
posibilidad de dar de alta solo la mitad de capas si el laminado es simétrico.

A continuacion se establecen las constantes reales exclusivas del elemento finito que se
utiliza, las opciones disponibles para dar de alta se explican los tutoriales de ANSYS
[39]. A pesar de contar con distintas opciones para este caso tan solo se dan de alta los
valores del nimero de laminas, su espesor, y su orientacion respecto a los ejes
principales. En el capitulo tres “Desarrollo experimental” se establecié que el nimero
de laminas para esta zona es de siete mas una capa de fibra de vidrio en un extremo y
dos en el otro, y la orientacion de todas las capas es de 0°/90°. Por otro lado el espesor
para cada capa se determind dividiendo el espesor total promedio entre el nimero de
capas, como se muestra en la ec. (4 - 2).

t
prom__ ¢ % — 0.057846¢cm (4—-2)
n

~ “capa
capas

Primero, se elige en el menu la opcion de constantes reales (real constants), para dar de
alta el nimero de capas que componen al material en una tabla como la que se muestra
en la figura 4.26 (en las demés opciones de la tabla se dejan valores de cero). Cuando se
da aceptar a la tabla antes mencionada, aparece una nueva tabla donde se dan de alta el
material, orientacion de las fibras, y espesor de cada capa, (ver figura 4.27).
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A\ Real Gonstant-SetNimberd, for SHEOEY 1

Element Type Reference Mo. 1

Mumber of layers (250 max) ML
Layer Symmetry Key LSYM
Firstlayer for output  LP1
Second layer for output  LP2
Elastic foundation stiffness EFS

Added massfunit area  ADMSLUA

ST

oK Cancel Help

Figura 4.26. Tabla de constantes reales 1.

e

f\Niesl Gonstant: SetH mber, 1 forshiEH DD

Mat no., X-axis rotation, layer thk MAT THETA TK

Layer number 1 ||1 | |D | |D.E|5?B |
Layer number 2 | 1 | |E| | |EI.E|5?E |
Layer number 3 | 1 | |D | |EI.E|5?B |
Layer number 4 | i | |E| | |IJ.E|5}'8 |
Layer number 5 | 1 | |D | |EI.E|5?E |
Layer number & | 1 | |E| | |IJ.E|5}'8 |
Layer number 7 | 1 | |D | |D.E|5?B |

OK Cancel Help

Figura 4.27. Tabla de constantes reales 2.

Lo siguiente es definir las propiedades del material tedricas y/o experimentales de cada
material. Solo se dan de alta las propiedades de del material C — Ep, el cual se define
dentro del software como un material ortotrépico con isotropia transversal. Se considera
que la fibra de vidrio no esta presente ya que su funcién tan solo es darle acabado y
proteccion a la pieza y no tiene mucha influencia en la resistencia de la misma. En la
figura 4.28 se muestra la ventana donde se introducen los valores de las propiedades
mecénicas necesarias para la definicion del material, los valores se introducen en N/cm?.
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| N L= UriiiotropicEiapentiesyoriatergalihl imbers Q1|

Linear Orthotropic Material Properties for Material Mumber 1

Choose Poisson's Ratio

T1
EX 2.98BE+005
EY 2,988E+006
EZ 1.4E4+006
PRXY 0,45
PRYZ 0,023
PRXZ 0.028
GXY SE-+J05
GYZ 5, SE+HO05
GXZ 5. 5SE4+005

Add Temperature Delete Temperature |

oK |

Cancel |

Graph

Help |

Figura 4.28. Definicion del material C — Ep.

Para los valores de EY, EX, PRXZ, PRYZ, GYZ, y GXZ se utilizaron los valores
experimentales promedio obtenidos en la seccion 3.2, mientras que para EZ, PRXY, y
GXY se utilizaron los valores tedricos para el compuesto [19].

Por tratarse de materiales compuestos se necesita utilizar alguna teoria de falla para
predecir la resistencia de la pieza. Es por esto que se necesita dar de alta los valores de
esfuerzo méaximo, en la figura 4.29 se muestra la ventana donde se introducen los

valores tedricos o experimentales segun el caso de los esfuerzos maximos.

—

A\ Vi Ed il lre Gnteria

[FC] Temperature-independent failure criteria for material 1

Stress Coupling Coefficents

OK

X o Z
Strain in Tension |D | |D | |D
Strain in Compression | 1] | | 1] | ||:|
XY Yz Xz
Strain in Shear |D | |D | |D
X ¥ z
Stress in Tension | 30800 | | 30800 | | 10500
Stress in Compression | -26440 | | -24040 | | -10500
Y Yz Xz
Stress in Shear | 5950 | | 5250 | | 5250
xr Y X

|-1

Cancel

Help

Figura 4.29. Valores para el criterio de falla.
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Los valores de esfuerzo mostrados en la figura 4.29 se dan en N/cm?, para los esfuerzos
maximos en tension para los ejes x y y se utilizo el promedio obtenido de las pruebas
experimentales. Por otra parte para el eje z se consideré que por lo menos el esfuerzo
maximo de la pieza es el valor tedrico para la resina epoxica el cual se puede encontrar
en [19]. Del mismo modo para el esfuerzo cortante en el plano xy se utilizo el valor
experimental de las pruebas y para los demas planos el valor teérico de la resina epdxica
[20]. Sin embargo, el esfuerzo de compresion no pudo obtenerse de manera
experimental, y el valor teorico para un laminado con 45% de fibra de carbono con
matriz de resina epdxica es de 360 MPa, este valor es superior al obtenido
experimentalmente en tension de 308 MPa. De acuerdo a la teoria el valor de esfuerzo
méaximo de compresion debe estar por debajo del valor del esfuerzo maximo en tension,
asi pues para poder definir el valor de compresion se recurre a los valores teéricos del
mismo laminado en tensién obtenidos de la referencia [20] y se establece una
proporcion con los valores experimentales, aplicando la misma proporcion a los valores
tedricos para compresion y se define que el valor esté alrededor de 246.4 MPa.

Posteriormente se hizo una malla de elementos finitos en la pieza, la cual ser refind para
obtener el mayor nimero de elementos que pudiera soportar el programa especialmente
en la zona donde actuan las fuerzas producidas por el montante del ala, como se muestra
en la figura 4.30.

ELEMENTS

File: surfacel

Figura 4.30. Seccion mallada.

Para terminar de establecer las condiciones de frontera se aplican las restricciones de
desplazamiento en la pieza y se simulan las fuerzas producidas por el montante. Debido
a que la pieza se corta de una seccion méas grande del avion en casi todos los extremos
se restringen todos los desplazamientos (UX, UY, UZ), exceptuando la parte curva de la
pieza que se encuentra en contacto con la puerta del avién y por lo tanto libre en todos
los desplazamientos, ver figura 4.31.

91



Capitulo 4. Simulacién del comportamiento mecénico de la seccion critica

File: surfacel

Figura 4.31. Desplazamientos restringidos.

El valor de la fuerza que transmite el montante a la seccion se transforma en una presion
distribuida uniformemente en el area de la placa que se sujeta al fuselaje, ver figura
4.32a. Para lograr que esta seccion se comporte como si estuviera la placa presente se
restringen las rotaciones (ROTX, ROTY, ROTZ) en todos los nodos que se encuentren
dentro del area de la placa, figura 4.32b.

a) Placas de sujecion al montante. b) Giros restringidos en los nodos de elementos finitos.

Figura 4.32. Representacion de la placa en el fuselaje.
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Para simular la carga del montante sobre la superficie de la pieza es necesario
representarla mediante varias fuerzas que actuan sobre la superficie donde se encuentra
la placa, descomponiendo la direccion de la fuerza del montante por sus componentes y,
y z. De esta forma se aplican doscientas fuerzas distribuidas sobre el area de la placa
dividiendo el valor total de la fuerza entre el numero de fuerzas aplicadas, ver figura
4.33.

[T ]]

AT
e
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Figura 4.33. Descomposicion de la fuerza del montante en sus componentes.

Una vez establecidas todas las condiciones del analisis se procede a darle la instruccion
al software de resolver el sistema de ecuaciones originado por el programa a partir de
los datos introducidos, el anélisis de estos se presenta en el siguiente capitulo.
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Capitulo 5

Resultados y discusion.

En este capitulo se presentan los resultados obtenidos a partir del analisis por el Método
del Elemento Finito, mostrando las imagenes de los campos de esfuerzo, resumiéndolas
en una tabla, para después aplicar los valores obtenidos en la teoria de falla de Tsai —
Wu. Los resultados de la caracterizacion fisica y mecanica se presentan en el capitulo
tres “Desarrollo experimental”.

5.1 Distribuciones de esfuerzo y deformacion.

En las figuras 5.1, 5.2 y 5.3 se muestran los componentes de esfuerzo normal en los ejes
X, Y, Y Z respectivamente en la seccion de analisis del aeronave, con el objetivo de
identificar las zonas estructuralmente criticas. En las figuras se puede observar que la
maxima concentracion de esfuerzos se genera alrededor de las placas donde se sujeta el
montante, teniendo los valores maximos de esfuerzo en la parte inferior de la placa.

NODAL SOLUTION

STER=1
sUE =1
TIME=1
sX (Ve
RSYS=0
oMx =1.323
SMN =-26967
SMX =37584

O s I

-26967 -12622 1722 16067 30412
—-15755 -5450 8855 23235 37584

Figura 5.1 Campo de esfuerzos en el eje x.
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NODRL SOLUTICH

STEP=1

sUB =1

TIME=1

sY (Ve
RSYS=0

DMxX =1.323

SMN =-T562

SMX =B273

ra

7562 —-4043 -524.04 2985 6513
-5802 -2283 1235 4754 8273

Figura 5.2 Campo de esfuerzos en el eje y.

NODRL SOLUTICH

STEP=1
s5UB =1
TIME=1
5Z

-26765 -12911 544.129 14799 28654
-15838 -5983 7872 21728 35581

Figura 5.3 Campo de esfuerzos en el eje z.
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En las figura 5.4, 5.5, y 5.6 se pueden observar los campos de esfuerzo cortante en los
planos xy, yz, y zx respectivamente.

NCDARL SOLUTICH

STEP=1
SUB =1
TIME=1
SXY (BVG
RSYS=0

DMK =1.323
SMN =-3183
sM¥ =2716

-3183 -1880 -566.965 T46.107 2058
-2537 -1224 29.571 1403 2718

Figura 5.4 Campo de esfuerzos en el plano xy.

NODAL SOLUTION

STER=1
sUE =1
TIME=1
5YZ (Ve
RSYS=0
DMx =1.323
MM =-14553
sMx =11273

-14553 -8814 -3075 2664 8403
-116E84 -5945 -205.34% 5534 11273

Figura 5.5 Campo de esfuerzos en el plano yz.
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NODZL SOLUTICN

STER=1

sUE =1

TIME=1

SXZ (mv

RSYS=0

oMx =1.323

SMM =-3405

SMX =4404
I 00 e I
-3405 -1663 £5.818 1801 3536

-2537 -801.778 933.415 2669 44p4

Figura 5.6 Campo de esfuerzos en el plano xz.

Por ultimo se muestra en la figura 5.7 el valor del factor de resistencia obtenido por
medio de la teoria de falla de Tsai — Wu.

NODAL SOLUTION

STEP=1

sus =1

TIME=1

FRILTWSR (ZVG

TOF

RS¥S=0

oM¥ =1.323

SMN =.1T73E-04

sSM¥ =1.358
I 00000909090 e I
.173E-04 .301777 . 603537 .905297 1.207

.150827 .452657 . 754417 1.056 1.358

Figura 5.7 Distribucion del factor de Tsai — Wu.
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5.2. Analisis de resultados.

Como se puede observar en las figuras anteriores, los esfuerzos maximos se encuentran
en la parte interior de la placa, también es donde se localiza la mé&xima concentracion de
esfuerzo, por lo tanto serd importante en trabajos posteriores poner especial atencién en
los estados de esfuerzo alrededor de las placas, ya que a pesar de tener valores de
esfuerzo menores a los méximos del material y el valor de Tsai — Wu menores que 1, lo
que implica que no se presenta falla, pueden presentarse dafios en esas zonas por fatiga
y/o factores ambientales.

En la tabla 5.1 se recopilan los valores de esfuerzo maximos y minimos en los tres ejes
y planos del nodo considerado critico, en el cual se encuentran los valores maximos de
esfuerzo normal en x, en z y esfuerzo cortante en xz.

TABLAS.1.
RESULTADOS NODALES DE LOS ESFUERZOS.

Esfuerzo Maéximo (MPa) Minimo (MPa)
Normal en x (oy) 375.88 —269.67
Normal eny 82.73 —-75.62
Normal en z (o) 355.81 —267.65
Cortante en xy 27.16 -31.93
Cortante en yz 112.73 —145.53
Cortante en xz () 44.04 —34.05

Con estos valores es posible obtener el factor de seguridad de acuerdo a la teoria de falla
de Tsai — Wu esta teoria se aplica a un estado de esfuerzos individual para cada estado
de esfuerzos (a1, a1, =), el estado de esfuerzos en el momento d falla se define como
R(al, o, i), donde R es el factor de seguridad de la seccién critica. Al sustituir el
estado de esfuerzos de falla en la expresion del criterio de falla de Tsai — Wu se tiene:

F,Ro, + F,Ro, + F,R?0,° + F,R%0,” + F,R?*r,” + 2F,R*ci0, =1  (5—1)
Por lo que agrupando términos semejantes, se tiene la ecuacion

R’[Fuoi* + Fy07 + Fyer,” + 2F,010, |+ R[Fo, + F,0]-1=0 , 6

5-2)
aR’? +bR =1; déonde:
a=F,07°+F,0°+F.,’ +2F,00, 5-3)
b=Fo, +F,0,
La ecuacion (5 — 2) se resuelve como una ecuacion de segundo grado teniendo:
_h+ 2 _
R b++b” —4ac (5 2)

2a
Para la solucién de esta ecuacion se debe determinar primero los valores para Fi, F»,

Fi11, F22, Fes, ¥ Fi2, reiterando las ecuaciones necesarias para determinar estos valores
que se encuentran en el Capitulo 1 en la seccion 1.1.5.4 Teoria Tsai — Wu se tiene que:
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1 1

F=——-——; F=703x10°MPa (5-5)
o-Imax Ulmax
F,= %; F, =-1.23x10°MPa (5—6)
Glmaxalmax
1 1 -
F,=——-——; F,=7.03x10"°MPa G-7)
O-tmax O-tmax
F,= %; F,, =-1.23x10°MPa (5-8)
Ot max Ot max
Foo =~ 1 = F,; = 2.82x10™ MPa (5-9)
It max
~JFR.F
F,= %; F, =—6.14x10° MPa (5—10)

Los valores de esfuerzo necesarios para resolver las ecuaciones (5 — 5) a (5 — 10) se
muestran en la tabla 4.1 del capitulo 4. Con estos valores obtenidos se puede calcular a
y b, dando como resultado:

a=-4.383 11

b=5.123 G-1
Resolviendo la ecuacion (5 — 4), se obtiene el factor de seguridad.

R=1.343 (5-12)

El valor de la ecuacion (5 — 12), es el menor encontrado en la seccion critica de analisis,
gue se encuentra en la zona mostrada en la figura 5.8, y por lo tanto el valor que define
el factor de seguridad de toda la seccidn. Este valor permite establecer que en esta zona
el avion no presentara una falla estructural para las condiciones de anélisis establecidas,
ya que de acuerdo con el criterio de Tsai — Wu esta seccion puede soportar un excedente
en magnitud de esfuerzo del 34% con referencia a las que soporta durante un ascenso
que produzca el méaximo levantamiento a la velocidad méxima permisible, sin embargo
es menor al que normalmente se utiliza para aeronaves que es de 1.5.

El factor de seguridad es bajo comparado con los cominmente utilizados para aviones
construidos mayormente en metales, es importante recordar que las teorias de falla
utilizadas para los materiales compuestos no son exactas sino modelos semiempiricos y
sirven como referencia para el disefio y analisis de estructuras de compuestos, y de
acuerdo con [37] en muchos casos la resistencia de los materiales compuestos es
sobreestimada. Por otro lado es importante recordar también que el factor de seguridad
obtenido corresponde Unicamente a una condicién de vuelo que puede resultar critica
para un estado de esfuerzo especifico, pero no necesariamente para todos los estados de
esfuerzo que puede experimentar la aeronave, por lo tanto es necesario realizar en
trabajos futuros un estudio de todas las condiciones de vuelo que puedan resultar
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criticas y los estados de esfuerzo que se presentan en dichas condiciones, para garantizar
que no se presenten fallas.

HODRL 3

Figura 5.8 Zona con la mayor probabilidad de falla (MX).

Los valores obtenidos en el capitulo 3 influyen directamente en los resultados
observados en la figura 5.8 y en la ecuacion (5 — 12), por lo tanto es muy importante
Ilevar a cabo la parte experimental de la mejor forma posible. Por ejemplo, si se contara
con probetas adecuadas para los ensayos mecanicos los resultados podrian variar
significativamente, de la misma forma, una mejora en las propiedades del material
resultaria en un factor de seguridad mas alto.
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Conclusiones y recomendaciones

Conclusiones.

Después de realizar todo el trabajo que se explica en este documento y considerando los
objetivos planteados al inicio del mismo, se pueden establecer las siguientes
conclusiones:

>

Se identifico la parte critica analizar que en este caso fue la union fuselaje-tren
de aterrizaje-montante.

De la parte critica a analizar se generaron tanto los modelos numéricos de
geometria como modelo de elementos finitos, mediante la puesta en practica de
diversos métodos para la medicion de geometrias complejas, que se encuentran
disponibles en la ESIME Ticoméan para su interaccion con programas de disefio
por computadora

Se realizé un célculo de cargas sobre la parte critica, a partir de un analisis
previo de distribucion de levantamiento para una condicion de vuelo especifica.

Para llevar a cabo la caracterizacion del material esta se dividid en dos partes, la
caracterizacion fisica y la caracterizacion mecanica.

Las conclusiones arrojadas de la caracterizacion fisica son las siguientes:

>

N

Se implementd la prueba de digestion de resina para materiales compuestos de
epoxico reforzados con fibra de carbono.

Se realiz6 una comparacion del método de digestion con respecto al método de
calcinacion para le determinacion de las fracciones volumétricas para validar la
puesta a punto del método de digestion. De aqui se desprenden algunas
observaciones:

Se obtiene V; ligeramente menor con el método de digestion.

La Vp, es ligeramente mayor con el método de digestion.

La V, presenta una alta dispersion con ambos metodos; sin embargo, es menor
en el caso de la digestion.

En la prueba de carbonizacion, que es la que se ha trabajado mas en la ESIME
Ticoman, presenta mas dispersion en sus resultados por probeta que la de
digestion. La variacion de la desviacion estandar entre ambos métodos es
reducida (para Vs = 3%, para Vy, = 2%).

El material C-Ep muestra un valor alto de fraccion volumétrica de resina y
periodicidad en sus propiedades. Lo anterior no es muy conveniente debido a
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que un material compuesto de aplicacion estructural debe tener al menos una
fraccion volumétrica de fibra del 60%.

En lo que respecta a la caracterizacion mecanica se tienen las siguientes conclusiones:

» Las probetas de los ensayos de tension se comportaron de manera fragil,
presentando fracturas desde la sujecion de las mismas, por lo que los valores de
esfuerzo maximo resultaron por debajo de lo esperado respecto a los valores
encontrados en [19]. Lo anterior puede deberse al alto grado de porosidad
encontrado en el material el cual se encuentra en un promedio del 9.2%, y como
se demostro en la seccion... 6 en la figura ...

» Se encontrd que la fractura durante la compresién en la zona de sujecion
disminuye considerablemente si se colocan lengietas de de G — Ep en ambos
lados de la zona de sujecion de la probeta; sin embargo, las propiedades ain se
encontraron por debajo de lo esperado, por lo que es probable que ain con las
medidas tomadas se presentan pequefias fracturas. Los resultados tuvieron altos
coeficientes de variacion en las tres propiedades evaluadas
(CVs=26%, CV.=20%, CV, =283%).

» Los ensayos de corte arrojaron resultados satisfactorios, se obtuvieron valores de
esfuerzo maximo y médulo de cizallamiento por arriba de lo esperado. Lo
anterior puede ser el resultado de la naturaleza de la prueba, ya que las capas
externas fueron las primeras en fallar teniendo fallas posteriores de las capas
externas a las internas, como se describe en [15]. El coeficiente de variacion fue
bajo en las dos propiedades evaluadas (CVt = 1.18%, CVy =7 %).

» Mediante el analisis con el Método del Elemento Finito, se identificaron las
zonas con mayor probabilidad de falla, las cuales se encuentran alrededor de las
placas de aluminio que sirven para unir al fuselaje y el montante.

Los estados esfuerzo en las zonas de mayor probabilidad de falla se analizaron mediante
la teoria de falla de Tsai-Wu, que hasta el momento es la teoria que integra de mejor
manera un estado de esfuerzos combinado en una estructura de material compuesto. En
el andlisis se destacaron las siguientes conclusiones:

» Considerando como condicion critica un vuelo en ascenso a la maxima
velocidad del avion generando el maximo levantamiento se obtiene el factor de
seguridad minimo de la seccién con un valor de 1.3, resultado por debajo de lo
esperado, tomando en cuenta que las aeronaves construidas principalmente en
metales son fabricadas con un factor de seguridad de 1.5.

» Lo anterior puede ser resultado de la incertidumbre inherente en las teorias de
falla de los compuestos, ademés hay que tener en cuenta que no se ha realizado
un estudio completo de todas las condiciones criticas existentes para distintos
estados de esfuerzo.
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Como conclusion global del trabajo se tiene que:

>

Con este trabajo se establece un precedente de una metodologia para analizar
otras secciones criticas de esta y otras aeronaves fabricadas en materiales
compuestos, sirviendo, como punto de partida y referencia para trabajos futuros.

Recomendaciones

>

Se requiere un andlisis que estudie todas las condiciones de vuelo que puedan
presentar condiciones criticas de diferentes estados de esfuerzo en el avion para
poder asegurar la integridad estructural.

Los procedimientos e instrumentos disponibles en la ESIME Ticoman son
insuficientes para llevar a cabo todas las pruebas requeridas para la
caracterizacion de los materiales compuestos, por lo que se recomienda poner a
punto y estandarizar el resto de los ensayos de caracterizacion mecanica que
permitan un analisis completo de las propiedades.

Es necesario optimizar los procesos de manufactura en la produccion de la
aeronave Stela M1, hasta obtener un material compuesto de mayor
concentracion de fibra y mucha menos porosidad. Las discontinuidades debidas
a la porosidad complican la utilizacion de una teoria de falla, ya que los poros se
pueden considerar como pequefios defectos.

Debido a los resultados de la prueba de tension en el material, se recomienda un
estudio posterior mas detallado.

Es importante recordar que esta tesis es el primer paso para poder concluir un
andlisis de integridad estructural de la aeronave.
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Anexos

Se presentan algunas constancias de la difusién que ha tenido este trabajo a lo largo de
su desarrollo.

INSTITUTO POLITECNICO NACIONAL

ESCUELA SUPERIOR DE INGENIERIA MECANICA Y ELECTRICA
SECCION DE ESTUDIOS DE POSGRADO E INVESTIGACION

SECRETARIA
0E
ECRCACION PUELICA

5° CONGRESO INTERNACIONAL DE INGENIERIA
ELECTROMECANICA Y DE SISTEMAS

OTORGA EL PRESENTE

DIPLOMA

DIEGO CAMARENA ARELLANO

POR SU PARTICIPACION CON LA PONENCIA

"Medicion de Fracciones Volumétricas en Materiales
Compuestos C-Ep y G-Ep por Digestion y Calcinacion

de Resina”
Méxica, 0.F, 10 al 14 de noviembre de 2008 %ﬁll
| Wl 4
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Figura A.1. Constancia de la participacion en el 5° Congreso Internacional de Ingenieria
Electromecénica y de Sistemas, noviembre 2008.
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Figura A.2. Constancia de la participacion del Ciclo de Conferencias con motivo del 20 Aniversario de la

ESIME Ticoman, febrero 2009.
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