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RESUMEN

La presente tesis, busca resolver el problema que supone el andlisis de piezas
complejas hechas a base de materiales compuestos y esta articulada basicamente
en desarrollos tedricos y practicos. Los materiales compuestos combinan las
propiedades de sus constituyentes, aprovechando sus ventajas y compensando sus
defectos. Son materiales que al combinar su baja densidad, su resistencia a la
corrosion y sus buenas propiedades de resistencia mecénica y rigidez, posibilitan un
abanico de aplicaciones en diversos campos industriales.

Los capitulos 1, 2 y 3 se encargan del marco tedrico previo que define y permiten
entender la mecéanica de los compuestos. Dentro de la mecanica de los compuestos
se parte de la unidad fundamental que es la lamina y se converge al laminado,
formado por la estratificacion de ldminas. La mecénica de un laminado se basa en
dos teorias basicas que son la teoria de Kirchhoff y la teoria de placas de Mindlin —
Reissner.

Puesto que la teoria presentada no permite resolver mas que geometrias simples se
hace necesario acudir al método de los elementos finitos. En el capitulo 4 se revisa
la teoria de elementos finitos basada en el principio de energia potencial minima y
su aplicacion en los compuestos, que permite determinar la matriz de rigidez del
elemento finito y se plantea un sencillo problema, para entender el concepto de
ensamblaje de varios elementos. Las complejidades verificadas aqui, llevan a la
conclusién, de que la manera practica de resolver un problema de analisis de una
estructura hecha con compuestos es por medio de una herramienta computarizada
adecuada. Es importante determinar que niveles de esfuerzos puede soportar un
elemento estructural sin perder su funcionalidad lo que conduce al estudio de las
teorias de falla en el capitulo 5.

Los capitulos 6 y 7 se encargan de ejemplificar la resolucién de un problema
estructural mediante Ansys para lo cual se escogid un chasis monocasco
proveniente de una competicion de los ambitos universitarios que es la férmula SAE.
Para ello se disefia las superficies del mencionado chasis y utilizando las hipotesis
de carga tipicas para estos prototipos se procede a determinar desplazamientos,
esfuerzos y criterios de falla para cada una de las hipétesis. Los resultados
obtenidos dan la certeza de que se puede utilizar con confianza este programa para
resolver cualquier tipo de problema que involucre materiales compuestos.
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PRESENTACION

La tesis que se presenta en este documento, realizada dentro del programa de
Maestria de Materiales, Disefio y Produccion de la Escuela Politécnica Nacional,
lleva por titulo “Disefio de Estructuras tipo Céscara Basadas en Materiales
Compuestos Laminares, utilizando el Método de Elementos Finitos “. El trabajo
desarrollado en esta tesis forma parte de la actividad de investigacion desarrollada
por la Facultad de Ingenieria Mecénica de la EPN y es un trabajo dirigido por el Dr.
Victor Guerrero.

Las tareas que se han realizado son: Seleccionar las herramientas informéticas de
elementos finitos que son capaces de analizar piezas hechas en materiales
compuestos, estudiar los mecanismos que gobiernan la micromecanica y
macromecanica de laminas y laminados, estudiar las teoria que gobiernan la falla en
materiales compuestos, estudiar las particularidades correspondientes del método
de los elementos finitos aplicados a materiales compuestos, seleccionar una pieza
relativamente compleja y capaz de ser fabricada con materiales compuestos para
ser analizada y lograr las competencias minimas necesarias para utilizar con éxito la
herramienta informética seleccionada.

Luego de mucho esfuerzo y dedicacién se ha logrado alcanzar los objetivos de la
tesis y ha sido verdaderamente gratificante trabajar con la ayuda del Dr. Victor
Guerrero en el mencionado proyecto.

CAPITULO 1
INTRODUCCION A LOS MATERIALES COMPUESTOS

El presente capitulo describe los materiales compuestos, sus aplicaciones y la
importancia de estos materiales en la industria automotriz por la disminucién del
peso de los autos que conlleva. Adicionalmente se hace un comentario sobre la
aplicacion de los compuestos en el Ecuador y la importancia de contar con métodos
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de disefilo computarizado para analizar piezas hechas con materiales compuestos
debido al volumen de calculo involucrado. Finalmente se relata los objetivos y el
alcance de la presente tesis.

1.1. MATERIALES COMPUESTOS

Un material compuesto se caracteriza por tener dos 0 mas materiales constituyentes
o fases con una significativa diferencia en su comportamiento macroscopico y una
clara interfaz entre cada constituyente. Los materiales compuestos existen desde
hace miles de afios. Uno de los primeros usos de materiales compuestos se remonta
al afo 1500 AC, cuando los artesanos egipcios desarrollaron por primera vez el
material denominado “plywood”, enlazando capas finas de madera para construir los
ataudes de los faraones. De manera similar, egipcios, mayas e incas usaban fibras
vegetales para reforzar ladrillos y argamasas. El refuerzo del concreto con varillas de
acero es otro ejemplo de material compuesto utilizado hasta la actualidad.

Los materiales compuestos son bastante comunes en la naturaleza. Los huesos de
los mamiferos, por ejemplo, estan formados de 50% de fibrillas de colageno, alta
cantidad de polisacaridos, glicoproteinas y apatita embebidas en hidroxiapatito; igual
sucede con la queratina que forma el tejido muscular o el tejido lefioso de las
gimnospermas, etc. Desde el punto de vista del disefio mecéanico, los “composites”
son materiales de ingenieria que combinan fibras o particulas embebidas en una
matriz soportante polimérica, metalica, ceramica o de carbono, siendo los de matriz
polimérica los que abarcan la gran mayoria de las aplicaciones.

Con el desarrollo de la fisica del estado sélido, que predecia la posibilidad de
obtener cristales libres de impurezas con resistencias mecanicas de mas de un
millon de psi. y enormes modulos de elasticidad, estos composites empezaron a
captar la atencion de la industria y hoy son materiales de ingenieria comunes que se
utilizan para varias aplicaciones. Por ejemplo, en la industria aeronautica el Boeing
777 incorpora un 20% en materiales compuestos, lo que equivale a 8400 kg del peso
total.

Usualmente, las propiedades de un composite se encuentran entre los valores
individuales de los constituyentes, e inclusive pueden ser dramaticamente mejores
qgue cualquiera de estos. El potencial de tal sinergia es una razén del tremendo
interés en los composites.

La industria automotriz es una de las que mayor interés ha puesto en los materiales
compuestos. El reemplazo de los paneles estructurales de acero y aluminio del
cuerpo y chasis de un auto por materiales compuestos ofrece un 68% de reduccion
en peso, lo que resulta en un ahorro del 40% en consumo de combustible. Otro
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punto a favor de los materiales compuestos es la reduccion en la complejidad
constructiva de un vehiculo, ya que apenas se requiere de 1/5 del nimero de
componentes utilizados actualmente ™. Esto se debe a que con estos materiales se
puede desarrollar formas mas complejas y se necesitan menos uniones, como se
puede apreciar en el asombroso método constructivo indicado en la figura 1.1.

Figura 1.1. Maquina de trenzar controlada por computador, en el proceso de formar
el monocasco de un auto de competencia.

La principal dificultad que todavia hace inviable la fabricacion en masa de autos con
composites, es la utilizacion intensiva del estratificado manual que eleva los costos,
asi como los tiempos de curado excesivamente largos. Por ello  muchos
investigadores estan replanteando la manufactura de los vehiculos. Un concepto
consiste en usar paneles planos tipo sandwich, luego cortarlos con ruteadoras
industriales CNC y finalmente ensamblarlos (figura 1.2).

Figura 1.2. Concepto de disefio, "Unicar”, utilizando paneles alveolares. !
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En vista de la crisis energética mundial que se avecina, el uso de materiales
compuestos es tomado muy en cuenta en otras latitudes, en la construccién de
autos por ejemplo, debido al ahorro de combustible que supone. Muestra de esto se
lo puede ver en la empresa brasilefia de microautos urbanos Obvio!, desarrollado
conceptualmente por la Pontificia Universidad Catolica de Rio de Janeiro (figura 1.3),
auto que usa bioetanol y apenas pesa 700 kg.

Figura 1.3. Micro-auto Obvio 828. 4

Actualmente no solo se construye la carroceria en materiales compuestos, sino
también otros elementos como asientos (figura 1.4), cajas de engranajes (figura 1.5),
ballestas para autos y camiones (figura 1.6), ejes de transmision, etc.
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Figura 1.4. Asiento de fibra de carbono / matriz epoxica del auto deportivo Porsche
Carrera GT, que tiene un peso de apenas 10 kg. [

Figura 1.5. Carcasa de engranajes de un auto F1, en plastico reforzado con fibra de
carbono (CFRP). 1!

Figura 1.6. Ballesta transversal de la suspension delantera independiente del
Corvette C5 fabricada con fibra de carbono y epoxi. "]

En el campo de las aplicaciones comerciales, los materiales compuestos se usan
intensivamente en varios implementos deportivos como cafias de pescar, botes,
raquetas de tenis, bicicletas (figura 1.7), cascos (figura 1.8), etc. Como puede
apreciarse, la libertad en el disefio que se consigue con estos materiales es

sorprendente.

- l'lnlnu
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Figura 1.7. Bicicleta en compuesto reforzado con fibra de carbono, desarrollada por
la firma italiana Pinarello. *#

Figura 1.8. Casco de motociclista en material compuesto reforzado con fibra de
carbono, desarrollada por la firma HJC Helmets. )

1.2. DISENO DE PIEZAS CON MATERIALES COMPUESTOS

La mayoria de aplicaciones de materiales compuestos involucra estructuras de tipo
membrana. Estas usan la piel externa del objeto para soportar la carga. Un ejemplo
de tales estructuras se tiene en alas de aviones, palas de aerogeneradores, ductos,
estructuras automotrices monocasco, cascos de botes, que se encuentran
solicitadas a tensiones complejas (choque, impacto, cargas ciclicas).

El disefio de este tipo de estructuras que involucran superficies tridimensionales
sean de materiales tradicionales o materiales compuestos, implica obligatoriamente
algun método de disefio computarizado, ya que los métodos disponibles de analisis
manual estan restringidos a geometrias simples. Uno de los mas extendidos es el
gue usa el método de los elementos finitos y que en la practica significa la utilizacion
de software que facilite el volumen de calculo necesario.

En los materiales compuestos esto es ineludible, debido a que no solo se disefia la
estructura, sino también el material. Es decir, se determina el nUmero de ldminas y la
orientacion de las fibras en el compuesto, que den las propiedades mecéanicas
adecuadas segun la direccion de la carga.

Actualmente el estado del arte en materiales compuestos es la seleccion de la fibra
correcta y su adecuada orientacion para optimizar el producto. Por ello, uno de los
aspectos necesarios para tomar ventaja de estos materiales es la aplicacién con
criterio de modernas herramientas informaticas para automatizar el calculo y analizar
apropiadamente cualquier aplicacion construida en base de composites. Por
ejemplo, el chasis de un auto de Formula 1 (figura 1.9) involucra una estructura con
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mas de 500 laminas cortadas en formas diferentes que deben ser estratificadas
manualmente en un molde. En este disefio se debe balancear continuamente el
requerimiento peso vs. rigidez.

Figura 1.9. Optimizacion del espesor de la celda de seguridad del piloto de un

Formula 1, usando el software “Genesis”. 1

1.3. UTILIZACION DE COMPUESTOS EN EL ECUADOR

En el pais no se ha incursionado profundamente en el tema de los materiales
compuestos y tampoco se ha explotado su potencial, si bien se los viene utilizando
en forma artesanal y empirica, sin mayor reflexion sobre su optimizacion y analisis.
Ejemplos se lo puede encontrar a lo largo y ancho del pais, especialmente en
microempresas dedicadas al “tuning” de autos y también en lugares tan remotos
como a orillas del rio Coca, donde se pueden encontrar pequefios talleres dedicados
a la fabricacion de canoas en fibra de vidrio.

Hubo eso si un intento de desarrollo en este campo cuando la empresa
ensambladora AYMESA empez6 a producir en 1978 un sedan de dos puertas, con
carroceria de poliéster reforzado con fibra de vidrio. Era el auto Céndor (figura
1.10), cuyos soportes superiores del sistema de amortiguacidn se conectaban
directamente con la fibra de vidrio, soportando asi cargas localizadas y demostrando
la fortaleza de este material. Actualmente las empresas carroceras son las que mas
utilizan las construcciones en fibra de vidrio.
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Figura 1.10. Sedan Coéndor de 1978. 11

Mas avances en la aplicaciéon de materiales compuestos se los encuentra en centros
militares como el CIDFAE (Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea
Ecuatoriana) en el cual se realiza reemplazos y reparaciones en aeronaves y
helicopteros con composites, utilizando fibra de vidrio, kevlar y fibra de carbono.

La Brigada de Aviacion del Ejército 15-BAE también cuenta con una instalacion
destinada a efectuar diversas construcciones con materiales compuestos, como por
ejemplo:

» Reparacion de diferentes membranas estructurales de los helicopteros como
cubre-motores (figura 1.11), cubre-transmisiones, etc.

» Construccion de aletas estabilizadoras, empenajes, etc.

» Reparacion de aspas de helicopteros.

La tecnologia que emplean es la construccion tipo sandwich, es decir el uso de
paneles tipo panal o alveolares como material central, tejidos de fibra de vidrio como
capa de proteccidn exterior y resina epoxica como matriz; también utilizan
espumados como material central.
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Figura 1.11. Cubre-motor en reparacion del helicoptero PUMA, fotografia tomada en
los talleres del 15-BAE.

Ante estas circunstancias, las personas que estan ligadas al mundo académico
tienen la obligacién de lanzar iniciativas que devengan en un incremento del acervo
técnico y tecnoldgico del pais. En el area de materiales compuestos se puede
encontrar aplicaciones en un sinnimero de campos, tales como energia eolica,
protesis, recreacion, automotriz, carrocerias, etc.

Adicionalmente, otras razones que justifican este proyecto son:

Divulgar estrategias y procedimientos que permitan disminuir el tiempo de
disefio de productos construidos en materiales compuestos, fomentando de
esta manera la aplicacion de estos materiales.

Incentivar el uso de software de elementos finitos en la resolucion de
problemas de Ingenieria, especificamente del software ANSYS, debido a que
es indudablemente uno de los programas mas importantes utilizado por
ingenieros y disefiadores en un amplio abanico de industrias y aplicaciones,
ocupa el puesto 122 en el ranking mundial del software técnico.

Al haber escogido como elemento de aplicacién una carroceria de un auto de
competencia Formula SAE, se tiene la intencion de dar un primer paso para
iniciar el diseiilo completo de un prototipo, que lleve a incursionar en
competencias interuniversitarias.
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1.4. OBJETIVOS

El presente proyecto, plantea los siguientes objetivos:

1.4.1. OBJETIVO GENERAL

Formular un procedimiento para analizar estructuras de materiales compuestos
utilizando el método de los elementos finitos y llevar a cabo una aplicacion préctica,
en una estructura tipo membrana, que se analiza utilizando un paquete comercial de
elementos finitos de propdésito general.

1.4.2. OBJETIVOS ESPECIFICOS

» Exponer la caracterizacion micromecanica de los materiales compuestos y la
mecanica de laminas y laminados en base a la teoria disponible.

» Detallar las diversas teorias de falla, correspondientes a los materiales
compuestos.

» Detallar las particularidades que las técnicas del método de los elementos
finitos presentan para resolver problemas con los materiales compuestos.

» Detallar la metodologia y seleccionar los elementos especializados
disponibles en el software comercial de proposito general seleccionado, para
analizar materiales compuestos.

e Seleccionar una aplicacién ingenieril, que involucre la utilizacion de
membranas, fabricadas en materiales compuestos.

1.5. ALCANCE

La presente tesis inicia con una revision de los conceptos fundamentales de los
materiales compuestos, tales como la micromecéanica y la macromecanica, asi como
una revision de las principales teorias de falla, las cuales sirven para comparar las
tensiones actuantes en la carroceria de un auto con la resistencia del material y
garantizar de esta manera que no exista degradacion o rotura del elemento.

Posteriormente se detallan algunas de las particularidades del método de los
elementos finitos, aplicados a materiales compuestos, indicando como se obtiene la
matriz de elasticidad para un elemento rectangular tipo placa de cuatro nodos y
cinco grados de libertad en cada nodo, utilizando el modelo discreto de Mindlin -
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Reissner. Un conocimiento adecuado de este topico permite utilizar de manera
profesional cualquier software de elementos finitos en al andlisis de piezas basadas
en materiales compuestos.

Luego de esta etapa introductoria, el trabajo se concentra, en primer lugar, en las
particularidades que posee el software comercial seleccionado, orientadas al analisis
de materiales compuestos, para luego, en forma pormenorizada, ejemplificar una
aplicacion préactica con una estructura tipo membrana. Se detalla el procedimiento a
seguir con el programa, de tal manera que, siguiendo los pasos indicados, el lector
pueda abordar cualquier otra aplicacion.

Se ha seleccionado el chasis monocasco de un auto de carreras monoplaza formula
“SAE Mini Indy”, al que se someterda a las hipotesis de carga propias de estos
modelos. El disefio de este elemento es parte de un proyecto de mayor alcance y de
gran interés académico ya que los prototipos de esta categoria, disefiados y
construidos por estudiantes y profesores universitarios de varios paises del mundo
compiten anualmente en lo que inicialmente era un certamen de universidades
estadounidenses. El interés se debe al convencimiento de que los certamenes
universitarios en cualquier campo del conocimiento contribuyen, de manera
importante, al desarrollo de las competencias profesionales de los estudiantes.
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CAPITULO 2

MICROMECANICA Y MACROMECANICA DE LOS
COMPUESTOS LAMINADOS

El presente capitulo presentara en primer lugar un resumen de los modelos
matematicos que se utilizan para entender tedricamente las propiedades de los
materiales compuestos. A continuacion se obtendr4 el comportamiento de una
lamina fabricada con estos materiales cuando se somete a cargas en diferentes
direcciones. Se conoce como lamina a la unidad fundamental estructural de material
compuesto de geometria plana o curva, mientras que un laminado es una secuencia
de laminas estratificadas o apiladas una sobre otra. Finalmente se ejemplificara el
andlisis de una lamina, tanto en forma manual como con el software Ansys para
efectuar un analisis comparativo. Conocer el fundamento teérico de la mecénica de
laminas y laminados servira tanto para sustentar todo el desarrollo matematico que
conducira luego al andlisis de composites utilizando el método de los elementos
finitos, como también permitird generar apropiadamente los datos que deben ser
ingresados al software especificado.

2.1. CLASIFICACION DE LAS LAMINAS

Los materiales compuestos estan formados por un material de fase uniforme
continua, llamado matriz, que rodea a la fase discontinua. Segun la fase discontinua,
los composites pueden ser:

Compuesto reforzado con particulas: Se caracteriza porque se compone de
particulas suspendidas en una matriz. Las particulas pueden tener virtualmente
cualquier forma, tamafio o configuracion, con esto se logran propiedades uniformes
en toda la masa del compuesto.

Ejemplo: Caucho en poliestireno para cAmaras fotogréficas.

Compuesto reforzado con fibras cortas: Las fibras cortas pueden estar orientadas
aleatoriamente o en forma unidireccional. El reforzamiento aleatorio produce
compuestos aproximadamente isotropicos. Se habla de isotropia cuando un
elemento presenta propiedades iguales en todas las direcciones y posiciones.

Ejemplo: Poliéster reforzado con fibra de vidrio utilizado en paneles de automoviles.

Compuesto reforzado con fibras largas: Estas fibras pueden ser unidireccionales
o tejidas y los composites multicapas se refieren a los laminados. La respuesta del
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material es generalmente ortotropica y su comportamiento depende de la direccion
de las cargas respecto a las fibras. Las propiedades de un material ortotrépico son
diferentes en tres planos mutuamente perpendiculares.

Ejemplo: Epodxico reforzado con fibra de carbono utilizado en alas de aviacion.

El presente estudio se centrara unicamente en los compuestos reforzados con fibras
largas unidireccionales o tejidas, debido a que el elemento a ser analizado es un
elemento estructural sometido a cargas significativas.

2.2. MICROMECANICA DE LOS COMPUESTOS

La existencia de una gran variedad de parametros, que brindan la flexibilidad para
sintonizar un disefio para cada aplicacion, significa que el disefio y el analisis para
composites son mas complejos que los correspondientes para materiales
tradicionales. La explotacion de las ventajas que ofrecen los materiales compuestos
requiere una comprension de la mecanica de estos materiales a multiples niveles. El
estudio de la mecéanica de los materiales compuestos ofrece una aproximacion
analitica, cuyo objetivo es la caracterizacion de los materiales compuestos en los
niveles micro y macromecanico.

La micromecanica analiza la relacion entre las propiedades de un material
compuesto y las propiedades y proporciones de sus constituyentes. Aqui se analiza
en detalle la interaccion de los constituyentes. Dentro de la micromecanica se
emplean dos modelos de mecanica de materiales, denominados la “regla de las
mezclas” y la “regla modificada de las mezclas”.

La regla de las mezclas es el modelo mas simple e intuitivo. Un volumen
representativo de una ladmina consta de tres regiones distintas: fibra (f), matriz (m) y
vacios (v) (figura 2.1).

“acio

Figura 2.1. Estructura de un material compuesto al nivel micro. *%
La masa total (M) y el volumen (V) son M = M + M, vy V = Vi + V, + V,,
respectivamente, donde los subindices f, m, v se refieren a las fibras, la matriz y los
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vacios. Dividiendo las masas y voliumenes individuales por la masa y volumenes
totales se obtienen las fracciones mésicas y volumétricas, definidas por:

Mm+m; =1 Yy Vp+vi+v,=1 (2.1)
donde m;=Mi/ M, My = M/ M, vi = Vi / V, vin=Vn/ V, v, =V, /V, representan las
fracciones indicadas. La fraccion volumétrica de la fibra satisface la relacion O<vi<ly
es usualmente 0.5 o mayor. Igual caracteristica cumple la fraccion volumétrica de la
matriz.

Cuando la fraccién de vacios es despreciable, se obtiene (2.2):

V=1 - v (2.2)

Adicionalmente la masa total es (2.3):

M= pilVi+ pmVm

(2.3)
La densidad de la lamina se calcula mediante (2.4):
M pilVit+t omVm
= — = = s + vV,
p v v PNV T Pmlm
(2.4)
La fraccion volumétrica se relaciona con la masica mediante (2.5):
b
Vs Py (2.5)
Vf:—:—:ﬂmni Vm:Lmnm
V. M pg Pm

A continuacion se detalla la manera de calcular las constantes elasticas de un
compuesto reforzado con fibras continuas unidireccionales, las cuales se utilizan
para elementos estructurales. Este calculo se usard para caracterizar el
comportamiento estructural de la lamina y dar pautas para el disefio de composites.



27

2.2.1. DETERMINACION DEL MODULO DE ELASTICIDAD LO NGITUDINAL
=1

Fibras

Figura 2.2. Volumen representativo para determinar el médulo E;.

El modelo de la figura 2.2 se denomina modelo de deformacién constante y sirve
para determinar el médulo longitudinal del compuesto a lo largo de las fibras. El eje 1
corresponde a la direccion longitudinal, el eje 2 a la direccién transversal y el 3 a la
direccién a través del espesor. Se supone gque ambos materiales son isotropicos,
homogéneos y linealmente elasticos, con constantes E;, vi, Gty Em, Vm, Gm. El
elemento esta sometido a la fuerza F; en la direccion de las fibras, a lo largo del eje
longitudinal. La fuerza se distribuye en la superficie como:

Fi=01A (26)

A es la seccion total. Parte de la fuerza es absorbida por las fibras y parte por la
matriz.

01 A=A;0n+ AmOmi (2.7)

donde los subindices fl1 corresponden a la fibra en la direccion 1 y los ml
corresponden a la matriz en la direccion 1.

Los esfuerzos normales obedecen la ley de Hooke y son iguales a:
o1=¢E; Of = € Es Om1 = €m1 Em (2.8)

Reemplazando (2.8) en (2.7) y dividiendo para A:
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g1y = —[df1 Ef + —[Em1lEm
A A (2.9)

La elongacion AL y las deformaciones unitarias son iguales:
€1 = €1 = €Em1 (2.10)

Las fracciones volumétricas, puesto que la longitud L es igual para ambos
componentes, son:

Vi=Ai/A  Vm=An/A (2.11)
Y se obtiene por tanto la siguiente expresion para el médulo de Young longitudinal
en términos de los modulos de la fibra y la matriz. Esta expresién representa la regla

de las mezclas para el calculo del médulo de elasticidad.

E1 = vilEf + VmEm = vilEs + (1 - Vf) [Em (2.12)

2.2.2. DETERMINACION DEL MODULO TRANSVERSAL E ,

Figura 2.3. Volumen representativo para determinar el médulo E,.

El modelo de la figura 2.3 se utiliza para obtener el modulo transversal E,. En este
caso los esfuerzos tanto en la fibra como en la matriz son los mismos (figura 2.4),
esto sucede cuando el volumen representativo es cargado transversalmente con una
fuerza en la direccion 2. Las pobres propiedades de las fibras en su direccion
transversal, junto con las débiles propiedades del material que constituye la matriz,
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conducen a la obtencibn de un material compuesto de bajas propiedades en

direccion transversal a sus fibras.

o = Constante T

BN, S 24 7 4 e N

A T A A L 4 A / \
= ' o — 7o
= S \\ﬁ% Y

=f2 F Em2 g = O = a2

Figura 2.4. Modelo de esfuerzo constante para determinar el médulo E.

[2.1]

Puesto que el modulo de cada constituyente es diferente, la deformacion unitaria no
sera igual en la fibra y la matriz. El esfuerzo y deformacion en la direccion 2 estan

relacionadas mediante:

(2.13)

IA%

efp = 0f2 emo om2
= m -
Et Em
2
r ,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, -
¥
E
=
+
r=
]

Figura 2.5. Deformacién del volumen representativo,

constante.

bajo condiciones de esfuerzo

Las condiciones de deformacion (ver figura 2.5) se expresan mediante:

. Ah Ah
2_ —
h  hf+hm (2.14)
hs hm hf  hy
Ah = Ah s+ Ah gy = eppllf + ety = —Bg+ — g =| — + — |[o¢ (2.15)

La deformacién en la direccién 2 es por tanto:
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h h o h h o V V
e, = An_(h )00 (_u_mjgioz (—f’f—mj@o

Puesto que: E; = 0p/ €

E, — 1 _ EflEm
’ (ﬂerj EmlYf + EfVp

Ef  Em (2.17)

2.2.3. DETERMINACION DEL MODULO DE CIZALLAMIENTO G 1,

El médulo cortante puede ser determinado al considerar el diagrama de cuerpo libre,
mostrado en la figura 2.6. La deformacién cortante para fibras y matrices son una
funcién del médulo cortante para cada constituyente,

Tf12 Tml2
= (2.18)
Gr Y ml2 Gm

Y fl2 =

Figura 2.6. Diagrama de cuerpo libre y deformaciones para determinar Gj.
Partiendo de:
Tf12=Tmi12 = T12 (2.19)

donde los subindices i, indican que el cortante esta en el plano paralelo al eje 1y en
la direccion del eje 2.

La deformacién por cortante segun la figura 2.6 es:
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Y12 = =

hf +hm (2.20)
donde:
A = htlyf12 + hm¥m1z (2.21)
o he-~ 12+ hm-~m12 VI v T2 v Tmi2 _ "zj + “f_m\"_*
12 = e+ P = VT2 m-Tml2 = f_Gf iyl G _._\Gf ij ™12

(2.22)

Puesto que:
Y12 = 12

G12 (2.23)
Se obtiene finalmente el médulo de elasticidad a corte en el plano. 2

1 GflGm
v, Vm Vi[Gm + Vi [Gy
Gt Gm (2.24)

2.2.4. DETERMINACION DEL COEFICIENTE DE POISSON v;;,

La denominada relacion de Poisson principal, vi2, se obtiene mediante una
aproximacion similar para el analisis de E;. En primer lugar, la relacion de Poisson
principal es:

)
V12 = — (225)

€1

Para el estado de esfuerzos o; = 0 y siendo todos los otros esfuerzos cero, las
deformaciones son representadas en el volumen caracteristico de la figura 2.7. La
simplificacion fundamental es que la deformaciéon de la fibra es idéntica a la
deformacion de la matriz en la direccion de la fibra, La deformacién transversal A,
es:

Aw=-Wldo = Whi1o[dq (2.26)
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Pero macroscépicamente también es igual a:

.ﬁw = .-i‘hmw+ -j'lf'l.l'l.l

(2.27)
2
Awf2
- | matRz \ —
s 3% — .
E— MATRIZ O
- L -—
-l |-
Figura 2.7. Volumen representativo para determinar v,
El desplazamiento lateral de la matriz es:
AM = hpldmw = ~hmBmld1 (2.28)
Af w = hildpy = —hfDD 21
Pero adicionalmente:
hm = Vm[ﬁhf'*‘ hm) = Vmw\/ (2 29)
Por lo tanto, reemplazando (2.29) en (2.28) se obtiene:
AM w = _(Vmw\/) [QV m@l)
am § = —(VfEN)[GVfB]_) (2.30)

Finalmente, reemplazando las dos expresiones de (2.30) en (2.27) se obtiene:

0w = ~{nW) o msz) = (W) 1) = W1 it + 1) @31)

Y se consigue el médulo de Poisson principal

V12 = (v mm + mef) (2.32)
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Mientras los modelos que usan la regla de las mezclas simplificada dan resultados
adecuados para E; y vi, los resultados para E; y Gi2 no concuerdan bien con los
resultados provenientes del analisis de elementos finitos y de la teoria de la

elasticidad. Por lo tanto, se necesita modificar los modelos simplificados %, para lo
cual se cuenta para E; con la siguiente relacion:
Y V,
_f + n Elﬂ
1 _E  Em
+
E2 Vi + 1 Wm (2.33)

donde n es el factor de esfuerzo particionado que usualmente toma un valor entre
0.4y 0.6 23,

La regla de las mezclas modificadas para G;,, esta dada por la siguiente férmula:

(2.34)

donde n; es el factor de cizallamiento — cortante particionado y es igual a 0.6 2.

2.3. MACROMECANICA DE LOS COMPUESTOS

La macromecanica es el estudio del comportamiento del material compuesto en
donde el material es asumido completamente homogéneo y los efectos de los
constituyentes (fibra, matriz) son detectados Unicamente como propiedades
aparentes promedio del material.

Como se indico, un laminado no es mas que laminas apiladas y perfectamente
adheridas entre si. Una diferencia entre los compuestos laminados y los materiales
isotropicos tradicionales es que la respuesta a las cargas en los materiales
compuestos depende de la direccién en que se aplique la carga. Para analizar la
respuesta de un compuesto laminado, se debe analizar en primer lugar una lamina
simple, la cual se caracteriza por tener todas las fibras orientadas en la misma
direccion. Este modelo permite tratar a la lamina como un material ortotrépico,
asumiendo que las fibras se encuentran perfectamente rectas y uniformemente
orientadas dentro de la lamina.
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Para modelar mateméaticamente una lamina se considera que existe una fila Gnica de
fibras a lo largo de esta. Un esquema del modelo referido se puede observar en la
figura 2.8. Los ejes 1, 2 y 3 son las direcciones principales del material, el cual es
conocido como ortotrépico por tener dos planos ortogonales de propiedades
simétricas y es definido como sigue:

1: Direccion principal de la fibra.
2: Direccion perpendicular a la fibra en el plano de la lamina.
3: Direccibn perpendicular a la fibra fuera del plano de la lamina.

Este sistema 1, 2, 3 se denomina el sistema principal coordenado del material.

/1
Real Maodelado

Figura 2.8. Representacion esquematica de la lamina real y modelada. 4!

Para evaluar la respuesta de una lamina a las cargas externas, cada componente de
la matriz de flexibilidad debe ser determinado.

2.3.1. MATRIZ DE FLEXIBILIDAD

Las relaciones deformacion- esfuerzo para un material ortotropico estan dadas por la
ecuacion (2.35):

1y [ S11 S12 S13 0 0 0 ] (e1)
=2 D29 Doz b2y 0O 0O =2
23 531 Sg2 Sz3 0 00 o 3
Veal |l © 0 0 S 0 O '<M>
25 0 0 0 0 S5 0 o5
e [ 0 0 0 0 0 Se ||og 2.35)

O en forma compacta.
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{e} = [s){o} (2.36)

donde S es la matriz de flexibilidad. Para determinar los parametros Sj se considera
que los unicos esfuerzos inducidos en una lamina ortotrépica son los esfuerzos
directos de traccion o, producidos por una carga que actla en la direcciéon 1 en un
sistema ortogonal de ejes 1-2. La aplicacion de esta carga deformara al elemento
como se muestra en la figura 2.8.

PR N
B —=
— B

Y

i

Figura 2.8. Representacion de la deformacion de una lamina sometida a carga en la
direccion 1.

Esto dara como resultado las deformaciones unitarias siguientes:

o1 -vi2ld1 -v13ld1
—— g = ——— €3 = ——

1T E E
1 1 1 (2.37)

Ahora, si se considera que se le aplica al elemento una carga que produce un

esfuerzo de traccion o, en la direccion 2, el elemento se deformara como se muestra
en la figura 2.9 y las deformaciones resultantes son:

-vo1ldp 02 -v23ldp
€1 =—— €2 = — €3 =—"—

E2 B2 E2 (2.38)
igual sucede con un esfuerzo de traccion oz en el eje 3.

el -v31ld3 , —vgo 03 ea o3
= =2 = = —
E3 Es Es (2.39)
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Figura 2.9. Representacion de la deformacion de una lamina sometida a carga en la

direccion 2.
Por lo que los parametros S;j, se definen mediante:

1 —v21 —V31
S11 = — S1o = Sqa2 =
11 Eq 12 E, 13 Es
V12 1 V32
So1 = = Soo = _Ez So3 = Es
—Vv13 —vaq 1
S = 8 = S = —
31 Eq 32 EQ 33 Es

Puesto que la matriz de flexibilidad es simétrica %2, se cumple que:

Vip _ Vi
Ei Ej
V12 V21 V13 V31 V23 V32
E1 =) E1 E3 =) E3

(2.40)

(2.41)

(2.42)

Las ecuaciones (2.41) y (2.42) se denominan relaciones reciprocas. Ademas de los
componentes normales de la matriz de flexibilidad, se deben determinar los términos
cortantes Sa4, Sss Y Ses, que complementan las ecuaciones constitutivas del solido
elastico ortotrépico para formar la matriz (2.35). Por induccién de corte puro en los

planos 2-3, 1-3, y 1-2, la relacion entre corte y deformacion es:

1 1
Sag = — S5 = —— Se6 = ——
Go3 G13 G12

(2.43)
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donde Gj es el médulo cortante aplicado al plano ij. Por lo tanto, la matriz de
flexibilidad se la define mediante:

[ 1 v
Eq Eq
—vi2 1
Eq Ea
—vi3 —v23
Eq Ex
[ S 1=
] 1]
0 0
] 1]

2.3.2. MATRIZ DE RIGIDEZ

0 0 0
Eq
e N
Eo
L N
Es
o — o g
Gog
0 0 . g
(513
o o0 o0
512

(2.44)

La matriz de rigidez [C] proporciona la relacion entre los esfuerzos y deformaciones
en un material. Esta se conoce como la ley de Hooke generalizada para materiales

anisotropicos y puede ser expresada en forma matricial como:

{o}=1C 1}

(2.45)

donde [ C ] es la matriz de las constantes del material, las cuales son normalmente

obtenidas mediante ensayos.

Las ecuaciones constitutivas para un material anisotropico pueden ser escritas

explicitamente como:
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(ox\ [C11 Ci2 C1z Cia Cis Cag | fax
oy Cor Cop Cog Cog Cos Cog Sy
<”z > Cz1 Czz Cs3z Csa Tz Cap £z >
Tz Ca1 Caz Caz Caga Cas Cap <WE
iz Cg1 Csz Cs3 Csq Css Cag | |
Ty ) [ C61 Cez Ces Cea Ces Ces | rwy )
— _/
V
[C] (2.46)

donde [ C ] es la matriz de rigidez del elemento tridimensional.
En el caso de un material ortotropico, la matriz [C] se simplifica y se denota como

[Q]. Esta matriz de rigidez del material ortotrépico se obtiene explicitamente
invirtiendo la matriz de flexibilidad:

-1

[ @]=[ 3]
(2.47)

La relacion esfuerzo-deformacion para la lamina ortotrépica es por lo tanto:

ey [ Qip Q2 Qi3 0 0 0 (&)

b Qg Qg2 Q3 O 0 O £2

o3 (g Q23 W3 0O 0 O <€3>
<rr4>' 0 0 0 Qg 0 O cq

Ty ] ] ] ] ':155 ] &5

og 0 0 0 0 0 Cgg £g

e R (2.48)

Los componentes individuales de la matriz de rigidez son expresados en términos de
las constantes elasticas como:

B(l—v23m32) E(1-\)315)13) E3E(1‘V125*21)

Q11 =E1 Q22 = E2

D(\)12 +V32@13)
— E2

Q33 =

D(\)21+\)315123)

Q2 =E1
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Q1 = E15(V31+V21m32) _ E35(v13+v12|1}23)

Qs = E25(V32+V12m31) _ E35(v23+v21|1}13)

donde:

A =1-viphlpg —vo3lizp —v310i13 - 2013021032 019

Qa4 = G2z, Qs5 = G13, Q6 = G12

Bajo condiciones apropiadas, estas expresiones pueden ser simplificadas.
Generalmente se asume que el mddulo de flexibilidad en las direcciones 2 'y 3 es el
mismo (E, = Ej3), lo cual implica que v,3 = vay, V21= V12 Y Vi3 = V31. Se considera que
E, # E3 cuando la lamina es compactada en el proceso de curado.

2.3.3. TRANSFORMACION DE ESFUERZOS PARA UNA LAMINA DE
ORIENTACION ARBITRARIA

Las ecuaciones (2.35) y (2.46) corresponden al caso particular en que el eje x del
sistema de coordenadas coincide con el eje 1 del material (direccion de las fibras).
Este es el caso del material conocido como especialmente ortotrépico *4. En
realidad, el eje del material no siempre coincide con el eje x, este caso se denomina:
configuracion fuera de eje, o material generalmente ortotropico (figura 2.10).

2 Y

i
! N 4 0

1
X

Alineado al eje Fuera de eje
Figura 2.10. Configuraciones alineadas con el eje, vy, fuera de eje.

Relacionar esfuerzos y deformaciones en el sistema x-y, en base de las relaciones
constitutivas desarrolladas para el sistema 1-2, (2-35) y (2-46), requiere el uso de las
ecuaciones de transformacion siguientes, La transformacion de las deformaciones
se escribe en forma simplificada como:
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S

€6 Yy (2.50)

donde la matriz [ T¢] se define segtn (2.51)*!, siendo m = cos (8) = dy/dl y n = sen
(6) = dx/dI.

rﬂ2 n2 o 0 0 m-n
n2 rﬂ2 o 0 0  —-mn
[ T. 7= 0 1T 0 0 0
0 0 m -n 0
0 0 n m 0
-Z2mn 2Zmn 0 0 0 rng—n2
(2.51)
La transformacion de los esfuerzos se escribe en forma simplificada como:
= Ty
76 THY (2.52)

donde la matriz de transformacion [T,] se obtiene al analizar el equilibrio de
esfuerzos en el volumen representativo siguiente (figura 2.11):

A oy

Figura 2.11.Transformacién de esfuerzos desde un sistema x-y a un sistema 1-2. %!

T‘ Fi = - (tdl) - ey (tdy) - cos(8]) — oy (T di)-5en(8] — Ty () -COS(8) — - (T-dy)-S2N(8) = 0
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Despejando o3 y usando la notacién indicada se simplifica a:

01 = ox[I° — oy + 20 xy (D
(2.53)

Similar procedimiento se sigue para el resto de ejes, de tal forma que la matriz de
transformacion [T,] para tres dimensiones se representa como:

m n o0 0 2mn
n2 m2 oo 0 -2mn
[ T ]_ 0 o 1 0 0 0
a | =
0 O 0 m -n 0
0 O 0 n m 0
-mn mn 0O 0 0 mz—n2

(2.54)

El vector de esfuerzos se obtiene mediante el vector de desplazamientos mediante:

a1 g9
=[ Q] '
Tt 6 (2.55)
Entonces se puede reemplazar (2.50) y (2.52) en (2.55), obteniéndose:
=} Sy
™ %y (2.56)
Despejando los esfuerzos se obtiene:
Ty =
-1
=l Toe T L@ T ]
hd i (2.57)

Entonces la matriz de rigidez reducida transformada [ G ] se obtiene al multiplicar
las siguientes matrices:



me e 00 a0 Zmn Qup Qi Gy 0 0 O me n° 00 0 mn
n2 m2 00 0 -Zmn @iz U2 Qo3 O 0 0 n2 m2 o0 0 —-mn
[G]<| 0 © 100 0 | @r3 Q23 Qa3 O 00 0 0 100 0
0 0 0m -n 0 0 0 0 Qg O O 0 0 0m-n
0 0 0Onm 0 0 0 0 0 Qg 0 0 0 0n m
| -mnmno0 0 m-n® | L 0O 0O 0 0 0 Qs || -2mn 2mn 0 0 0O m’-n’
(2.58)
El resultado de esta operacion es la ecuacion constitutiva (2.59):
Qg Qo Q43 O 0 Qg
(t‘T}{\ _ _ _ _ (5__}{ \
o @y Qg Woy 0 0 @og| |-
Y . . . . =y
<‘TI> I:113 QES QBS v 0 QSE <51>
"YWL 0 0 0 i 44 ] 45 0 ['yZ
THF | HZ
0 0 0 ) A5 ) 55 0 n
T}{\_,l,-' _ _ — — |I}f'_'|"'
.Y . 16 G 26 G a6 v 0 Q (1= k g
- - (2.59)

donde cada elemento de [ Q ] se define como sigue:

Q 11 = Q11-md+24@12+E-Qggl-mz-n2+agg-ﬂ4

= 2 2 fl

Qo= Q1+ Qo2 -4 Qgg)-m™-n"~ + Uqg2:n

= 2 2

2 49 = Qy3-m™+ Wazn

Q e = —Qoomn® + Qqp-mo-n—- Q12+ 2-Qggl-m-n-lm? - n?|
16= ~Qz2-m 19-mM° 12+ 2-Qgg)-m-n-

':122:Q11-nd+2-|Q1g+2-(2155--m2-n2+@22-md

= 2 2

@ 59 = Qqz-n" + Wog-m

Q 0g = —Qgg-ma-ﬂ+ﬂl11-m-ﬂ3+(Q1g+2-@55)-m-ﬂ-(m2—n2)
(A 59 = Q33

Q55 = Q3 - Waz/-m-n

= 2 2
Q 44 = Qgq-m" + Qsg5-n

42
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0 45 = U5 — Cgq/-m-n

Q 5 = Q55-m2+(§144-n2
B 2
2 2 2 2
Q gg = Q11+ Qo2 - 2-Qyg)-m"n° + Qgg. ' m* - n* (2.60)

2.3.4. RELACION ESFUERZO-DEFORMACION PARA ESTADO DE ESFUERZOS
PLANOS EN UN MATERIAL ORTOTROPICO

La mayoria de estructuras construidas mediante materiales compuestos son
disefiadas para aplicaciones que obedecen a un estado de esfuerzos planos. El
estado de esfuerzos planos no es una idealizacién de la realidad, mas bien es la
forma natural de esfuerzos a los que se someten las piezas hechas de materiales
compuestos. Este es la forma correcta de utilizar un laminado puesto que este no
puede asumir altas cargas en otra direccidon que no sea a lo largo de las fibras. En el
estado de esfuerzos planos se asume que: 0; = Ty; = Tx, = 0. Por lo tanto, la ecuacion
constitutiva en la forma general ortotropica se reduce a:

oy Qi Q2 Wig Ex
oy r=| W2 Woo Woag | <ay
Ty Qg Qog Qs | (Twy (2.61)

La matriz de rigidez para esfuerzo plano también se denomina matriz de rigidez
reducida. La forma especialmente ortotropica es:

Q11 Q2 0
[ @ ]= Q12 Qg2 0
1] o Q
58 (2.62)
donde los términos Qj;;son:
Eq E>
Qll = Q22 -
1-viphipg 1-viphipg
vi2[E2 vo1lEq
Q12 = = Qe6 = G12
1-viohiog 1-vio2hiog (2.63)
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La forma generalmente ortotropica se formula usando las transformaciones de
esfuerzos y deformaciones:

o Qo Qo Uag | g
oy p=| Qg Uy Qo< &
I Qg Qg Qg | VY

(2.64)

La variacion de cada componente 2 en funcién de 6 se ilustra en la figura 2.12,

para una lamina de fibra de carbono y resina epoxy se utilizan las expresiones de
(2.60).

— 12770,

10 1 1 1 1
—5%10
1]

Figura 2.12. Variacion de los elementos de la matriz reducida transformada en

funcion de 6, para un médulo de flexibilidad de la fibra 220 GPa, de 3.6 GPa para la
matriz y de una fraccién volumétrica v de 0.6.

2.3.5. FORMA INVARIANTE DE l(j

Los componentes de < pueden ser expresados de una manera alternativa,

conocida como la forma invariante de @29 con el objetivo de determinar
rapidamente los términos que modifican la rigidez con respecto al angulo de
orientacién de la ldmina, para lo cual se utilizan las identidades trigonométricas
siguientes.
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. 1+|:|:|ES|[2-5]|
coste) 3+4-cus(2-;j+cus(4-a]
aride) = 3—4.cus(2.aaj+cns(4.a)
O 2-5in(2-a]|8+ sin(4.8 )
sin{e) -cas(e) = E'Smu'ﬂa_ sini-¢)
or(e) cod(e) = =Eos(e)
8 (2.65)

Evaluando Qi1 usando estas funciones, se obtiene:

= d 22 4
Q= Qppm + 20 U2+ 2. Qggl-m™-n" + Qao-n

(3+4.cos({2.8)+ cos{4.6)) {1+ cos{2.-8)) (1-cos(2-8))

+2.(Qpa+ 2- Qg ) +QQQ_(3—4.c05(2.e)+c05(4.e))

Q 11 = Q-

8 2 2 8
a e Q11_(3+4-c05[2-89) + cos(4-6)) +2-'Q12+2-Q66'-H - cogs(él-e)) + Qo (3—4-(:051[2-2) + cos(d.-6))
— 3.Q11+2.Q2+4 Qgg+3 Qo2 (4.Qq1-4.Qz2) (Qq1-2Q2-4 Qgg+ Qo)
QH: 1M1+ 12+ 66+ 22+| 11 22|-COS(2-8)+| 11 12 66 + 22|-C05(4-8]
8 8 8
(2.66)
Simplificando las ecuaciones, se consigue:
@ 4y = Uy +Uz-cos{2-8) + U3.cos(4.-8)
(2.67)

Las otras expresiones de (2.60), también pueden ser simplificadas con las siguientes
definiciones, denominadas invariantes de Q:

Up = ({3001 + 20012 + 4Q66 + 3022)
Uz = %E@Qn - Q22)

U3 = %EﬁQu + Q22 —2[@Q12 - 4E<D66)

Ug = %E@Qn + Q22+ 6[Q12 - 4[@66)

_1 _
Us = 5 EﬁQll + Q22 - 2[Q12 + 4[@66) (2.68)
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La forma explicita de @ puede expresarse como:

(

Q 11\ [ Ug cos(2.8)  cos{4.6) |
a Ly —cos({2-6) cos(d 4)
22
— g 0 —cos5(4-6) 1
(=
e >= Us 0 —cos(4-8) |} s
Q .
- fA 0 SingZ-6) sin(4.6) Us
o
16 .
- o SNZO) Ginge)
| @2 L _

(2.69)

2.2.6. FORMA INVARIANTE DE LA MATRIZ DE FLEXIBILIDA D PARA EL
ESTADO DE ESFUERZOS PLANOS

La matriz de flexibilidad reducida para casos de esfuerzos planos es la siguiente:

£x 511 512 0 K,
gy r=| 212 S92 0 [ Loy
(R 0 0 Sgg | (mxr

(2.70)
Cada componente es expresado en término de las constantes elasticas como:

1 V21 V12
S11=— S12 = =
E1 E2 E1
1 1
Sop = — Seg = ——
= ®7 G, (2.71)

Utilizando los mismos procedimientos de transformacion, se puede demostrar que
las relaciones para una lamina generalmente ortotropica en el caso de esfuerzo
plano es:



1
o)

e 11 12 56| (o

G = Sy S22 S5

W) | Sy Sa2 Sas| U
donde:

S 11 = 511-m4+|2-S1g+555|-m2-n2+522-n4

0l

12 = 1517 +Sgg—Sggl-mz-ﬂ2+51g-'ﬂ4+m4'

0l

0l

90 = 511-ﬂ4+ I 2-51g+555|-m2-n2+ Sgg-m4

0l

S e = 212511+ 2502 -4.512- Sggl-mz-ﬂ2+555-'m4+ i

16 = 12511 —2-512—555I-m3-ﬂ—lz-522—2-512—555I-m-ﬂ3

g = —I2-522—2-512—555I-m3-ﬂ+lz-511 —2-512—555|-m-n3

(2.72)

(2.73)
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La matriz de flexibilidad también se puede expresar en términos de invariantes, y

para ello se definen constantes V;.

V1 = < {3511 + 20512 + Se6 + 30522)
Vo = %E@Sn - 822)

V3 = %Eﬁsu + S22 - 20512 - 866)

Vg = %E@Sn + 322 + 60812 - 866)

Vs = %E@Sn +322 - 20312 + 866)

La expresion matricial para {S} en términos de V; es por lo tanto:

( )

(2.74)
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Sy
_ W Ccosi2-8) cos(d-6)
S 29
B Wy —cos(2.6)  cos(4d.8) ’
Sz Vg 0 ~cos(-0) |y,
S eg Vg 0 —4.cos(4.-6) Vs (2.75)
S sintZ2-8)  2-sin(4.8)
16 . .
_ i sinfZ2.6)  =2.s5in(4.6)
S 26

2.3.7. EJEMPLO DE APLICACION
Con el propésito de aclarar la formulacién anterior se plantea el siguiente ejemplo:

Una ldmina de material compuesto estd sometida a esfuerzo uniaxial como se
aprecia en la figura 2.13, dada el esfuerzo de 1 MPa, 8 = 45°y las propiedades del
material que son: E; = 155 x 10° Pa, E,= E3= 12.10 x 10° Pa, Gi» = Gi3 = 4.40 x
10°, Ga= 3.20 x 10° Pa, v = viz = 0.248, vy = 0.458, determine los
desplazamientos que sufre la lamina.

a0
EREEE

‘ N 0

50

!

RERER

Figura 2.13. Lamina simple sometida a carga axial en x.

Los componentes de la matriz de flexibilidad se calculan mediante las relaciones
anteriormente revisadas en (2.40).

E;=155-10°Pa E,=12.1-10°Pa G;,=4.40-10°Pa Vv, =0.248 0 =45°
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1 1 V12 1
S11=— So2 = — S12 = Se6 = —
E1 =) E1 G12
V12
Vo] = E2E]E— vo1 = 0.01936
1

Los invariantes segun las expresiones dadas en 2.74 son:

V1 = 6.14202x 10~

Pa

Vo = -3.80965x 10~ 11t

Pa
Va = -1.68721x 10~ 11t
Pa

Vs = -1.84721x 10" 1t
Pa
-10_1

Vg = 1.59784 x 10 4—
Pa

Los términos de la matriz de flexibilidad, para un dngulo de 45°se hallan mediante
(2.75):

(732922510~ 1)

782972% 10”1
— 11
~3.53441 x 10 1
{5)= ¢ )

992962 % 10" |
_3.80965 % 107 ]

\—-2.80965 x 107 11/

Dado que el vector de esfuerzos es:
Ty [:]
e \ = B
¥ = 4110 Fa
T;{-_,I,-' I:I
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Se puede determinar las deformaciones unitarias mediante (2.72), donde se verifica
gue al existir tanto deformaciones lineales como angulares se esta ante lo que se

conoce como acoplamiento corte-extension puesto que aparece el termino yyy.

- 782922.10" " —353441.10" " |-3.80965. 10" 0 _3534% 1072
ey »=|-353441.10 """ 782022.10° " | —280085.107 "1 |<1.10% =< 7.829% 107"
Ty ~2.80065.10" " —3.80985.10" | 922962107 " 0 _381x 1072

Note que aparecen los términos QisYy Q26 los cuales significan que hay acoplamiento
entre deformacion cortante y tensiones normales (tercera fila) y entre esfuerzos
cortantes y deformaciones normales (tercera columna).

El campo de desplazamientos se obtiene mediante las definiciones de
deformaciones axiales y de corte, las cuales son integradas:

¥
- oL Integrandc u=exX+f(y) (2.76)

v
oy = Y Integrandc v = ey[y + g(x) (2.77)

vy =2 42V Z2Fty) 201
v o i (2.78)

Las funciones f (y) y g(x) pueden ser arbitrariamente asumidas como funciones
lineales puesto que deben satisfacer las ecuaciones de compatibilidad:

fly) =C1+C2y g(x) =C3+ Cyulx (2.79)

En el centro de la placa, es decir en x=0, y=0, los desplazamientos pueden ser
despreciados, por lo que u = v = 0. Usando estas condiciones, C;= C3= 0. En el
centro también se cumple que la rotacidén del solido rigido es eliminada por lo que se
requiere:

au _9v _g
My &
Co=0Cy

Vxy= 2 (ex®+ Co13) + - (ey3+ C4IR) = Co+ C4 = 20T,
oy 0x
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Y xy
Co=Cy=—=X=2
2 4 >
Finalmente:
Iy Iy
U= g+ — WoE S+ —— K
* 5 Y yo 5

(2.80)
Por lo tanto, el campo de desplazamientos se obtiene al reemplazar las
deformaciones unitarias obtenidas en (2.80), las unidades de u y v dependeran de
las unidades asignadas a x, y:

u = -3.53441 ﬂo‘SDk—%ﬂo‘f’@
v=782922 10 °[y- %HO‘SQ

Es asi que en el extremo superior izquierdo de una lamina de 50mm x 50mm, donde:
x=0.025m y=0.025m

se reemplazan en (2.80), verificandose que:

U= -135881 % 10°° m ve14811x10° % m

Por tanto, el extremo de la lamina experimenta una deformaciéon u de -0.001359 mm,
v de 0.0014811 mm, y los desplazamientos de la placa ortotropica varian de
acuerdo con la posicion en la placa segun la figura 2.13, comprobandose el
acoplamiento corte-extension debido a la distorsion angular que presenta.

Bl . . .
243441073,
21073 =

1x107% -

W (3 ar .

- 107 =

—2x107% 4

— 2430

_ 3><1EI_3 ] 1 ]
T T R P | 0 1x107% Bl

Uiz,
Figura 2.13. Desplazamientos en un material ortotropico con eje del material a 45°
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Mientras que para una placa de material isotropico los desplazamientos
corresponden a extension en la direccion de la traccion aplicada (eje y) y contraccion
en el eje x (figura 2.14).

lxlﬂ_3 T T T

sx107 4

Mix.y) 0r

_setn7H

_ 1><1D_3 ] 1 1
-0 - k107 0 1=1072 21077

Lz,

Figura 2.14. Desplazamientos en un material isotropico.

Si se varia el angulo de orientacion de la fibra se tendra diferente grado de
deformacion angular.

45°

30°

Figura 2.15. Variaciéon de los desplazamientos con respecto a la orientacion del eje
principal del material.

2.3.8. EJEMPLO DE APLICACION CON ANSYS

Con el objetivo de validar el procedimiento que se seguird posteriormente en Ansys,
y familiarizarse con los comandos de este programa se realizara el mismo ejemplo
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utilizando el software, para lo cual se sigue el siguiente procedimiento, que sera
revisado en profundidad en el capitulo 5°!:

* Ingreso de parametros escalares
* Modelado de la lamina:

Figura 2.16. Modelo de un cuarto de lamina de 50 x 50 mm.

o Seleccion del elemento finito adecuado, especificamente el elemento
membrana (Shell), denominado Linear Layer 99.

» Asignar la orientacién de 45°y el espesor del lam inado unitario.

Fi\Real Constant Set Number 1, for, SHELL99 X

Mat no., ¥-axis rokation, layver thk  MAT THETA TK

Lawer numbet 1 | u} | | angulo | | espesor |

Ok, Cancel Help

Figura 2.17. Cuadro de dialogo para asignar la orientacién al eje principal de la
lamina.

» Asignar las propiedades ortotropicas al material

» Efectuar el mallado (mesh) de la lamina
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» Definir las condiciones de frontera. Puesto que la placa no esta sujeta por
ningun lado, y se va a utilizar un cuarto de placa, se puede utilizar las
condiciones de borde de simetria en el borde izquierdo y en el inferior.

e Colocar la carga de traccion en el borde superior

1ELEI‘I'EI\]TS AN

HOV 13 2007
lg:48:12

placa sinple

Figura 2.18. Condiciones de simetria y carga en la lamina.
» Resolver las ecuaciones.

» Efectuando el postprocesado se obtiene:
lNDDAL SOLUTION AN

JAN 21 Z003
18:47:38

STEP=1
SUB =1
TIME=1
UsM [AVE)
RSYS=0

DM =1.11

SMN =.328E-10
SMX =1.11

- 3ZBE-10 -24661 - 483221 . 738831 -986441
2123305 . 369315 S6lG5E6 LB63136 1.11

placa simple

Figura 2.19. Desplazamientos de la lamina.
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En la figura 2.19 se observa la distorsion angular que sufre una lamina ortotropica
cuando los ejes del material no coinciden con los ejes coordenados. Para efectuar el
analisis comparativo se debe identificar los nodos respectivos segun figura 2.20.

AN

MAR 18 2008
13:50:18

DISFLACEMENT

STEP=1
dUB =1
TIME=1
DMX =.2ZZE-03

Figura 2.20. Identificacion de nodos.

Una vez identificado el nodo, que en este caso es el 22, se buscan las
deformaciones respectivas en la tabla de deformaciones siguientes:

AMSYS Main Menu

Preferences
Preprocessor
Solution
El General Postproc

Data & File Opts

Results Summary

[ Read Results

Failure Criteria

Plot Results

E List Results
Detailed Summary
Iteration Summry
Percent Error
Sorted Listing
Element Solution
Section Solution
Superelem DOF

PRNSOL Command

0.53566E-05 0.59556E-04-0.30439E-04-0.63331E-04  0.0000 .

0.53566E-05 0.59556E-04-0.30439E-04-0,69331E-04  0.0000 0.0000
-0.33818E-04 0.81122E-04-0.21717E-04-0.41730E-04  0.0000 0.0000
-0.33818E-04 0.91122E-04-0.21717E-04-0.41720E-04  0.0000 0.0000
-0.27474E-04 0.70056E-04-0.19569E-04-0.37992E-04  0.0000 0.0000
-0.2747E-04 0.70056E-04-0.19569E-04-0. 3M992E-04  0.0000 0.0000
10 -0.30520E-04 0.69034E-04-0.17715E-04-0.34271E-04  0.0000 0.0000
10 -0.30520E-04 0.69024E-04-0.1775E-04-0. 34927E-04 - 0.0000 0.0000
12 -0.29646E-04 0.66159E-04-0.16771E-04-0.32416E-04  0.0000 0.0000
12 -0.29646E-04 0.66150E-04-0.1671E-04-0.32416E-04  0.0000 0.0000
14 -0.29277E-04 0.64459E-04-0.16159E-04-0. 31225E-04  0.0000 0.0000
19 -0.29277E-04 0.64450E-04-0.16159E-04-0. 31225E-04  0.0000 0.0000
16 -0.2867/7E-04 0.63045E-04-0.15787E-04-0.30497E-04  0.0000 0.0000
16 -0.28677E-04 0.63042E-04-0.15787E-04-0.30497E-04  0.0000 0.0000
18 -0.28158E-04 0.62010E-04-0.15548E-04-0.30033E-04  0.0000 0.0000
18 -0.28158E-04 0.62010E-04-0.15542E-04-0.30033E-04  0.0000 0.0000
20 -0.27707E-04 0.61239E-04-0.15401E-04-0. 29?4?E 04 0.0000 0.0000

q
q
f
f
]
]

| EN 1 1 1 = D ED R




Figura 2.20. Tabla de deformaciones.

Lo mismo se puede hacer con los desplazamientos:

AMSYS Main Menu

Preferences
Preprocessor
Solution

B General Postproc

Data & File Opts
Results Summary

Read Results
Failure Criteria
Plot Results

B List Results

Detailed Summary
Iteration Summry
Percent Error
Sorted Listing
Element Solution
Section Solution
Superelem DOF
SpotWeld Solution
Reaction Solu

Modal Loads

3 Elem Table Data

‘A
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19 -0.34222E-06
15 -0.37866E-00
16 -0.41473E-06
17 -0.45044E-0a
15 -0.48583E-06
19 -0.52091E-0a
20 -0.55571E-06

(22 -0.12507E-05 0.15002E-05 0.0000 0.20231E-05 2

23 -0.66155E-0a 0.75904E-07  0.0000
24 -0.69321E-06 0.15194E-06 00000
25 -0.73452E-06 0.227/7E-06  0.0000
26 ~0.77045E-06 0.30353E-06  0.0000
27 -0.80595E-06 0.37924E-06  0.0000
29 -0.94100E-06 0.45491E-06  0.0000
20 -0.87E57E-06 0.53059E-06  0.0000
30 -0.90963E-06 0.60633E-06  0.0000
31 -0.94313E-06 0.68219E-06 0.0000
32 -0.97603E-06 0.75825E-06  0.0000
33 -0.10082E-05 0.83462E-06  0.0000
34 -0.1039E-05 0.91146E-06  0.0000
35 -0.10701E-05 0.92308E-06  0.0000
36 -0.10895E-05 0.10675E-05  0.0000
37 -0.11276E-05 0.114/5E-05 0.0000

0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000

0.0000 0.34222E-06
0.0000 0.37866E-06
0.0000 0.41473E-06
0.0000 0.45044E-0n
0.0000 0.43533E-06
0.0000 0.52091E-06
0.0000

0.55571E-06

0.66590E-0n
0. 71455E-06
0. 76903E-06
0.52303E-06
0.29072E-0n
0.95615E-06
0.10238E-05
0.10932E-05
0.11640E-05%
0.12359E-05
0.13029E-05
0.13326E-05
0.14571E-05
0.15325E-05
0.16022E-05

Figura 2.21. Tabla de desplazamientos.
Finalmente se establece la siguiente tabla de resultados. El programa se ha corrido
con diferentes nimeros de elementos finitos cuadrangulares:

Tabla 2.1. Tabla comparativa de resultados.

CALCULO TEORICO

£x 2% Txy u [m] v[m]
-0.353441E-04 | -0.782922E-04 | -0.380965E-04 | -0.135981E-05 | 0.14811E-05
CALCULO EN ANSYS
Elgmentos £x €y Txy u [m] v[m]
finitos
4 -0.36643E-04 | -0.76994E-04 | -0.36157E-04 | -0.12824E-05 0.15585E-05
100 -0.35306E-04 | -0.78330E-04 | -0.38082E-04 | -0.12507E-05 0.15902E-05
400 -0.35284E-04 | -0.78352E-04 | -0.38174E-04 | -0.12459E-05 0.15950E-05
900 -0.35300E-04 | -0.78337E-04 | -0.38160E-04 | -0.12445E-05 0.15965E-05
Se observa que existe una muy buena aproximacidbn con respecto a las

deformaciones y a los esfuerzos. Existe una ligera discrepancia con respecto a los
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desplazamientos, del orden del 5%, que para propésitos practicos es despreciable.
También se observa que no necesariamente se consigue mejores resultados
aumentando el numero de elementos finitos, incluso con cuatro elementos los
resultados no difieren en exceso. El desarrollo tedrico visto en el presente capitulo
se utilizara esencialmente para calcular correctamente los parametros a ser
ingresados en el software Ansys.
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CAPITULO 3

ANALISIS DE LAMINADOS

El presente capitulo trata sobre dos teorias bidimensionales que simplifican el
analisis de placas. Las teorias bidimensionales son obtenidas de la teoria de la
elasticidad tridimensional, asumiendo variaciones de desplazamiento y esfuerzos a
través del espesor del laminado. En primer lugar se revisa la teoria clasica de
laminados, la cual asume que las deformaciones cortantes ingenieriles son cero y en
base de esta teoria se desarrollan las ecuaciones constitutivas de un laminado. La
teoria clasica de laminados describe la respuesta mecanica de cualquier laminado a
una combinacion de cargas en el plano y momentos flectores. A continuaciéon se
revisa la teoria de placas de Mindlin — Reissner, la cual predice un valor diferente de
cero para la deformacién cortante ingenieril, lo que da resultados satisfactorios para
los materiales compuestos. Al incluirse las deformaciones transversales se tienen
ecuaciones constitutivas completas.

3.1. LAMINADOS

Los materiales compuestos en los componentes ingenieriles son construidos en
estructuras laminadas con el fin de incrementar la rigidez ya que en ciertos casos
con una sola ldmina no es posible lograr un elemento que soporte las cargas
establecidas.  El conformar un laminado consiste en estratificar lamina por lamina,
hasta conseguir el espesor y propiedades mecanicas deseadas. Los laminados
pueden ser construidos también por apilamiento de preimpregnados, o por bobinado
de filamentos. Las laminas adyacentes pueden ser del mismo o de diferente material
y la orientaciéon de cada una de las fibras con respecto al eje de referencia (por
conveccion el eje x) puede ser arbitraria en cada lamina.

Una importante caracteristica de estos laminados es que su espesor es usualmente
mucho mas pequefio que las otras dimensiones. Esto posibilita que se simplifique la
teoria que describe el comportamiento de estas laminas. En esta teoria, cada lamina
puede ser representada como un material homogéneo con propiedades efectivas las
cuales pueden ser isotropica, ortotropica o transversalmente isotropica. Cada lamina
estd en un estado de esfuerzos planos y la lamina se deforma de acuerdo a la
hipoétesis de Kirchhoff cuyo contenido se revisara a continuacion.



60

NN

/

Figura 3.1. Estratificacién de laminas para obtener un laminado. !**

3.2. TEORIA CLASICA DE LAMINADOS

La teoria de la placa delgada esta basada en una coleccion de hipétesis
formalizadas por Kirchhoff en 1850. Estas hipétesis permiten reducir la complejidad
de un problema de elasticidad tridimensional a un problema resoluble bidimensional.
Esta teoria permite resolver la mecanica de un laminado desde la lamina simple.

Es importante definir ciertas convenciones para efectuar el analisis matematico del
laminado. Primero, el plano x-y es el plano del laminado y la direccion z es
perpendicular al plano de la lamina, como se observa en la figura 3.2:

Z.

X

Figura 3.2. Convencién de planos y ejes coordenados. *2

De acuerdo a la teoria clasica de laminados (CPT), o teoria de placas de Kirchhoff
se asume que:

e Cualquier linea originalmente recta y perpendicular al plano medio de un
laminado ABCD, se asume que permanece recta y perpendicular al plano
medio cuando el laminado es deformado. Esto equivale a ignorar la
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deformacion cortante en los planos perpendiculares a la superficie media y
por lo tanto px, =0y »y; = 0, y por lo tanto se tiene Gizy Gaz = .

e Se asume que las normales no varian de longitud, por tanto no existe
variacion del espesor en la direccion z, €, = 0.

* Los desplazamientos de la placa en la direccidn z provienen Unicamente de la
flexion.

Cuando una placa uniforme fleja, no existe extension de la linea de centros (ver
figura 3.3), siendo la linea de centros un eje que divide el laminado verticalmente en
dos regiones de igual espesor y que pertenece a la superficie media. Pero de igual
manera que en las vigas (debajo de la linea de centros, el eje z es negativo) se
genera compresion y se tiene desplazamiento negativo y (sobre la linea de centros,
el eje z es positivo) se genera traccion y se tiene desplazamiento positivo. Los
desplazamientos en la direccion (X, y, z) son (u, v, w) respectivamente.

] "o —
z .
i
A 7 .
II
) Linea de centros B % | A
¥ T 1
¢ aay -+|C [ ; #Wu
L 'p 2 CB':;' - 1
R 3/
w - ~/ : f
! __f’f.ﬁh““m_ D! :
<> / L lazeB
) “{ B
"‘x._\_\__,._- "'—u/’ g i il 55

¥

Figura 3.3.Geometria de una placa deformada segun la teoria clasica de laminacion.
(3.3]

Debido a que la linea ABCD permanece recta, el desplazamiento en el punto C es:
Uc = Uo — Zc tan (B) (3.1)
Siendo ug, Vo Y Wp, los desplazamientos de la superficie media de la placa.

Para angulos pequefios:

Uc = Uo — Zc (B) (3.2)
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B es la pendiente de la linea de los centros o de la superficie media del laminado y
es igual a:

B = ow, / ox (3.3)
Por lo tanto, el desplazamiento u en cualquier punto z a través del laminado es:
Uc = Uo — Z¢ (OW, / OX) (3.4)

Los desplazamientos dentro del plano que son funcion de la posicion (x, y, z) en el
laminado pueden ser definidos mediante:

U(X,y,2) = Ug(X,Y) —zEE"—w(x,y)j

0X

V(X.Y.2) = Vo(X.Y) - ztEa—w(x,y)] (3.5)
oy

Una vez obtenido el desplazamiento, se puede definir la deformacion unitaria
tomando en cuenta que su concepto es la variacion del cambio de desplazamiento
(ver figura 3.4).

{u+a_(u-d><)}— Ll
- O _au

S -— s —

2 A (3.6)

Desplazamiento # + extension % ax

Posicién Inicial Posicidén Final

Figura 3.4. Desplazamiento en la direccion x. 2

Por ello se sustituye la funcion u determinada anteriormente y se evalla su derivada:

_ 2to . & w
Ox & (3.7)
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La deformacién unitaria en y es obtenida de la misma manera:

2
2] &y (3.8)

La deformacién cortante ingenieril se define como la variacion en el angulo entre dos
rectas, que eran perpendiculares antes de la aplicacion de la carga (ver figura 3.5).
Para pequefias deformaciones este angulo se calcula mediante:

o
= {g}r
&_;V _,_..-""-F--F.lr

dy| ! i
/ ﬂ,f’“""#i % dx
dx

Figura 3.5. Deformacién cortante ingenieril. -2

ou  av
Ty = ﬂ-dw 2k 2 34 L2
dy clx &y o

(3.9)

Sustituyendo nuevamente las funciones u y v se obtiene:

. d L &
E= — —Z—

3}{ a

Ay & wi
Sy - — Sl p—

By 3y’
= U0 Vo, P

& M ac (3.10)

En forma matricial:
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By Fuy
1]
Sy — =Y +7 Ry
~ 0 3
Iy Yy Ky
(3.11)

En forma simplificada:

Sty

(3.12)

donde, &,°, €,°, 7x,° son las deformaciones unitarias del plano de referencia y ky, k,,
Ky Son las curvaturas del plano de referencia o plano medio.

f_ a2w\
E}.{D E
] #
SRR =420
. 1]
: P
Y

(3.13)

Utilizando las ecuaciones constitutivas, los esfuerzos en la lamina k-ésima pueden
ser expresados como el producto de la rigidez y de la deformacion:

o Qo Qg Uag (g
oy p=| Qo Wogp Woagg|< &
I Qg Qg Qg VY
(3.14)

Reemplazando (3.11) en (3.14) se obtiene:
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o Qg Wy Wog g " »
- ~ ~ ~ 0 .
oy r=| Qg Qg Qg gy I Ny
T = = = 1] K
. i Qg Wos Ugg Ty a2
(3.15)

3.2.1. RELACIONES CARGA - DEFORMACION Y MOMENTO-C URVATURA EN
UN LAMINADO

Las fuerzas y momentos resultantes en un laminado se obtienen por integracion del
esfuerzo en cada ldmina a través de su espesor, por ejemplo:

t !
2 2
Ny = O')(dz My = O'Xﬁdz

(3.16)

Puesto que los esfuerzos varian de ldmina a lamina del laminado, los célculos deben
ser efectuados para cada lamina y cada uno de estos resultados tendria que ser
analizados para identificar los puntos criticos.

Una placa laminada posee tres resultantes de esfuerzos: N, Q y M, que son
respectivamente fuerzas existentes en el plano del laminado o fuerzas de
membrana, fuerzas de cizallamiento y momentos, como se muestra en la figura 3.6:

A

dy
Figura 3.6. Fuerzas, cortantes y momentos en una porcion de placa de dimensiones
dx por dy. B4
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La coleccion entera de fuerzas y momentos resultantes para un laminado estan

definidas mediante:

i z,

N:-: 2 oy f Ty

N-P.- = FT'EI,.' dz = T‘ t“'f"'-_.l.-' dz

i

Y ol k= Yy )

3 Tt
t
M:{ 2 Ty n oy
My >= ay pzdz= N oy > ZdZ
i

Mhey Ay "= vy)

) Tt
(3.17)

donde zx y zx.1 estan definidos en la geometria basica del siguiente esquema (ver
figura 3.7). Note que z son las coordenadas, mientras que n es el niumero de

[Aminas.

12

Referenca

n

Zn-1

1

0

Figura 3.7. Geometria de una placa laminada.

Debido a que no siempre los ejes del material coinciden con los ejes de referencia,
se necesita determinar la rigidez del material [Qij](k) conocida como la rigidez
“reducida transformada” en términos de Qij*® y que se calculan con las ecuaciones

de transformacion vistas en (2.69):
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Las ecuaciones anteriores pueden ser configuradas para tomar ventaja del hecho de
que la matriz de rigidez [Q;]® es constante dentro de la lamina y recordando que los
esfuerzos son iguales al producto de la matriz de rigidez por las deformaciones:

— — — "zk o Il{
My . Gy Qi Wgg Ex Ky
My b= N7 | Q2 Qp G | ey b dz+ Ry (-Zdz
o R J— R
& K=1110) ] i ] 5
Xy 16 26 6 ey Ry |
VT zk—l
! i
— — _ K ] Z,
Pl N Qi Qi Qg x Ky
ME"’ = T Elg agg Ejﬁ 5*_.,.* L Zdz + HE" 22 dz
i — _ _
M}{y k=1 g g Ggg .0 Fiy k
vy 7 |
VT zk—l
! |

(3.18)

Se debe recalcar que &, €,°, 5’ Kx Kxy Kxy NO son funciones de z, la integracion
sobre el espesor puede ser llevada a cabo facilmente, por lo que las ecuaciones
anteriores pueden ser escritas como:

- - 9

My A Al A | [ ex Bii Bz Big | [ nx
ANy p=] Az Am A | < ey D341 Bz Bz B < Ry
My Alg  Pag Pgs | | D Bis Bas Bes | [ruy

LRy

- (e T

Pl Bin Biz Eis x Dii Diz Dag | [ Ky
<My =|Biz Bx Bas|< gy "L+ D1z Dx Dy |< Ky
Il Bie Baxs B . Dig D Des | (K
(Mhey vy ) . 3.19)
donde:
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[ Q iJ:IK'[' Tkt '2"zk'2]
[ Q J{'['ZHH - 'ZH'3:|

11>

[ B J=3

=
Il
-

11>

[ Dy J=3

siendo:

=
Il
-

(3.20)

[Aj] x): Matriz elastica de extension, representa la rigidez extensional, relaciona los
esfuerzos normales (Ny, Ny, Ny,) con las deformaciones de la superficie media.

[Bi] 3x3): Matriz de acoplamiento extension — flexion. Relaciona los momentos (M,
My, M) con las deformaciones de superficie media (g,°, €,° y £4) y los esfuerzos

normales (Nx, Ny, Nyy) con las curvaturas (kyx, Ky, Kyy).

[Di] (3xs): Matriz elastica de flexion. Relaciona los momentos (My, My, Myy) con las
curvaturas (xx, Ky, Kxy).

Un laminado serd simétrico, en relacién a la superficie media, cuando tiene las
capas agrupadas en pares, localizadas simétricamente en relacion a la superficie
media, y con igual orientacion de fibras y propiedades. La simetria del estratificado
implica un trabajo de esfuerzo desacoplado del trabajo de flexion [Bj] = O, si no se
verifica la simetria existira tanto deformacion en extension y flexion.

En ausencia de deformacién cortante y utilizando la teoria clasica de placas, la
relacion fuerza - deformacién para una placa delgada de materiales compuestos se
reduce a (3.21).

) . 0
e A11 A1z Ag B1r Bi2 Boag E

[y A1z Azo Ags Bio Boz Bog E,
M il il il B E B 0
:-cy>= 16 A6 Aes Bie Bos Bes | <IW>
Pl Bi1 Bi2 Big D1 Dz Dig

Y Biz Boz Bog Di2 Doz Dog

H'-_,I,-'

Il Bisg Eos Bes Die Dog Des ,
Y
[ C]

(3.21)
donde [ C ] es la matriz de rigidez para una placa sin deformacion cortante. La
ecuacion anterior (3.21), en forma matricial se definen como:
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{(ﬁi}) 5o i)

En las placas de materiales laminados, debido a que se consideran que estas estan
perfectamente pegadas entre si, las deformaciones varian linealmente a través del
espesor del estratificado, ver figura 3.8. Como las constantes elasticas son
diferentes para cada capa, los esfuerzos presentan discontinuidades.

Bl Ww N -

s /

Estratificado Variacion de la Médulo Distribucion de
deformacion caracteristico esfuerzos

Figura 3.8. Variacion hipotética de las deformaciones y esfuerzos a través del
espesor. *!

La mera presencia de [B] implica acoplamiento entre flexiébn y extension, debido a
gue tanto fuerzas y -curvaturas, como momentos Yy deformaciones existen
simultdneamente. Cuando en un laminado existe la matriz [B] es imposible extender
la lamina sin que al mismo tiempo aparezca flexion y torsion. Esto se lo puede
simular en Ansys, sometiendo a un laminado cuyos ejes del material estan a 45°y -
45°% a una carga Ny = 100 kN/m (ver figura 3.9).
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DISPLACEMENT

STEE=1
dUB =1
TIME=1
DMX =.001775

MAR 3 Z008
10:18:57

Figura 3.9. Respuesta en Ansys de un laminado utilizando para la fibra E; = 220 GPa
y v= 0.2 y para la matriz E,= 3.6 GPay v , = 0.35 y una carga de traccion Ny = 100

kN/m.

3.2.2. DEFORMACIONES Y CURVATURAS DEL PLANO MEDIO

Si las fuerzas normales y momentos resultantes actuando en una lamina son
conocidos, sus deformaciones de plano medio pueden ser calculadas al despejar €°

y k de 3.22 B3l Ast:

0

= N}{ M;{
ey " p=[A1 S Ny p+[B1]q My
] My Mhey
Fiw N;{ M}{
HE"' = I:[: 1 :I NE,- +|:D 1 :| M"_'."'
H},-p_,l,-' NW M}g-_,l,-'
(3.23)
siendo:

-1
(Arl=l AT rarTrBIL O J 1Bl A]

ol
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B:]=-1 AT 81 O°
CYRPICTRY

[D,]=L O T!

[ D J=iD1-1BIL AT B]
(3.24)

Por lo tanto los esfuerzos en cada lamina pueden ser calculadas mediante:

0

oy X Ky
J— B I:I -

oy b= Q@ L4 & 7l Qi Jeqny

Ty Ty Koty

(3.25)

Con el objetivo de aclarar el procedimiento a seguir para el calculo de un laminado
se desarrollara el siguiente ejemplo.

3.2.3. EJEMPLO DE APLICACION

Determine las matrices A, B y D para un laminado con dos laminas a [+45/-45]. Cada
lamina es de 6 mm de espesor y contiene 60% de fibra T-300 en una matriz epéxica.

Considere para la fibra E; = 220 GPa y V:= 0.2 y para la matriz E,=3.6 GPay V, =
0.35. Finalmente, calcule los esfuerzos en el plano medio de cada lamina debido a
una carga Ny = 100 kN/m.

Se calcula E1, Es, via, Vo1 Y G1p para 6=0° utilizando (2.12), (2.17) y (2.32):
Er=220010° Ep=3.610°  vi=02  uvp=035 V=06
E11 = Ef+ Emi{1 - w) Ei1 = 1.334x 10 Pa

9
Eo» = 8.784x 10° [Pa
Ef{1 - vf) + Em 22

Eoo =

v12:VfEJ!f+vm[G1—Vf) vi2 = 0.26



E2o
vl = — N2
E11

Asumiendo relaciones isotrépicas para los constituyentes se tiene segun 2.24:

Gr= —t
= 2[ﬁl+Vf)
o= 20 + v
G _ Gfl:(Bm
2 Gflfm + GmDk

vo1 = 0.017

Gi = 9.167 x 102 Pa
Gm = 1.333x 10°Pa

Gip = 3.262x 10°Pa

Se calcula Qll, Q22, le, Q21 Yy Qee para 9200, segljn 2.47

E11
Quu="—7""""-
1-viphipg
E22
Qo =———
1-viphipg
v12ED2
Q12 =
1-viphipg
Q21 = Q12

Q11 = 1.34x 1011DPa

Q2 = 8.824x 10°Pa

Q1o = 2.294x 10°Pa

Qe6 = G12

Se calculan los invariantes de Q: U1, Uy, Uz, Us y Us segun 2.68:

1
Up = gtﬁsmzu + 32 + 2[Q12 + 4Qes)

Uz = %EﬁQu - Q22)

Uz = %E@Qn + Q22 - 2[Q12 - 4@66)

Ug = %EﬁQu + Q22 + 6[Q12 — 4[Mee)

Us = %[@Ul—U4)

Up = 5.578x 10°Pa
U = 6.261x 100 Pa
Us = 1.565x 10-"[Pa
Ug = 1.795x 100 Pa

Us = 1.892 x 10'°Pa

72

Los parametros reducidos transformados de [(_Qi,-] en funcién del angulo del material

se calcula utilizando 2.69:
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i

11 = Ug+ Uz cos(2-8) + Usz.cos{4.8)

i

19 = Ug —Us.cos{4 8}

i

95 = Uy —Ug.cos(2-8) + Uz cos{4.8)

i

e %.uz.sm(z.e) + Ug-sin(4-6)
. %.uz.sm(z.e) - Ug-sin(4.6)

i

i

gg = Ugs— Uz cos(4.8)

Con los angulos especificados en el ejemplo se pueden definir las matrices y por lo
tanto se tiene para las fibras a +45°

Qg Qo Qg | 4017210 " 2326x10"0 2133 10'0
[Qa54+1=] Q41 Qo Qog|=| 326x10"" 4007x10"" 3.128x10'° |[Pa]
Qe Qo Qgal| L3133x10" 3128x10"" 3457x 10"
Y para -45°en [Pa]:
Qo Qa2 Qg 1a4017x10 " 326x10"" —3.133% 100
[Qqs_1=| Q44 Qoo Qo |=| 326x10"0 4007x10'"" —3.128x10'0 |[Pal
Qi Qo Qgg| L-3133x10" —3128x10" 3457x 10"

A continuacién se determina las matrices [A], [B] y [D] para un laminado de +45°y -
45° segun (3.20).

hO =-0.006 m, h1=0 m, h2=0.006 m

4821x10 % 4.032x 10" 0
[ Al=[ Qase J(W1-h0)+[ Qas- J(h2-h1) [ A T1=| 4032x10° 4809x10° 0 [Pa]

0 0 4148 % 10°
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0 0 ~1128 % 10°
B ]=%.[ Qlios ]-'h12—h02'+%-[ Qqs. Jh2*-m?l i [ B 1= 0 0 ~1126x10 8 | [Pa]
~1.128x 108 -1.126x 10° 0
5785%10° 4.838x 10° 0
[ D ]=%.[ Qass ]-'h13—h03'+%-[ Qs Jh2® 1111 D 1= 4838x10° 5771x10° 0 [Pa]
0 0 4978% 10 °

Se determinan las deformaciones y curvaturas del plano medio segun las
ecuaciones (3.24)

[ Ay =0 AT

5943x 10”7 —5821x 10" ° 0
-9 -9 -1
[ A ]=|-5821x10 5.96x 10 0 [Pa]
0 0 2411 %1072

[ 0° J=1D1-1 B 1] An ][ B]

2719x 10° 1777 x10° 0
a
[ 0% J=] 1777107 2714x10° 0 [Pal]
0 0 2107 %10 2

[ B J= Ar 1081 D° T

0 0 6.054 % 107 '
, K
[ B1 ]= 0 0 5038x 10” ¢ | [Pal
6.054% 10" 7 6.038x 10" 0

[ci]=[ B T
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0 0 6.054% 10" *
[ C1 ]= 0 0 6.038x 10 |[Pa]
5.054% 10" 7 6.038x 107" 0

(A 1=[ Am J+[ A 10810 0° T 0 B 1] A ]

7715%10°°% -5051x 10~ ° 0
1
[ A1 1=|-5051x10"% 7.728x 1072 0 [Pa]
0 0 5696 % 107 °

Para una carga de Ny = 100000 N/m en la direccion x, y utilizando (3.21) se tiene lo
siguiente:

N, 7715x 107 %
{M=1 41 140 {="}=4 _5.051x 107
0 0
¥ 0
{H}:[ C1 ]9 0 {r-:} = 0
0 0.061

Con estas relaciones se puede calcular las deformaciones y rotaciones en el plano
medio de la lamina a +45°, utilizando la ecuacion ( 3.12)

T3
4= 7000 ™
{545+} ={'C D}+ ] '{” }
7715x 1074

{eass} =0 —5051% 107 %
_1816x 1074
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Y las deformaciones y rotaciones en el plazo medio de la lamina a -45°

3
7= ——[m
J 1000[ ]

{eas} ={"H+z{x}

7715% 1074
{zas} =5 5051x 1074
1816 10" %

Se calcula también los esfuerzos en el plano medios de +45°, utilizando (3.23).
{oast = Qase ]{ED:H 7 Qase s}
8333 x 10°

{ru 5+} = 0

2093 % 10°

Los esfuerzos con respecto a los ejes del material se calculan utilizando las
ecuaciones de transformacion:

2 2
o1 = 8.333x 10%05(45 [—l"—j + OBin(45 [—l"—) + 2[62.093 x 106) [€c03(45 B"—) Ein(45 EI"—D
180 180 180 180

51 = 6250 10° [Pal

2 2
oy = 8.333x 1OGBin(45EIT[—j + 0@05(455“—) _2i2.003x 1¢°) [écos(45[—ln—j Bin(45E!n—D
180 180 180 180

5o = 2.074x 10° [Pa]

2 2
112= | 8.3331¢F) +0] [ésir(45Eln—j mo{459"—D +2.093 106[Eco{459"—) - sir(45E|n—) J
180 180 180 180

13 = —4 167 x 10° [Pa]

Los esfuerzos en el plano medio de -45° de igual f orma:
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{oast = Qus- bz Qus- J{x}

8333 x 10°
{rrdﬁ_} = 0 [Fa]
~2.093 % 10°

2 2
o1 = 8.333« 10%0{459"—) + OBir(—45El”—j + 2[(1—2.09& 106) [éco{—455n—j Bir(—45E|n—D
180 180 180 180

51 = 6259 % 10% [Pal

2 2
o0 = 8.33% 1063ir'(—455n—j + omo{—455“—j + 22,003 10 [écos(—455n—j Bir(—45E|n—D
180 180 180 180

50 = 2074 10° [P4]

110 [He.3331) +4 [ésir{—45E|1%O) 50{4551"&)) ~2.09% 106[Ecos(—4551%0)2 —sir(—45|31%()zj

19 = 4167 x 10° [Pal

Los esfuerzos asi determinados deben ser verificados con las teorias de falla
correspondientes de los materiales compuestos, para determinar si la placa resistira
el servicio, al que sera sometida.

3.3. TEORIA DE PLACAS DE MINDLIN - REISSNER.

La teoria clasica de placas (CPT), o teoria de placas de Kirchhoff, asume que las
deformaciones de cizallamiento transversales (yx. Y vy,) son nulas. Esta teoria
considera que la fibra transversal permanece recta, inextensible y perpendicular a la
superficie media de la placa después de la deformacion, siendo las rotaciones de
esta fibra en torno al plano medio calculadas por medio de las derivadas de la
deflexion w.

(3.26)
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La CPT es adecuada para el analisis de placas delgadas, especialmente cuando la
deformacion transversal es despreciable. Las placas de materiales compuestos
cuyas relaciones de moédulo elastico (E1/Giz ¥ E1/Gy3) son préximas a 50 son
susceptibles a fallar por corte transversal o delaminacién. Por ello se necesita una
teorfa que tome en cuenta las deformaciones cortantes transversales .

Algunos de los primeros y mas importantes trabajos publicados sobre placas son de
Reissner en 1945, seguidos por el de Mindlin en 1951. Reissner trabajé con
expansiones de campo de esfuerzos, mientras Mindlin se interes6 en campos de
desplazamientos. Ambos adoptaron coeficientes de correccidon del cizallamiento
constante, siendo 5/6, para los trabajos de Reissner, y T / 12 para los estudios de
Mindlin. Otro pionero del estudio en cuestion fue Kirchhoff, que formaliz6 en 1850 la
teoria de placas delgadas.

La teoria de Mindlin - Reissner se aplica en placas gruesas y en materiales
compuestos, donde las deformaciones cortantes e inercia rotacional son incluidas.
La teoria de Mindlin - Reissner considera las siguientes hipotesis:

* No se requiere que la fibra transversal sea perpendicular al eje axial después de
la deformacion, como se muestra en la figura 3.10. Por lo tanto yx, #0 y vy, # 0.

A I B i 41 A
/ A \ ']

Plano Meutro

Figura 3.10. Una fibra recta que es perpendicular al plano neutro de la placa antes
de la deformacion rota, pero permanece recta después de la deformacion. 24

* Se asume que las tensiones normales perpendiculares a la superficie media
se desprecian, o, = 0.

e Todos los puntos sobre una normal a la superficie media antes de la
deformacion permanecen sobre una linea recta luego de la deformacion.

* Los desplazamientos son pequefios respecto al espesor.
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» Las fibras rectas y normales a la superficie media antes de la deformacién no
cambian de longitud después de la deformacion.

Los desplazamientos paralelos a la superficie media indeformable, u y v, a una
distancia z pueden expresarse como:

u(x.,y,2) = W(x,y) + zBy(x,Y)

v(X,y,2) = V(X,Y) - 2Bx(X,Y)

w(x,y,2z) = w(X,y)
(3.27)

En estas ecuaciones:
B« = Rotacion con respecto al eje x de la fibra transversal a la superficie media.

8y = Rotacion con respecto al eje y de la fibra transversal a la superficie media.

Figura 3.11. Deformacién transversal de una placa en la hipotesis de Reissner-
Mindlin donde 6, y dw/dx; no tienen necesariamente que coincidir, puesto que se
considera que las deformaciones transversales no son nulas. 4

Derivando se obtienen las deformaciones unitarias.
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E}{—ﬂ-’l = E}{D+Z‘EH"H‘I ‘
. a _ : EHH
By = — - Sy~ £ — ‘
'-\E?.ﬁ,l"
Er = a_W =10
i (3.28)

Las deformaciones cortantes son:

U a 0 A8 A6
Ty ==+ = oy +z| 2 -
oty o L £
ah' 2w A
"|"._Illrz = [ = —E'}{ —_
gz &y ety
“|'}E=%’I +a—w = ':‘:"-_,I,-'+a—w
a7 & (5x
(3.29)

En representacion matricial, las ecuaciones (3.28) y (3.29) se resumen en la
siguiente forma:

( 8y i 2
0 ax 0 A
Ex £y Ex
By
ey p= uy,” +Z-{ _98x y =<gl ¢ +2Z B
ay ay Oy
{ %y o I} |'D
& aby a8y g R
vay T
—':‘:'}{+a—w
vz | o
"z
ewa_w
Y

(3.30)
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Note que si las deformaciones transversales yx, y ¥y, son despreciables se regresa a
la teoria clasica de placas o CPT. Las ecuaciones (3.30) se expresan en forma
compacta como:

e} o2t

gy + oW
Ny
{1} =
E"-_,I,-'+ a—w
o (3.31)
siendo:
B_E"_-.-’ A s BUD \
by i
Fiy
Ao 0
{ H}: Ky o= e > { }_:El 5 % ij >
H}{\_,I,-' a&f B-_,.f
By A6y a” 8
_ ey
i J \ Y,
(3.32)

La relacion entre deformacion y esfuerzo cortante en una lamina k es expresada
mediante:

{sz} Qg Qys {“f:-:z}
vzl | Q. Q Tyz),

45 44 (3.33)

La matriz de constantes elasticas, referente a la deformacién de cizallamiento
transversal se la representa mediante [ Q ¥ ].

Qg Wy

(3.34)

Las fuerzas cortantes se obtienen por integracién de los esfuerzos cortantes:
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[

i T r k T
{ L { - dz= ' & dz
I:l-_,l,-' T"_-,-"Z k:‘I T"_-,-"I

(3.35)
Sustituyendo en (3.35) el producto de la matriz de las constantes elasticas por las
deformaciones (3.33) se obtiene:

&) (ko
{@y = i L_ [CJ ']K{w dz

Para determinar las fuerzas cortantes transversales Qy, y Qy, se asume una
distribucion parabdlica para los esfuerzos cizallantes interlaminares wy, Y 1y, siendo
el factor de correccién: 5/6 o %/12 34,

il

[ C 1= g E [@ﬁ']k'zm—zk'
K= 1

(3.37)

La ecuacién (3.38) relaciona las deformaciones transversales con las fuerzas
cortantes:

{Q}{}_|:C44 ‘345}{?}:1}
(y | Cas Css vz (3.38)

Por lo tanto, en presencia de deformacion cortante, la ecuacion constitutiva del
laminado debe incluir la matriz elastica de cortante [Cj] ox2). Esta matriz es parte de
la ecuacion constitutiva del material y relaciona los esfuerzos cortantes (Qy, Qy) con

las deformaciones debido al corte (Yxz, Vyz), Segun (3.39).
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r 4 /.0
[N:{\ A1 A2 A1s Be1 Biz B g 0 0 ;K\
My Ao Ao Agg Bio Boo Bog 0 0 -:»_,;D
My Atg A26 Pes Big Bog Bes 0 O 0
[y
<M}:> B11 B12 Big D41 Dyg Dyg 0 O < § >
= . T
by Biz Boo Bog D1z Dog Dgg 0 O ) (3.39)
Ty
ey Bis Bz Bes Digs Dog Dgg 0 O )
Ty
Qy 0 0 0 0 0 0 Ca Cas||_
| WF
\ &y 0 0 0 0 0 0 Cas Css
S - \“fﬂ}
o
[ C]

Las ecuaciones constitutivas en forma compacta, para un laminado que incluye
esfuerzos de cizallamiento transversal, se expresan mediante:

(8x1) (8x8)  (8x1)

Como se puede ver, resolver manualmente problemas de laminados es
relativamente complejo y ademas estas ecuaciones se utilizan Unicamente para
placas de geometrias simples. Por lo tanto, si se requiere abordar geometrias
complejas se necesita usar métodos variacionales o el método de elementos finitos.
Sin embargo, la ecuacion (3.40) es muy importante ya que servira para desarrollar el
meétodo de elementos finitos que se vera en el siguiente capitulo. Asimismo, esta
ecuacion se utiliza en Ansys como alternativa para generar los datos en forma
matricial que luego se ingresan al programa.
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CAPITULO 4

ANALISIS POR EL METODO DE LOS ELEMENTOS

FINITOS DE COMPUESTOS LAMINADOS

En el presente capitulo se revisa el procedimiento general para analizar elementos
hechos de materiales compuestos usando el método de los elementos finitos. Salvo
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en casos especiales donde se analiza probetas a escala microscopica, se debe
utilizar las ecuaciones de la micromecénica y macromecanica para definir las
constantes mecanicas con lo que se asume gque las propiedades del material estan
tedricamente homogenizadas. Adicionalmente se presentan las ecuaciones
diferenciales de la placa laminada, obtenidas mediante la resolucion de las
ecuaciones de equilibrio que constituyen la llamada forma fuerte de las ecuaciones
de gobierno. EIl siguiente paso es determinar la ecuacion de la energia de
deformacion elastica de la placa laminada de material compuesto, que constituye la
forma débil de las ecuaciones de gobierno. A continuacion se efectla un breve
resumen de las funciones de interpolacién. En este caso se utilizaran las funciones
de interpolacién del elemento cuadrangular y se determinaran las matrices de
transformacién desplazamiento — deformacion [ B ] de extension, de flexién y de
corte con las que se obtendra la matriz de rigidez del elemento finito, que para ser
resuelto implicitamente se integrara utilizando Matlab. Finalmente se resumen
algunas caracteristicas de los principales programas comerciales de propdsito
general utilizados para analizar problemas mediante el método de los elementos
finitos.

4.1. METODO DE LOS ELEMENTOS FINITOS

El método de los elementos finitos es una poderosa técnica numeérica, que permite
resolver diversos problemas de la fisica e ingenieria en general. Con el método de
los elementos finitos se pueden resolver problemas de mecanica de solidos o
estructurales de caracter uni, bi o tridimensional, en regiones geométricamente
complicadas. Con algunas excepciones, la mayor parte de los sistemas en ciencia e
ingenieria son de naturaleza continua y su comportamiento no se puede expresar en
forma precisa en funcién de un nimero pequefio de variables discretas.

Aunque la mayor parte de los sistemas continuos son inherentemente
tridimensionales, en algunos casos su comportamiento puede describirse
adecuadamente por modelos uni o bidimensionales. Asi ocurre, por ejemplo, con los
problemas de flexion de placas, en los que el analisis se limita al estudio de la
deformacion del plano medio de la placa, y con todos los sistemas en los que se
puede hacer uso de las hipétesis simplificativas que reducen el estudio al de un
problema bidimensional.

Un analisis riguroso de dichos sistemas precisa la integracion de las ecuaciones
diferenciales que expresan el equilibrio de un elemento diferencial genérico del
sistema. Ejemplos de estos sistemas “continuos” son comunes en el analisis
estructural de solidos, placas y laminas en ingenieria civil, mecénica, aeronautica,
naval, materiales compuestos, transferencia de calor, mecanica de fluidos y
electromagnetismo, etc.
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La caracteristica que ha hecho al método de los elementos finitos tan popular es que
puede ser dividido en un conjunto de pasos logicos y puede ser usado para analizar
un amplio rango de problemas solo cambiando los datos de entrada del dominio.
Estos pasos se expresan de la siguiente manera:

* Se genera un mallado que abarca toda la estructura, obteniéndose una coleccion
de subdominios simples no intersectantes entre si, denominados elementos
finitos, cuyo comportamiento se especifica mediante un numero finito de
parametros asociados a ciertos puntos caracteristicos denominados nodos, ya
que es mas facil derivar en cada elemento una solucion conveniente aproximada.

* A patrtir de los principios de formulacién variacional:

Principio de energia potencial minima
Principio de energia minima complementaria
Principio de energia estacionaria de Reissner

O utilizando el método de los residuos ponderados, uno de los cuales es el
método de Galerkin, se obtiene la matriz de rigidez parcial [ ke ] de cada elemento
finito. El principio de energia potencial minima permite obtener [ ke ] resolviendo
la integral (4.1).

[ke]=([B]T-[C]-[B]dv (4.1)

donde [B] es la matriz de transformacion desplazamientos — deformaciones, V es el
volumen del elemento y [ C ] es la matriz de rigidez caracteristica del material.

* La matriz de rigidez [ K ] de la estructura es determinada al ensamblar las
matrices de rigidez parciales [ ke ].

* Se especifica las condiciones de frontera y las cargas aplicadas en la estructura
son reemplazadas por un sistema de fuerzas equivalentes, tal que las fuerzas

actuan en los puntos nodales.

» El desplazamiento de los puntos nodales es calculado al resolver el sistema de
ecuaciones definidos por:

[K1{d}={f} (4.2)
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donde { f } es el vector fuerza, que representa las fuerzas nodales equivalentes,
ver figura 4.1.

Fuerzas nodales

Elementos

Figura 4.1. Estructura y su mallado en elementos finitos.

 ElI vector { d } es subdividido en subvectores { de }, que representan el
desplazamiento de los puntos nodales de un elemento particular.

e El desplazamiento de un punto dentro del elemento es calculado por:

{U}=1N]J{de} (4.3)

donde el vector { U } representa el desplazamiento y [ N ] es la matriz de las
funciones de forma.

* La deformaciéon en un punto es calculada por:

{e}=[B]{de}
(4.4)

donde [B] es la matriz de transformacion desplazamientos - deformaciones.

» Las esfuerzos en un punto son calculadas por:

{o}=[Cl{e}
(4.5)

Los pasos precedentes se aplican a barras, vigas, estructuras y placas fabricadas
tanto en materiales convencionales como en materiales compuestos. La Unica
diferencia entre materiales convencionales y materiales compuestos es la matriz de
rigidez del material [ C ]y la ecuacion de la energia.
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El propésito del presente capitulo es particularizar las caracteristicas de la resolucién
de problemas relativos a elementos hechos de materiales compuestos por el método
de los elementos finitos.

4.2. HOMOGENIZACION

No es préactico calcular estructuras de materiales compuestos discretizando
completamente sus constituyentes, es decir fibra y matriz. Adn con las
computadoras mas sofisticadas actualmente disponibles es computacionalmente
costoso y materialmente imposible calcular en ese nivel de detalle. Sin embargo,
cuando se requiere analizar el comportamiento al micronivel de pequefias probetas
del material se puede modelar las fibras embebidas en la matriz (ver figura 4.2).
Adicionalmente, se realizan investigaciones en las cuales se utiliza microfotografias
para evaluar los efectos del hilado, o de vacios en la matriz (ver figura 4.3).

34

-
2

Figura 4.2. Discretizacion fibra-matriz. [

En aplicaciones practicas de célculo de materiales compuestos por el método de
elementos finitos, es necesario idealizar los constituyentes mediante la obtencién de
las ecuaciones constitutivas del laminado, homogenizando asi las propiedades del
material.
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Plimmie Al qd-2 @RS E e ade B

Figura 4.3 Geometria real de un tejido evaluada en COMSOL.*?!

Debido a que la discretizacion de un laminado es un procedimiento sencillo, se
prefiere analizar las estructuras reales usando membranas bidimensionales 2D. Sin
embargo, siempre se puede emplear un analisis total 3D en regiones altamente
esforzadas o regiones de especial interés tales como juntas y areas donde los
efectos de borde libre son prominentes. En un tipico analisis bidimensional de
estructuras laminadas, el laminado es modelado como un conjunto de membranas
pegadas entre si, desarrollando las matrices de rigidez y de acoplamiento derivadas
de la teoria clasica de placas laminadas o de la teoria de placas de Mindlin —
Reissner. En el analisis de compuestos, estas matrices de rigidez son las matrices
[A], [B] y [D], las mismas que fueron definidas segun las ecuaciones (3.20).

4.3. ECUACIONES DE EQUILIBRIO

Las ecuaciones de equilibrio de un cuerpo sélido pueden ser derivadas usando tanto
los principios de energia como los de mecénica vectorial (Leyes de Newton). Los
principios de energia requieren la minimizacion de la energia potencial total para
derivar las ecuaciones de equilibrio y las condiciones de frontera asociadas.

Para obtener las ecuaciones de equilibrio de un cuerpo sélido deformable, se debe
examinar el estado general de esfuerzos en un punto arbitrario en el cuerpo, por
medio de un elemento diferencial. Todas las componentes de los esfuerzos varian
espacialmente y estas variaciones pueden ser expresadas en términos de la
expansion de primer orden en series de Taylor (figura 4.4). Entonces las condiciones
de equilibrio en la direccion x e y resultan en:
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2

v

. 0]_,+ _' d}"
ot dy

N (x+ dx, y+dy)

Figura 4.4. Esfuerzos en una superficie infinitesimal. [+
9% L 9T L F, =g
" 3y
9%y 2™ +Fy=0
& o (4.7)

Extrapolando las ecuaciones anteriores al campo tridimensional, se puede obtener
las siguientes expresiones, sumando fuerzas y momentos en la direccion (X, y, z).
Las ecuaciones de equilibrio de elasticidad para el caso estatico son:

9% 8™y 0™ LF 0
e &7

e

oy L2 LIV L Ey=0
O
9to 0TV 89T L p ¢

ax 2y ar (4.8)

Dada la delgada geometria de los laminados e integrando las ecuaciones (4.8) a lo
largo del espesor, como en (3.16), se obtiene:
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BNy | 8 Ny +Fy=0
o a3
By, 3Ny +Fy=0
o o

& o

G L9 Lq=0
(4.9)

4.4. FORMULACION DE ELEMENTO FINITO MEDIANTE EL
METODO DE LA ENERGIA

El sistema de ecuaciones desarrollado en (4.9) constituye la forma fuerte del sistema
de ecuaciones de gobierno para placas. La forma fuerte, en contraste con la forma
débil, requiere una continuidad estricta en las variables de campo (desplazamientos
u, vy w). Obtener la solucion exacta para una forma fuerte de sistema de
ecuaciones diferenciales es usualmente muy complicado para problemas practicos
de ingenieria. EI método de diferencias finitas puede ser usado para resolver
sistemas de ecuaciones de la forma fuerte en forma aproximada. Este método
usualmente trabaja bien para problemas con formas regulares simples.

Una forma débil o forma integral es usualmente formulada usando uno de los
siguientes métodos:

* Método de los residuos ponderados
» Principios de energia

El método de residuos ponderados es una herramienta aplicable para resolver todo
tipo de problemas de ecuaciones en derivadas parciales. El método de residuos
ponderados suele estar orientado a la formulacién de problemas de transferencia de
calor. En la literatura disponible existe informacion sobre ambos métodos para
resolver problemas de materiales compuestos.

Los principios de energia o variacionales estan mas adaptados a la resolucion de
problemas de mecanica de solidos y estructuras. Los métodos de energia o
variacionales se clasifican en:

» Principio de energia potencial minima
* Principio de minima energia complementaria
* Principio de energia estacionaria de Reissner
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4.4.1. PRINCIPIO DE ENERGIA POTENCIAL MINIMA
El principio de energia potencial minima se enuncia asi:

“Para sistemas conservativos, de todos los campos de desplazamiento
cinematicamente admisibles (u, v y w), aquellos que satisfacen las condiciones de
equilibrio, extremizan la energia potencial total /7,. Si la condicion extrema es un
minimo, el estado de equilibrio es estable.” [*!

Se consideran sistemas conservativos aquellos en los cuales el potencial de trabajo
es independiente de la trayectoria. Es decir, si el sistema se desplaza desde una
configuracion dada y se trae de regreso al estado inicial, las fuerzas efectdan un
trabajo nulo, independiente de la trayectoria. Los desplazamientos cinematicamente
admisibles son aquellos que satisfacen la naturaleza de valor Unico de los
desplazamientos (compatibilidad) y las condiciones de frontera.

La energia potencial total 1, de un cuerpo elastico en reposo se define como la
diferencia entre la energia potencial de deformacion elastica 1 y el trabajo realizado

por las fuerzas externas W;.

|_|p =1 _Wf
(4.10)

Para un cuerpo eldstico lineal la energia de deformacion unitaria total N estd dada
por (4.11):

I = %L T frav = %.L{zjﬂ[ C 1e}av
(4.11)

donde V representa el volumen del sélido, [ C ] es la matriz de rigidez del material,
{ €} es el vector de deformaciones y { 0 } es el vector de tensiones.

El trabajo realizado por las fuerzas externas se obtiene mediante (4.12):

Wi = L {UY fidv + L {UT fiddsr

(4.12)

donde { U } representa el vector de desplazamientos { u, v, w }' dentro del elemento,
St representa la superficie del sélido en el cual las fuerzas de superficie son
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prescritas, f, es el vector de fuerzas volumétricas y{fS es el vector de fuerzas
superficiales.

Para una placa de material compuesto lineal, se puede aplicar el principio indicado y
se tiene que:

1 T T
Ly = EL {e} {=} dU—L {U} {ffdsy
f (4.13)
La hipotesis de Mindlin - Reissner de describir el comportamiento de la placa por la

superficie media, permite que la integral potencial total sea reducida a una ecuacién
de superficie. Desarrollando la ecuacion (4.11) se obtiene:

Il = %L {eV {o}av = %L L {e] {o}dz dsr

(4.14)

Reemplazando en (4.14) las ecuaciones definidas en (3.12), (3.25) y (3.37) se
obtiene:

Il = % J {ED +7Z K }T[ E.J :Ik' {ED +z H]’ dZ+L {“.‘]’T-[ Q '\'l{-{“.'} dz | dSs

(4.15)

Desarrollando e integrando la ecuacion (4.15) se obtiene:
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n J—
AT S & LT o

n —
+ 2T S [0 Tl - T § as

e % v 2 [ [ a ]K-[{zk ~Zk-1 'ﬂ-“.- dSe

k=1
(4.16)

Se generan entonces cinco integrales de superficie, cuya escritura puede ser
simplificada si se substituye por las matrices[A],[B],[C]y [ D], desarrolladas en
el capitulo 3, por lo tanto la energia potencial de deformacién elastica para un
material compuesto es:

N (G SIS N AERISNE ST IS S =

(4.17)
siendo:

{2 {K}y{ Y }: Vectores referentes a las deformaciones normales, curvaturas y
curvaturas producidas por el cizallamiento transversal.
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[Q iy [Q": Matrices de constantes elasticas referentes a las deformaciones de
tension, flexion y cizallamiento transversal.

[A], [B], [C], [D]: Matrices elasticas de tension, tension / flexion, corte y flexion
definidas en (3.20).

4.5. FUNCIONES DE FORMA

El campo de desplazamiento desconocido dentro de un elemento finito puede ser
interpolado por una distribucion aproximada. Esta distribucién se vuelve mas exacta
conforme se consideran mas elementos en el modelo y pueden ser expresadas
como funciones polinomiales que pueden ser facilmente derivadas e integradas. Por
ejemplo, para el caso mas simple de elemento finito que es el elemento barra, los
desplazamientos son expresados en términos de los desplazamientos nodales { ul,
u2 } por medio del polinomio de primer grado.

U(x) = (1— )—I()Eul + ()—l(j M2
(4.18)

donde | es la longitud del elemento finito, x es la variable independiente y las
funciones de interpolacion N1y N2 son:

X
I

Nl1=1- N2 =

ll‘ (4.19)

La figura (4.5) representa la interpolacion lineal del campo de desplazamiento dentro
del elemento barra:

0.8

0.6
L)

04

0.2r h

L=a

Figura 4.5. Interpolacion lineal del campo de desplazamientos en una barra



96

En el caso de problemas en dos dimensiones se utilizan elementos triangulares y
las funciones de interpolacién son bidimensionales *°!:

NL(x.Y) = 2= (es - xa) + (v2 - y3) B+ (xa - x2) 5]

N2(x.y) = 2= (a1 - xa3a) + (¥3 - y2) B+ (xa - x3) 5]

N3(x.y) = o= (a2 -xe) + (v1.-y2) B+ (x2 =) 5]

(4.20)

donde A es el area del elemento triangular de la figura 4.6 y estd dada por el
determinante de (4.21):

3 3

0.0

N1
Figura 4.6. Elemento triangular de tres nodos con el sistema de coordenadas atado
al elemento y el grafico de la funcion de forma para N1.

T %1 Wy
1
A=_]1 x
i 2 Y2

BRCENE (4.21)

Hay dos tipos basicos de funciones de interpolaciéon que son usadas en andlisis de
elementos finitos. La interpolacion de Lagrange, en la cual Unicamente la funcion es
interpolada, y la interpolaciéon de Hermite, en la cual la funcién y sus derivadas son
interpoladas. Por ejemplo, en la interpolacibn de Hermite se puede exigir que la
primera derivada del desplazamiento axial sea continua. Los elementos finitos
desarrollados usando la interpolacién de Lagrange son llamados elementos C°, y los
elementos finitos desarrollados usando la interpolacibn Hermite son llamados
elementos C™, donde m > 0 es el orden de las derivadas incluidas en la
interpolacion.
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Como en la teoria de Mindlin - Reissner las curvaturas (6xy 6,) no son derivadas del
desplazamiento vertical w (ver 3.28), las funciones de interpolacion solo requieren
continuidades C° en los desplazamientos y las rotaciones. Por el contrario, en la
teoria de Kirchhoff, se exigen continuidades en las primeras derivadas del
desplazamiento (clase C'). En otras palabras, es mas facil desarrollar los elementos
finitos utilizando la teoria de Mindlin — Reissner.

Se seleccionara el elemento rectangular, puesto que la matriz de deformacién no es
constante, como sucede en los elementos triangulares. Esto genera una
presentacion mas realista en las deformaciones y por lo tanto en la distribucién de
los esfuerzos a lo largo de la placa. La formulacién de las ecuaciones para los
elementos rectangulares es mas simple comparada con los elementos triangulares,
debido a que la funcion de forma puede formarse muy facilmente debido a la
regularidad en la forma del elemento rectangular.

Considere un dominio bidimensional. EI dominio es discretizado en un namero de
elementos con cuatro nodos y cuatro lados rectos. Se numera los nodos en una
direccién contraria a las manecillas del reloj, puesto que cada nodo tiene dos grados
de libertad y el numero total de grados de libertad para un elemento lineal
rectangular sera de ocho.

A Vv
_ A7
4 (x4, V) 3 (X3, ¥3)
(g, V) (U3, 3)
S iy
2b — > - f.
JEX
2a
1 (x1,¥) 2 (X2, %)
{”]‘1’.'1'} {”-"_&. 1-'.':}
>
X,

Figura 4.5. Elemento rectangular y su sistema de coordenadas. *!

La dimension del elemento es definida como 2a x 2b x h. Se define un sistema local
de coordenadas (g, n) con su origen localizado en el centro de elemento rectangular.
La relacién entre las coordenadas fisicas (x, y) y el sistema local de coordenadas
naturales (g, n) esta dado por:
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donde x; Yy yc son las coordenadas del centro del elemento y se obtiene:

o]

£
.

an

1 1
a ]

¥ |

(4.23)
Un elemento diferencial de area se obtiene mediante:

dx[dy = ab[dg [dn
(4.24)

Por lo tanto, para integrar una funcion f (x, y) sobre un elemento rectangular, se
puede efectuar la siguiente transformacion al sistema de coordenadas naturales:

1 Al
J HERY dxdy:J j a-b-glg,m) dg dn
5 —1v-1

Las funciones de forma expresadas en coordenadas naturales deben satisfacer los
mismos requisitos que en coordenadas cartesianas. Por consiguiente, en elementos
de clase C°basta que las funciones cumplan:

(4.25)

a) Condicion de compatibilidad nodal (ver figura 4.6).

g = (i=1)
AR '{0} L))

(4.26)

b) Condicion de sélido rigido !

i [Nillg ,n)] =1

i=1

Debido a la regularidad del elemento rectangular, las funciones de forma pueden ser
obtenidas esencialmente por inspeccion y escritas directamente como sigue:



99

Ny = %Eﬂl-i)fﬂl-n)

N2 = %Eﬂlﬂ)fﬂl-n)

N3 = %Eﬂlﬂ)fﬂlﬂl)

Ng = %Eﬂl-i)fﬂlﬂl)

Figura 4.6. Funcién de interpolacion Ns.

La matriz de interpolacién para un elemento cuadrangular con ocho grados de
libertad tiene la forma siguiente:

M1 N2 N2 N4 0 0 O 0}
Lo o0 0 0 NI N2 N3N

(4.29)
El desplazamiento {U (x, y)} es funcion de las coordenadas x e y, y expresa el

desplazamiento en cualquier punto dentro del elemento finito mediante la matriz de
funciones de interpolacion [N (X, y)] y el vector de desplazamiento en los nodos {d}:

U tl= 1 NexGy) 1{de)
(4.30)

El vector desplazamiento { de } tiene el arreglo siguiente:
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( . \
desplazamiento nodo 1

dz desplazamiento nodo 2
ds desplazamiento nodo 3
{de} ={ 7 I={ >
desplazamiento nodon
LI I e ) (4.31)

La ecuacion (4.30), se la escribe en forma explicita segun (4.32):

TR
L2
L3
M1 N2 N3 M4 0 1] 1] 1] :| L MT-U1+ M2-uZ2 + N3 -U3+ Mg -ud
1] 1] 1] o M1 N2 N3 N MT w1+ N2 w2+ W w3+ N g

UEH,FJ={

Al
W2
W3
wd

(4.32)
Los desplazamientos u(Xx, y) y v(X, y) son interpolados mediante:

u(x,y) = N1m1+ N2@m2 + N3m3 + N4@4

V(X,y) = N1¥1 + N2[@2 + N3E3 + N4[¥/4
(4.33)

Adicionalmente, en la tabla (4.1) se indica otras funciones de interpolacion que se
usan con elementos finitos mas complejos. Las funciones serendipitas son creadas
por métodos de inspeccién, y no necesitan de nodos internos como las funciones
lagrangianas:



Tabla 4.1. Las funciones de interpolacion de Lagrange y Hermite.
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[4.7]

Tipo de elemento

Funciones de
interpolacién

Caracteristicas

Elementos de Lagrange

Lineales

Ya(1+88)(1+nn;)

Nodo i (i=1...,4)

Cuadraticos

Vag&i(1+88)(1+nn;) nn;
Yo nNi(1+nNi)(187)
Yo &G (1+ €5) (1n)

Nodo esquinero
Nodo lateral ¢ =0
Nodo lateral nj =0

(1€%)(1n?) Nodo interior
Elemento serendipito Ya(1+88)(1+nn)( && +nni | Nodo esquinero
cuadratico 1) Nodo lateral ¢ =0

5(1&°%) (1+nm)
Yo(1+€5) (1n°)

Nodo lateral nj =0

Elementos cubicos de Hermite

Funciones de [ 1/16 (£+§)* (€ & 2)(n+n)® | Para nodo
interpolacién de la | (nni-2) j (i=1....,4)
variable u 1/16 & (E+&)° (€ & 1)
(n+n)* (N ni—2)
116 (&+8)° (€ & 2)n;
(n+n)? (N ni— 1)
U16 & (§+&)° (€ &
D(n+n)> (N ni— n;
Funciones de | Y2 (& +1)( not 1) (2+ &, + | Para nodo
interpolacién  para la | no—¢&*—n?) i (i=1....,4)
variable u Y &( € +1)%(E 1) (no+1|( 2a y 2b son los lados
Derivada du/og ) del elemento rectangular
Derivada du/on Xc Y Yc los coordenadas

1/22 Ni( o +1)(No 1) (no +1
)
§=(xx)/a n=(y-yc)b
&=¢& no=nn

del centro del elemento
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4.6. MATRIZ DE TRANSFORMACION DESPLAZAMIENTO -
DEFORMACION

A modo de ejemplo se revisa el siguiente procedimiento de transformacion de las
deformaciones para el caso de esfuerzos planos definidas mediante:

_ _&u
-?._‘H: -——
M
Ay
-:.'-_,II-' -_—
o
au ay
“l'w e
d o (4.34)

La forma matricial se simplifica a:

.
) ax
=R
Ll
o=l o 2 =1
o W
.
e 2
L&y (4.35)

donde [ L ] es la matriz del operador diferencial y reemplazando (4.30) en (4.35) se
obtiene:

2y
sy o=[ L J[NDC,yI{de}=[ B ]{de}

Ty
(4.36)

Por lo tanto las deformaciones pueden ser descritas mediante:

{e}=[B]J{de} (4.37)
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donde [ B ] es la matriz de deformacién, que se determina al obtener las derivadas
parciales de las funciones de forma, segun (4.38):

[B] =[L]IN(X V)] (4.38)
A continuacion se define el vector de desplazamientos nodales { de } y se obtienen
las tres matrices de deformacion [ B ] para una placa de materiales compuestos. Se
considera la siguiente notacién para el vector de desplazamientos nodales 9

{ de } (20x1): vector de desplazamientos nodales del elemento finito placa de

dimensiones (20 x 1), por cuanto se tiene 5 grados de libertad en los cuatro nodos y
es igual a:

.
{de} ={ur uz uz s vi vo va w4 wy o wo wn Wy Gxg Bxo Bxg B By Byo Byg Byg}
(4.39)

donde u;, viy w; son los desplazamientos lineales y 6x;y By; son las rotaciones con
respecto a los ejes X, y en los nodos.

Se definen las matrices de transformacion desplazamiento — deformacion como:
[ Bt] (3x20): matriz de transformacion desplazamiento - deformacion de tension

[ Bf] 3xe0): matriz de transformacion desplazamiento - deformacion de flexion

[ Bc] (2x20) : matriz de transformacion desplazamiento - deformacion de corte

Los vectores de deformacion de la ecuacion de la energia (4.17) se reemplazan en
(4.37) de la siguiente manera:

"}=[ Bt ]{de}
{e}=[ B J{de}

{v}=[ B ]{de}
(4.40)
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4.6.1. MATRIZ DE TRANSFORMACION DESPLAZAMIENTO - DE FORMACION

DE EXTENSION

En base del procedimiento de transformacién visto en 4.6 se transforman las
deformaciones de la superficie media de la siguiente manera:

O en forma simplificada: { °}=[ L ][ N ]{de} = [ B; ]{de}

P |

=

S

1]
0 0

A u _ L _

JHE RO

4

e
(4.41)
(4.42)

donde [ B; ] es la matriz de transformacién desplazamiento — deformacién de

extension, la cual se obtiene mediante:

|

[ Bt J=[ L 1L N]

-{

N1 N2 N3 N4 0 0 0 0
O 0 0 0 M1 M2 N3 N4

(4.42)

Utilizando las ecuaciones (4.28) y hallando sus derivadas parciales se obtiene la

matriz [ B;] sxe0) que es igual a:
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__,]_T] T-n 1+n 1+ 0 0 0 0 0 D_
a a = =
1 T—¢ 1+€ 1+€ 1-¢
B 1=—4| o0 0 0 0 — = = = 0 .0
[ B 1=7 > b b b
1= 1+€ 1+¢ 1-¢€ 0 1-m T-m T4+m T4 0 0
L b b b b a a @ 8 -
(4.43)

4.6.2. MATRIZ DE TRANSFORMACION DESPLAZAMIENTO DE FORMACION
DE FLEXION

Las curvaturas correspondientes pueden ser expresadas segun la ecuacion (3.30)
mediante:

i ﬂq‘.‘f N i 8_ _
1 ax A
oy H}{ H}{
[ K ]= Ky r= —@H = _3_ 0 { }:[L]{ }:[L]-[N]-{de}
, By By By By
hw
GG .
L 2 do ] L Ay
(4.44)
O en forma simplificada
{k}=[L][NJ]{de} = [ Br]{de} (4.45)

donde [ B¢ ] es la matriz de transformacion desplazamiento — deformacion de flexion,
la cual se obtiene mediante:

g 2
B
3 0 ... M1 N2 N3 N4 0 0 0 0
[ Br J=[ L[ N]I=|-= 0 |
ay 0 ... 0 0 0 0 N1 N2 N3 N4
e 8
L & ay
(4.46)

Por lo tanto la matriz [ Bt] (ax0) €s:
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00 0 0 0 0 0 g 1=m 1-m 1+m _1+m
a & a &
1 1-¢ 1+¢ 1+¢& 1-¢
=—. |00 .0 ] - - ] ] 0 0
[ & 1=1 b b b b
T-7 T-7 T+ 147 T-¢ T+ 146 1-¢£
T T ] = - - _
N a a a a b b b b
(4.47)

En la ecuacion anterior se aprecian las ultimas columnas de la matriz para

visualizacion.
4.6.3. MATRIZ DE TRANSFORMACION DESPLAZAMIENTO DEFO RMACION DE
CORTE

Las deformaciones correspondientes pueden ser expresadas mediante 3.20:

N —HH+B_W & -1 0 W Wi
{f}: Y| ded oL Wed = L1 N 1 {dg
e Hy+a_w I By By
o o i
(4.48)
O en forma simplificada
{g}=[LI[NIJ{de} =[ Bc]{de} (4.49)

donde [ B ] es la matriz de transformacion desplazamiento — deformacion de corte,
la cual se obtiene mediante:

-T 00 . N1 MNZN2ZN4 O O 0O 0 0 0 0 0
40 0 0 0 0 NI MNZMN3MN4 O 0O 0 O
o 1|0 .. 0 0 0 0 0O 0 0 0 N NZN3 N

[ Bc J=[LI[NI]=

(4.50)

Por lo tanto, la matriz transpuesta de [ B¢ ]Jexo €S (4.51), se utiliza la matriz en
forma transpuesta para visualizar de mejor forma en el formato.
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0 0 T
0 i
£—1 -1
4.5 H
£+1 n-1
Cab Caa
£+1 1+ 1
4-b 4.5
£—1 M+ 1
4b aa
T
~(m=1)| =-= 0
I: B. :IT — ./-.\:1 14\:
(r1—1)-|__j + E,—' 0
¢ 1*-.
_“H”"—.jJFZ,.-' 0
fe 1)
I{T]+1:|-|..\Z—:1;| 0
- b
o (5
fe 1)
0 —I[r]—1]|.|_j + :1,-|
fe 1)
0 (n+ 1)-|_j + :1,.-|
’i 1*-.
i 0 pURS A 1,-'_

(4.51)

4.7. MATRIZ DE RIGIDEZ DEL ELEMENTO

Una vez que las matrices de transformacion [ B] = [L ][ N ] son determinadas, la
formulacion de elemento finito para un elemento puede ser formulada usando el
siguiente proceso. Se parte de la ecuacion de la energia de deformacion elastica
siguiente:

(4.52)
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Se substituye el vector { € } por la expresion (4.37):
{e}=0[B]{de} (4.53)

teniendo:

|I=%-J I:[ E ]-{de}:IT-[ C ]I:[ E ]-{de}:ld”'«f
4%

(4.54)

El vector constante de deformacién { de } puede salir de la integral:

n=1-{de}T-U [B1[ C 1B ]av|de
2 W

(4.55)
Por la tanto, la matriz de rigidez del elemento [ ke] es:
T
[kej=j[5]-[ c ][ B ]dV
W (4.56)

La integral de volumen se puede cambiar a integral de superficie mediante:

i ah A
ke J=| || wllieicis ]]d8f=h'j 181 c 1B iles
W0 J Sf
5

(4.57)
La ecuacion de la energia se reescribe asi:

1 T
1= —={dz} | Kk {de}
2" [ re Jce (4.58)

En el caso del elemento finito para materiales compuestos se reemplaza en la
ecuacion de la energia (4.17) las correspondientes matrices de transformacion [B]:
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o
f
T T T T
+ et [Bt] [ B 1[Bt |{de}+{de} [B¢] [ D 1[B¢]{de}+ -

+4de [Bc ][ C 1[B ¢ J{delldsy

(4.59)
Obteniendo factor comun { de }, la matriz de rigidez del elemento queda:

[ ke ]=L[[Bt]T-[ AlB]+[B:] 1 B 1[Br]+[Br] 1 B I[Bt]+

s8] 1B 1[Bt]+[B¢] 1D 1[Bt]+[Bc] [ C 1[Bc]]dSs
(4.60)

Se puede comprobar que las expresiones anteriores generan la version simplificada
de la matriz de rigidez:

(A118B1 o ][[Bt]
[Kel=| [[Bt][Br][Bcll{IB1ID1 o [[[Br]]|dss
0 o [ Ccll|[B.]

of
(4.61)

Mediante la transformacion de coordenadas y siendo a y b los lados del elemento
finito rectangular se obtiene la siguiente integral:

1 1

[a11B]1 o 1[[Bt]
[Ke]= ab|[[Bt] [Br] [B c]]ﬂ[ B1[D] o ] [Br] ||decm
o o [c1|[B.]

1Y
(4.62)
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Las matrices de transformacién se ensamblan de la forma siguiente y la version
transpuesta [ [B:][B¢] [ Bc]] es (4.63):

n-1 5 £ 0 0 0 0 0
44 45
S o S 5 0 0 0 0
4 45
n+1 0 £+ 1 0 0 0 0 0
44 40
L A S el 0 0 0 0
4a 4b
o &1 n=t 4 0 0 0 0
4b 4a
o &1 m-1 0 0 0 0
4b  4a
0 £+ 1 n+ 1 0 0 0 0 0
4b  4a
o &1 n+t 0 0 0 0
4b  4a
0 0 0 0 0 0 Sl =
4b 44
0 0 0 0 0 0 —Z+b1 —“4‘1
T - a
[Btl{EBr][Bc]] = o -
0 0 0 0 0 0 2 ‘
4b 4a
0 0 0 0 0 0 _E-1 Sk
4b 4a
0 0 0 o b on=T gy (&0 0
4b  4a iy
0 0 0 o &1 on=1 g0 0
4b  4a 27 7)
4b  4a Ry
0 0 0 o A1 onl (800 0
4b 4a 4" 4)
0 0 o =t 4 £ 0 m-1[&-1)
44 4 4 1)
0 0 0 _n-1 0 _E+1 0 —(T]—1)-|:£+12|
4a 4b 2" a)
0 0 ORI R R b 0 e[ &+
44 45 2" )
0 0 o -+l 5 &1 0 RN
I 44 4b 4 1) ]
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Con el objetivo de ilustrar el procedimiento a seguir se resolvera la primera parte de
la matriz de rigidez, correspondiente a la rigidez extensional:

j [(B+]'[ A 1[Bt]ds
5 (4.64)

Para simplificar el calculo se supone que la matriz de rigidez extensional [ A ] tiene
valores unitarios:

Desarrollando la operacion (4.64) se obtiene una matriz de (20 x 20) cuyo primer
término es:

1 A1
-1 -1 -1 -1
(”—3—]%—1) (”—+E—jmz—1)
4(a 4 4[4 4
k11 = alb + dn dg
AA 4
-1v-1
(4.65)
Resolviendo en el software MathCAD V14, se obtiene el valor de ki1
1 1
n-1 ¢&¢-1 n-1 ¢&¢-1
——=+>—=|h-1) |—+>— -1
(4@ 4[@)[0” ) (4@ 4[ﬂ>)mE ) a b 1
alb + dndg = ——+—+=
474 4 3 3@ 2
17-1
(4.66)

Si se desea obtener toda la matriz se debe recurrir a Matlab, se utiliza la funcion
“diff” para obtener las derivadas parciales y la funcion “double (int (int )))” para
obtener las integrales dobles en forma numérica. Estas sentencias se aplican en el
siguiente archivo .m:
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% Programa para calcular la matriz de rigidez K (20
un elemento finito rectangular de material compuest

syms r s
a=1
b=1

% Propiedades del material

% Matrices ABCD

A=[194 39 35; 39 55 35; 35 35 43];
B=[511617;16 18 17; 17 17 16],
D=[651311;131811;11 11 14];
C=[180; 0 18;];

%Funciones de interpolacion para un elemento rectan
N1 = (1/4)*(1-r)*(1-s);

N2 = (1/4)*(1+r)*(1-s);

N3 = (1/4)*(1+r)*(1+s);

N4 = (1/4)*(1-r)*(1+s);

% Matriz de transformacion desplazamiento de formac
% de tension

Bte(1,1)= 1/a*diff(N1,r);
Bte(1,2)= 1/a*diff(N2,r);
Bte(1,3)= 1/a*diff(N3,r);
Bte(1,4)= 1/a*diff(N4,r);
Bte(2,5)= 1/b*diff(N1,s);
Bte(2,6)= 1/b*diff(N2,s);
Bte(2,7)= 1/b*diff(N3,s);
Bte(2,8)= 1/b*diff(N4,s);
Bte(3,1)= Bte(2,5);
Bte(3,2)= Bte(2,6);
Bte(3,3)= Bte(2,7);
Bte(3,4)= Bte(2,8);
Bte(3,5)= Bte(1,1);
Bte(3,6)= Bte(1,2);
Bte(3,7)= Bte(1,3);
Bte(3,8)= Bte(1,4);
Bte(3,20)=0;

% Matriz de transformacion desplazamiento de formac

x 20) de

gular

ion

ion
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% de flexion

Bfl(1,17)= 1/a*diff(NL,r);
Bfl(1,18)= 1/a*diff(N2,r);
Bfl(1,19)= 1/a*diff(N3,r);
Bfl(1,20)= 1/a*diff(N4,r);
Bfl(2,13)= 1/b*diff(N1,s);
Bfl(2,14)= 1/b*diff(N2,s);
Bfl(2,15)= 1/b*diff(N3,s);
Bfl(2,16)= 1/b*diff(N4,Ss);
Bfl(3,13)= Bfl(1,17);
Bfl(3,14)= Bfl(1,18);
Bfl(3,15)= Bfl(1,19);
Bfl(3,16)= Bfl(1,20);
Bfl(3,17)= Bfl(2,13);
Bfl(3,18)= Bfl(2,14);
Bfl(3,19)= Bfl(2,15);
Bfl(3,20)= Bfl(2,16);
Bfl(1,1)= O;

% Matriz de transformacién desplazamiento de formac
% de corte

Bc(1,9) = 1/b*diff(N1,s);
Bc(1,10)= 1/b*diff(N2,s);
Bc(1,11)= 1/b*diff(N3,s);
Bc(1,12)= 1/b*diff(N4,s);
Bc(1,13)= N1;
Bc(1,14)= N2;
Bc(1,15)= N3;
Bc(1,16)= N4;

Bc(2,9) = 1/a*diff(N1,r);
Bc(2,10)= 1/a*diff(N2,r);
Bc(2,11)= 1/a*diff(N3,r);
Bc(2,12)= 1/a*diff(N4,r);
Bc(2,17)= N1;
Bc(2,18)= N2;
Bc(2,19)= N3;
Bc(2,20)= N4;

B1l= Bte.”*A*Bte;
B2= Bte.*B*Bfl;

ion
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B3= Bfl.*B*Bte;
B4= Bfl.*D*Bfl;
B5= Bc.*C*Bc;

% Matriz B

B = B1+B2+B3+B4+B5;

% Resultado numérico en Matlab

K= a*b*double(int(int(B,r,1,1),s,1,1))

Obteniendo € siguiente resultado:

Coluwnns 1 through 12

96.5000 -57.5000 -57
-57.5000 61,5000 18
-57.0000 15.0000 98

15.0000 -ZZ.0000 -57

43.68333 —-4.8333 -3Z.

—-6.6333 Z.8333 -4
-3&.1667 —6.8333 43

—4.8333 8.8333 -0

a o

a o

a o

a o
-19.3333 2.8333 13.
2.B8333 -3.3333 2
13.6667 2.8333 -19
2.B8333 —-2.3333 2

-3.1687 19.6667 -2.
-8333

19.6667 -20.1667 -13

—2.6667 -13.8333 S=F
-13.8333 14.3333 19.

Columns 13 through 20

-19.3333 2.8333 13.
.B333
.3333
.B333

Z2.8333 —-3.3333 Z
15.6667 2.8333 -18
2.8333 —-2.3333 2
-19.8333 2.3333 14,
2.3333 —-2.8333 3
14.1667 3.3333 -19
3.3333 —Z.8333 2
6.0000 3.0000 3
3.0000 6.0000 3
=3.0000 —&.0000 -6
—&.0000 =3.0000 -3
Z4.1667 2.3333 -8
2.3333 13.1667 a
—-5.68333 0.3333 24.
0.3333 2.1667 2
—-14.0833 2.0833 10
1.5833 —0.5833 2
10.4167 1.5833 -14
2.0833 -3.0833 1

.0ooo
falulalx)
. 5000
. 5000

1867

SE5333
SE5333
.8333

BEET

-5333
23333
-5333

BEE7

1667
BEE7

6667

1667

-3333
5333
L3333
falulalx)
falulalx)
falulalx)
falulalx)
SE5333
23333

1667

23333
2167
0833
0833
- 5833

18.
L0000

—Z2

-57.
B1.
-6,

L5333

—4.

38333

-2

-3
-13

-2

-3

-2

-z

-3

-6,
3333
1667
23333
13.
. 5833
0833
0833
-0.

-3

aooo
S000
S000
8333

8333

5333
23333
5333
23333
5333

14.

19.
-20.

3333
BEE7
1667

.B333
.3333
.B333
23333
23333
SB333
L3333
5333
L0000
L0000
L0000

oooo

1667

5B33

43 .
L5333
.lee7
—6.
50.
. laa7
L5333
- loa7

8333

G333
1867

.58333
23333
1667
23333
23333
-8333
-1
-8333

.lee?
.BE6T
.BE6T
.8333
.3333
.8333
. G6BE7
L5333
. 0000
. 0000
. 0000
. 0000
L0833
L0833
2167
. 5833
.58333
23333
-1
1667

-6,
B335
-4,
B335
-5.
15,
11.
L1667

-z

-2
-2

-z

19.
zZ0.
L8333
14.
LB333
L3333
B335
L3333
-6,
L0000
L0000
L0000
L5833
-o.
L0833
L0833
15,
28,
io.
-5.

13

-z

-z

-3

-3

8333

8333

1867

1867
1867

L3333
L8333
L3333
L8333
L8333
L3333
L8333
L3333

6667
1667

3333

aooo

5833

3333
8333
1667
BEET

-3e.
5333
5333
5333
L5333
1667
50,
-5.

-8
43
o

1i4.
23333
-5333
23333
-1
-58333
L3333
-58333

-2
19
-2

-Z.
.B333
=)o
19.
- B6ET
-B333
3333
5333
falulals)
falulals)
falulals)
falulals)
-21a67
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0833
0833
—16.

1i0.
-5333
23333

-2
19
-2
-3

-6
10

-14

39
-15

1667

1867
1667

1667

6667

1667
BBE7

EEET
1667

-B8333
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—6.
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1667
1667
1667
15.
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1667
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.5333
.3333
.5333
.5333
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-5333
.3333
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Figura4.7. Matrizderigidez del elemento finito rectangular.
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Cuando se utiliza un elemento rectangular de 4 nodos, la matriz de rigidez del
elemento es del orden de 20 x 20, y para un elemento de 9 nodos es de 45 x45.

Finalmente, para obtener el trabajo realizado por las fuerzas externas se reemplaza
nuevamente (4.30) en (4.12):

Wf=J [[ N de ]T-fbd\f+j [[ N ] de] fodSs= dET-J [ N ]T-fde+j [N ] £ dst
i Sf W Sf
(4.67)
Las fuerzas de volumen son entonces:
T
FD=J [ M ] fpdV
W (4.68)
Y las fuerzas de superficie son:
T
{F5}=J [ N ] -f5dSs
5
f (4.69)
donde [N]":
(N1 0]
N2 0
N30
T Mg 0
[ N ] =
0 M1
0 N2
0 N3
L0 N4 (4.70)
La ecuacion (4.67) puede ser reescrita asi:
Wi = (e} -(Fp + Fs) = {de¥ {fa}
© R 4.71)

Fo ¥ Fs son las fuerzas nodales que actian en los nodos del elemento, que son
equivalentes a las fuerzas de cuerpo y fuerzas de superficie. Estas dos fuerzas
pueden ser sumadas para formar el vector de fuerza total nodal fe:
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{fe= Fo + Fs (4.72)

Si por ejemplo se tiene una carga uniformemente distribuida en un elemento, f, es
constante, la integral dara:

.
{f} =zabfi(1 00100100100
£ 7| ) (4.73)

Esto implica que la fuerza distribuida es dividida en cuatro fuerzas concentradas de
un cuarto del total de la fuerza total. Estas son las condiciones de frontera de fuerzas
que junto con las condiciones de frontera de desplazamientos son aplicadas en el
ensamble del sistema de ecuaciones:

[ke]{de}={fe} (4.74)

Las ecuaciones formadas de esta manera son resueltas para los valores nodales de
los desplazamientos, las ecuaciones correspondientes a los desplazamientos son
utilizadas para determinar deformaciones unitarias y esfuerzos en cualquier punto
dentro del dominio del elemento S;.

Los elementos finitos placa/membrana mas populares que usan los programas
comerciales estan basados en la teoria Reissner-Mindlin. Esta es la manera mas
conveniente de formular elementos placa/membrana. Al contrario, las
aproximaciones analiticas prefieren usar la teoria clasica de placas laminadas. Esto
se debe a que las deformaciones y curvaturas estan definidas mediante la teoria
clasica de laminados y son:

[ Fw )
E}.{D axz
0 0 i
£ = Sy H=< ——
”, 7 |
[y
L, Pw
\ Y (4.75)

Se aprecia claramente que las funciones [N] descritas en (4.28) no servirian para
desarrollar las curvaturas k ya que se obtendria valores de cero. Esto significa que
se necesitan interpolaciones C° para u y v, e interpolaciones C* de w para
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desarrollar un elemento de placa sometido a flexion. Las funciones de interpolacion
N deben garantizar continuidad en:

u,v,w,a_w aw FFw Fw Pw

ax oy al af oy

Por lo tanto, es evidente que es mucho mas dificil escoger una funcién de
interpolacion N que satisfaga todos estos requerimientos. Para un elemento
triangular una de tales funciones debidas a Tocher es la siguiente:

WI{}{,'E,.“]I = 0 +n‘g-}{+11‘3-'3,-’+11‘4-){2+115-}{-'3F+115-'3F2+1E?-}{3 +n‘g-' }{2-'3,-’+ }{-'g,iz'+u'9-'3,-f3
(4.76)

Las constantes aj, a», as, a4, as, as, a7, Ag, a9 Son determinadas de las condiciones
nodales.

Por lo tanto, la teoria de Reissner-Mindlin permite desarrollar elementos finitos mas
sencillos que en el caso de la teoria clasica de Kirchhoff, y validos tanto para el
analisis de placas delgadas como para el de placas gruesas. Los elementos de
Kirchhoff son mas limitados y complejos aunque quizas mas seguros para el analisis
de placas delgadas. Es dificil decidir cual de las teorias es mas recomendable, pero
parece gue la balanza se va decantando cada vez mas en el uso de los elementos
de Reissner- Mindlin.

4.8. EJEMPLO DE APLICACION

Una vez que se determind la matriz de rigidez de un elemento finito tipo placa para
materiales compuestos se procede a ejemplificar el ensamblaje y resolucion de la
ecuacion de rigidez global en el siguiente ejemplo: Para la placa bidimensional
cargada que se muestra en la figura 4.8 se efectuara el ensamblaje de las matrices
de rigidez del elemento finito, se aplicaran las condiciones de contorno y se
determinaran los desplazamientos. Se utilizaran las propiedades del ejemplo 3.2.3.
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1000 N

1
-
1

e=2 e

- 2 -

Figura 4.8. Placa con dos elementos finitos.
* Ensamblaje:

Es importante definir las coordenadas locales y globales segun la figura 4.9

4 3
@) @ [@ @)

coordenadas locales

e=2 e=1

1) @ @ (2)
) 6 1
coordenadas globales -

Figura 4.9. Malla de dos elementos de cuatro nodos.

A continuacién se debe cambiar de posicién las filas y las columnas de la matriz de
rigidez del elemento finito (4.69) ordenada segun tipos de desplazamientos (4.39),
por una matriz ordenada segun nodos, de la manera indicada en (4.77):




Ll
Lz
L3
Ly
V1
2
V3
V4
Hifq
Kyl
Wy
4
Bz
B
4
By
B2
B3
g

— [Ki]

Ll
W
L]

5

fyq
Ly
Wy
Wy
By

By
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4.77)

La matriz de 20 x 20 [ K ] puede ser descompuesta en 16 submatrices de 5 x 5
cuya primera fila se construye de la siguiente manera:

[Kit1e ]=

[Kize ]=

K1
K1
ka1
K1

K12
Kaa
Kao
K42
Kaz

K12
Ka12
K312
Ka12

Ks12

K1z
Kaa
Ka3
K43
K3

Kis  Kis

Koag Kas

Kas HKas
Kag  Hys
Kes HKss

Ki1z Kaqg

Kziz K o214

Katz  Kars

Karz  Karg

Kaiz  Kaia

Ki1s
Kz1s
Ka1s

Ky1s

Ks1s |

[Kize | =

[Kise ]=

Kig
T
K3g
Kag
K

K11g
K1
K31

Ka1g

| Ksig

Kar
Kar
Kaz
Kar
Kz

K17
Kar7
Kar7
Ka17

Ks17

Kig

Kag K 29
Kag HKag
Kag  Kag
Ksg Ksg




Repitiendo para el resto de filas, la

compacta se representa segun:

[ Ki1e Kize

Kae Kaze
[Kij 1=

Kate Kaze

| Kare Kaze
De igual manera,

desplazamientos:

1 Y3

LR
W
Wy

B0y

Eh

Kize Kise |

Kaze Kaose

Kaze Kase

Kaze Kase |
utilizando

(1A

W3

{ s w

0

L By:

subvectores, se

i

S

\

representa el

u
3
i
8
b
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matriz de rigidez del elemento finito en forma

(4.79)

vector de

( u

W

{ Uiz w

De fo;ma global el vector de desplazamiento para un elemento es entonces:

{U}=<u3 >

{F}=<F3 >

La ecuacion global de rigidez es por tanto:

( 3\

()

A

B
L
(4.80)
(4.81)
(4.82)
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Ki1e Kize Kize Kise L4 F1q
Kaie Kaze Kaze Kose L5 F2

Kate Kaze Kaze Wase L3 Fa

| Kare Kaze Kaze Kase Ly Fa

(4.83)
Y en forma compacta:

[Kie U=} (4.84)

La matriz de rigidez de la estructura se forma a partir de las contribuciones de las
matrices de los diferentes elementos individuales. Esta operacién se denomina
ensamblaje. Las matrices de rigidez de cada elemento son:

B 1 2 3 5 B 3 4
B [Kite Kize Kize Kige | 5 [Kite Kize Kize Kise |
1 Kate Kaze Kaze Kage B Kate Kaze Kaze Kage
2 Kare Kaze Kaze Kage 3 Kate Kaze Kaze Kage
I | Kate Kaze Kaze Kige | 4 | Kate Kaze Kaze Kige |
matriz elemento 1 matriz elemento 2

Tras el ensamblaje se obtiene:

1 0 Kqq (1 Kag M Koy (Y Kaq 0
2 a Kgy ka2 N Kgg Y Kag V) a
3| Ky 2 Ka )4 K1 . K4z ™ K43 R ka3 )4 Kag ) Kas (2
4| K (2) Kas (2) 0 0 K (2) K (2)

(4.85)
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Como puede verse, la matriz es simétrica y para formar por ejemplo el elemento
correspondiente a 5-5, se observa en la figura 4.9 que corresponde al K;; de la
matriz del elemento 1. Adicionalmente existen elementos que son cero debido a que
no existe conectividad entre estos nodos, por ejemplo 5-1, 5-2, etc.

* Condiciones de contorno:

El problema estructural siempre tiene restricciones de desplazamientos que deben
imponerse para poder resolver el sistema de ecuaciones global y evitar la
singularidad de la matriz de rigidez. A nivel practico esto se traduce en eliminar las
filas y columnas del sistema de ecuaciones que estan relacionadas con el
desplazamiento prescrito. Con ello se reduce la dimension del sistema a resolver y
s6lo se calculan las verdaderas incognitas del problema. En el caso del ejemplo
especifico se fijan los nodos 4 y 5, por lo tanto U y Us son cero.

5 B 1 2 3 4
5 | Ky Kz L 0 Kz K1g @] fU\
gl Ko 2 Koz 34 K1 ™ Kz M K13 ™ Kaa o K14 M Kog (2 UZ
1 0 Koy Koz 1 gy Kag 0 U
ol Ky Ky 1 g O Koy O . Y
3l Kar T K P ke M ke M ke ™ ke P ke Y kg 53
s Ky @ ke, @ . . Ky @ K @V
(4.86)
5 G 1 2 3 4
s | 42 k2 . . g2 2
Lg
5| K Dk Pk kT g T g P g M kg Ug
1 a Kz Koz gy Kaa a U
SIE Ky (1 Ky @ gy ) o ) . U,
3] Mo ? Kae P K ke M ke 1 ke P ke kg 53
s | g2 g I I et e | U
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Por lo tanto, el sistema de ecuaciones a resolver esta definido en forma matricial de
la siguiente manera:

Koy @Dt ks D Ky, @ ks M e, @y g, O (u,; (F;
Ky ) Kzz 1 Kay (1 Kag V) ) Ly - Fi >
Kqqy (1) Koy (1 Kag (D Kaq (P Uz Fa
ki @ ke @ Ky @ K D gy Pk gy kUSJ kFEJ
(4.88)

En esta expresiéon se conoce el vector de fuerzas y los desplazamientos son las
incégnitas a resolver. Desarrollando los vectores columna de acuerdo al ejemplo
presentado se obtiene:
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Ug
Vg
we| |
B
Byg
Ly
W
Wi
B
Kar Kaz 1 Kgy Kaq B4

o o o o o o o o o 8

KS’I (1) HSE (1] KBS (1) K34 (1) Ll 0

— 1000
m || v |

+ b ) Kaz . K4z ™M Kaz
W

Bty
B
Uz
V3
W |
By

Byq

o o oo o o o a

(4.89)

Esta ecuacion se la puede resolver invirtiendo la matriz de rigidez y multiplicandola
por el vector de fuerzas segun el programa en Matlab 7.1.0 indicado en el Anexo 1.

A .. -1 f
Y '[ K simplificada} i (4.90)

Las incognitas del sistema corresponden a los desplazamientos nodales de la malla,
por lo tanto la obtencion de la deformada de la estructura es inmediata. Algunos
desplazamientos ya son conocidos por la imposicion de las condiciones de contorno,
por ello no forman parte del sistema de ecuaciones.
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Los resultados en metros son los siguientes:

Tabla 4.2. Desplazamientos, resultado de correr el programa en Matlab.

Us - 0.00mm
Ve 0.00 mm
We 19. mm
Bx6 0.021 rad
By6 0.069 rad
Uz -0.1 mm
\Z1 0.1 mm
W1 -40.4 mm
Bx1 0.0449 rad
By1 0.0353 rad
u> 0.1 mm
Vo -0.1 mm
Wo -15.2 mm
Bx2 -0.0319 rad
By -0.0406 rad
Us 0.1 mm
V3 0 mm
W3 -27.1 mm
Ox3 -0.0479 rad
By3 0.0111 rad

Una vez que se han calculado los desplazamientos, las deformaciones se
determinan mediante la férmula que las relaciona, a partir del campo discretizado,
ver ecuaciones (4.40):

"}=[ Bt ]{de}
{e}=[ Br J{de}
(v} = B J{de}

(4.91)
Los esfuerzos se calculan por medio de la siguiente ecuacion:
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fT_‘:{ H}{
J— ~ |:| J—

oy L= Q J.< & >z Q oKy

Ty Ty Ky

(4.92)

Como pudo constatarse en el desarrollo y formulacién del problema de elementos
finitos anterior. Resolver manualmente es sumamente largo y tedioso por mas
simple que sea un problema, por lo cual para aplicaciones practicas es
imprescindible el usos de herramientas computacionales y eso es lo que se revisara
a continuacion.

4.9. CODIGOS COMERCIALES PARA ANALISIS CON ELEMENT OS
FINITOS

Los aspectos mas importantes del andlisis de elementos finitos de una estructura de
materiales compuestos son:

* Homogenizacion de las propiedades materiales mediante la obtencion de las
leyes constitutivas.

» Postprocesamiento de resultados numéricos para recuperar esfuerzos y
deformaciones en las direcciones principales del material para un analisis de
falla subsecuente.

Un eficiente postprocesado de resultados numéricos es inherente a un ingreso
preciso de datos de material, en la etapa del preprocesado. Un buen cdédigo
comercial es aquel que incorpora el proceso de homogenizacion en un apropiado
nivel de analisis, como también soporta pre y postprocesamiento de una amigable y
eficiente manera. La tabla (4.2) lista algunos de los programas de elementos finitos
que pueden analizar materiales compuestos, que soportan elementos soélidos 3D,
placas 2D y membranas.
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Tabla 4.3. Software de elementos finitos con posibilidad de calcular laminados
compuestos.

Software Descripcion Pagina Web

Software de propdsito general con una amplia
variedad de tipo de elementos apropiados para
ABAQUS analizar membranas laminadas y | http://www.abagqus.com/
comportamiento no lineal en plasticos, | products/

ABAQUS utiliza la técnica VCCT para
determinar la tasa de relajacion de energia en
el frente de la delaminacion que ha sido
utilizada por Boeing y juega un importante rol
en el disefio de estructuras aeronauticas.

Software de uso general, bajo costo, paquete | http://algor.com/homepa
ALGOR de elementos finitos con elementos | g2.htm
compuestos. Importante informacion en linea.

ANSYS ofrece una gama de capacidades para
analisis de composites. Las capacidades
ANSYS tradicionales incluyen elementos tipo cascaras, | http://www.ansys.com/
sélidos y viga con definiciones de seccion
avanzadas y criterio de falla. El software
ANSYS tiene capacidad de estratificar capas
con diferentes propiedades y en diferentes
angulos.

ANSYS puede trabajar con el paquete
FIBERSIM que es una herramienta informética
lider en el disefio de piezas hechas en
materiales compuestos.

Paquete de uso general de rango intermedio.
Incluye varios médulos, tales como andlisis no
COSMOS- lineal avanzado, andlisis de tensién vy
M dislocaciones, andlisis de estabilidad vy | http://www.srac.com/pro
frecuencia, andlisis de trasferencia de calor, | ducts.html

andlisis de respuesta dindmica, andlisis de
fatiga, y optimizacion del disefio.

DYNA3D es un programa de elementos finitos
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para resolver problemas de mecanica | http://www.lstc.com
estructural o del continuo. Debido a su
DYNA 3D naturaleza explicita DYNA3D utiliza pequeiios
pasos temporales para integrar las ecuaciones
de movimiento y es especialmente eficiente en
la resolucibn de problemas de dinamica
transitoria.

MSC.NASTRAN puede ser eficientemente | http://www.mechsolutio
utilizado para modelar compuestos laminados. | hs.com/products/patran/
MSC. MSC.NASTRAN permite al usuario especificar | lammod.html
NASTRAN las propiedades del material, orientacion y
espesor para cada lamina. ElI programa
entonces calcula las propiedades de la placa
equivalente.

Pre y post procesador general para el andlisis | http://www.femap.co.uk/
FEMAP de elementos finitos. No soluciona por si
mismo pero interconecta con 20 diversos
programas. Tiene una buena interfaz para
definir laminas.

COMSOL Multiphysics™ es una herramienta | http://www.comsol.com/
de modelado y analisis para prototipaje virtual
de fendmenos fisicos. COMSOL Multiphysics
COMSOL puede modelar virtualmente  cualquier
fendmeno fisico que un ingeniero o cientifico
pueda describir con ecuaciones diferenciales
parciales (PDE), incluyendo transferencia de
calor, movimiento de fluidos,
electromagnetismo y mecénica estructural,
soportando la integracion de problemas de
diferentes campos.

Los pre y postprocesadores listados en la tabla 4.2 soportan las principales
condiciones para analizar materiales compuestos reforzados con fibras. Estas
incluyen:

* Ingreso de propiedades de laminas basadas tanto en arquitectura unidireccional
como en tejido bidimensional.

+ Estratificacion de [aminas.
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» Orientacion del vector, usado para definir la orientacion de la capa en el espacio.

* Homogenizacion a propiedades tridimensionales efectivas.

« Ingreso de las matrices de rigidez [A], [B], y [D] para placas y cascarones.

* Recuperacion de esfuerzos y deformaciones.

» Falla de la primera capa basado tanto en criterios puntuales tension/deformacion
o falla cuadratica (Tsai-Wu, Hill, Hashin).

4.10. SELECCION DEL SOFTWARE

Se ha analizado las cinco herramientas informaticas siguientes:

Comsaol
Cosmos
Algor
Abaqus
ANSYS

De estas, Cosmos y Comsol no tienen posibilidad de estratificar capas, solamente se
puede homogenizar el laminado mediante un calculo previo. De los tres restantes se
escogi6 el programa ANSYS debido en primer lugar a la importancia que tiene este
codigo en el ambito académico y cientifico internacional. Cumple las condiciones
descritas anteriormente para la solucion de materiales compuestos y finalmente
existen grandes cantidades de informacion y tutoriales en la red.
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CAPITULO 5
TEORIAS DE FALLA

En el presente capitulo se analizan las principales teorias de falla de los materiales
compuestos, que basicamente se clasifican en dos grupos: las teorias de falla
independientes y los criterios polinomiales. Estas teorias se utilizan para caracterizar
la resistencia de un material compuesto. Adicionalmente se ha graficado con la
ayuda de Mathcad las envolventes de falla que se utilizan para definir los niveles de
esfuerzos seguros del material, sin considerar la falla interlaminar. Para determinar
si el elemento que serd analizado posteriormente con Ansys, puede soportar los
esfuerzos sin perder su funcionalidad, se necesita garantizar esto mediante algun
método comparativo. Las funciones que establecen la comparativa entre los
esfuerzos inducidos y la resistencia del material son los criterios de falla.
Adicionalmente el programa Ansys maneja varios de los conceptos aqui expuestos
por lo que es necesario conocer la derivacion de los criterios de falla.

5.1. MODOS DE FALLA DE MATERIALES COMPUESTOS

Existe una amplia variedad de mecanismos de falla en materiales compuestos con
respecto a los encontrados en metales (ver figura 5.1). La falla en materiales
compuestos puede ser causada por diferentes mecanismos asociados tanto a la falla
de los constituyentes como a falla de la interfaz.

Las dificultades en establecer y validar un criterio de falla para materiales
compuestos estan asociadas con la definicién de falla en compuestos. Por ejemplo,
en un laminado, una o mas laminas podrian haber fallado, pero el laminado en si,
podria mantener todavia la carga. Asimismo, debido a la naturaleza multifase de un
material compuesto, la falla en una fase no necesariamente implica lo mismo en
otras, ni en el compuesto.

Fibras:
Se pueden considerar dos mecanismos de falla para las fibras:
» Debidas a las cargas de traccion

Las fibras en los materiales compuestos son los elementos encargados de transmitir
cargas tensiles. Sin embargo, cuando por defectos de fabrica las fibras secas, es
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decir las que no se hallan embebidas en la matriz, se rompen, la matriz actia como
un puente sobre la rotura y transmite la carga a las fibras adyacentes.

» Debidas a las cargas de compresion

En el caso de las fibras a compresion se puede tener el caso de un micropandeo
progresivo.

Matriz:

El resquebrajamiento de la matriz frecuentemente ocurre en compuestos laminados.
Este fendbmeno no necesariamente determina la falla completa del material, sin
embargo, se produce una degradacion del mismo, facilitando la absorcion de
humedad y se reduce la rigidez que proviene de la matriz del laminado. Finalmente,
si la falla se propaga en la interfaz entre laminas adyacentes se inicia la
delaminacion.

Interfaz Fibra - Matriz:

El modo de falla comun considerado es el llamado debonding (despegamiento). Esto
equivale a una pérdida de adhesion y un deslizamiento relativo entre la fibra y la
matriz debido a las diferencias en los esfuerzos cortantes en la interfaz fibra-matriz,
con una gran pérdida de energia por friccion. Si las propiedades en la interfaz entre
la fibra y la matriz se pierden, la transmisién de carga desde la matriz a las fibras no
se efectla correctamente y hay una pérdida de propiedades del material compuesto.

Interfaz Lamina - Lamina:

La delaminacion es una separacion de las laminas adyacentes, que puede ser
introducida durante la manufactura, o por las cargas de trabajo aplicadas
subsecuentemente, especialmente si son cargas transversales. La delaminacién
reduce la rigidez y la resistencia a la flexiébn. Bajo cargas repetidas, la delaminacion
puede aumentar hasta un punto critico donde se pierde rapidamente la resistencia a
la compresién del elemento, y termina la vida de servicio del material.
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Figura 5.1. Mecanismos de falla en materiales compuestos. >

Los criterios de falla de materiales compuestos pueden ser clasificados en dos
grupos, denominados criterios de falla independientes y criterios de falla
polinomiales, que a su vez se dividen en:

Criterio de Tsai-Wu
Criterios de falla polinomiales Criterio de Tsai-Hill

Criterio de Azzi-Tsal

Criterio de Hoffman

Criterios asociados a los modos de falla Criterio de Maximo Esfuerzo
o criterios independientes Criterio de Maxima Deformacion

Las teorias de falla mas importantes utilizadas en disefio se resumen en el siguiente
criterio aplicable a cualquiera de las laminas de un material compuesto:

<1 no existe falla
f (0'1, O, O3, T23, T13, T12, F1, FZ,) =1 limite de falla (51)
>1 existe falla

Los criterios de falla presentados ofrecen resultados con suficiente precision para la
mayoria de problemas de interés practico pero que sin embargo presentan las
siguientes limitantes:
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Todos los criterios son conservadores, puesto que si una lamina falla, el resto
todavia podria soportar carga.
Los criterios necesitan datos que son dificiles de obtener.

Los criterios de falla no consideran discontinuidades en el material, como
orificios, bordes, etc.

Ninguno de los criterios arroja luz sobre el modo o mecanismo de falla

Ninguno de los criterios provee resultados aceptables para cada condicién de
interés practico.

Se usara la siguiente notacién para denotar a las resistencias maximas de un
material ortotropico, conocidas también como esfuerzo ultimo o de falla, en las tres
direcciones principales del material:

gT!

O.c.

goT!

Ooc.

O3T.

O3c:
T1oF:
T13F:

T23F-

Resistencia a la traccion en la direccion longitudinal.
Resistencia a la compresién en la direccién longitudinal.
Resistencia a la traccion en la direccion transversal.
Resistencia a la compresion en la direccion transversal.
Resistencia a la traccion en la direccion z.

Resistencia a la compresion en la direccion z.
Resistencia al cortante en el plano x-y.

Resistencia al cortante en el plano x-z.

Resistencia al cortante en el plano y-z.

Existen procedimientos estandar para medir estas resistencias mediante ensayos
efectuados en el material. Asimismo, se tiene acceso en el Internet a tablas de
propiedades mecanicas de varios materiales compuestos >2.

Por ejemplo, la cinta de preimpregnado AS/350 de fibra de carbono en matriz
epoxica, tiene las resistencias siguientes:

o171 = 1447 MPa, 01c = 1447 MPa, o, = 51.7 MPa, o,c = 206 MPa, Y T12s = 93 MPa.
gue se las obtiene de la tabla 5.1.
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Tabla 5.1. Tabla de propiedades mecanicas del preimpregnado unidireccional
AS/3501 Carbono/Epoxi. %

Fabricante Hexcel
Fibra Matriz Forma
AS Carbono Epoxi 3501 Cinta
Vs p (densidad) Espesor Temperatura | Condicidn
0.66 RS L T — 222 T Seco
E]_l E22 G12 V12
138 GPa 8.96 GPa 7.10 GPa 0.30
20.0 Msi 1.30 Msi 1.03 Msi
o7 Oic oot O2c T12F
1447 MPa 1447 MPa 51.7 MPa 206 MPa 93 MPa
210 ksi 209.9 ksi 7.5 ksi 29.9 ksi 13.5 ksi

5.2. CRITERIOS ASOCIADOS A LOS MODOS INDEPENDIENTES DE
FALLA

Estos criterios tienen en cuenta el tipo de falla. En ellos se trata separadamente la
falla de la fibra y de la matriz y se tiene en cuenta como sucede. Los criterios de este
tipo mas sencillos son el de méaximo esfuerzo y el de maxima deformacion. Estos
criterios presentan la limitacion de que no permiten una relacién entre el esfuerzo
normal y el cortante, como es en el caso de los criterios de falla polinomiales. No
suelen dar resultados precisos si se aplica a estados de carga distintos al uniaxial.

5.2.1. TEORIA DE MAXIMO ESFUERZO

El criterio de maximo esfuerzo es el criterio mas simple, y por ello es el mas
ampliamente usado en disefio y analisis de materiales compuestos. Considera que
el material falla cuando el mismo supera un cierto esfuerzo limite en una zona
determinada. Este método tiene el inconveniente que al manejar los esfuerzos en
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forma separada no permite observar la interaccién entre los mismos en distintas
direcciones. Ademas el suponer que no existe interaccion entre los diferentes
mecanismos de fractura sobreestima la carga de rotura. Es decir, los resultados en
ciertas condiciones son inseguros.

Esta teoria es una extension de la teoria de esfuerzo normal maximo de los
materiales ortotropicos. Los esfuerzos normales en las direcciones 1, 2, 3 y los
esfuerzos cortantes en los planos 1-2, 1-3, 2-3, son comparados con las
correspondientes resistencias. Para un material ortotropico se considera las
condiciones de falla dadas en (5.2). Es decir, la rotura se produce si se verifica que:

En la direccién de la fibra 01>= o1 | o1 >=o0oic

En la direccion de la matriz 0,>= 01 | 02| >= 0

En la direccion transversal de la matriz =~ 03>= o371 | 03| >= 04

En la direccion del corte 12 T12 >= TioF

En la direccion del corte 13 T13 >= Ti3F

En la direccion del corte 23 To3 >= Tosr (5.2)

La envolvente de la falla se observa en la figura 5.2:

200

T2
200 140

=0 72T

20

— 40 T
- 100
160
-2
— 280 T2C

gl aglT

_a4qp — 4

— 400
—2=10° — 16x10°— 12¢10° —800  — 400 0 400 200 12x10° 16x10° 210

Figura 5.2. Envolvente de falla para la teoria del esfuerzo maximo con resistencias
del material de: o, = 1500 MPa, 07 = 40 MPa, 0;¢c = -1500 MPa, 0,¢ = -246 MPa 3,
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El area limitada por la envolvente indica que los valores de esfuerzos que se
encuentren limitados por el rectangulo corresponden a una zona segura.
5.2.2. CRITERIO DE LA MAXIMA DEFORMACION

Considera que el material falla cuando el mismo supera una cierta deformacion
limite en una zona determinada. No se considera la interaccion entre las
deformaciones combinadas sobre la lamina analizada. Las deformaciones en las
direcciones 1, 2, 3 y las deformaciones cortantes en los planos 1-2, 1-3, 2-3, son
comparados con las correspondientes deformaciones admisibles.

Condiciones de falla:

En la direccion de la fibra g>= &1 | & >= &c

En la direccion de la matriz £2>= &1 | & >= &

En la direccién transversal de la matriz =~ e3>= €7 | €3] >= o3¢

En la direccion del corte 12 |V12 | >= Y12

En la direccion del corte 13 | Yis| >= 713

En la direccién del corte 23 | v2s| >= v2s (5.3)

Es importante definir también el diagrama de envolvente de falla para esta teoria,
para lo cual se desarrollara la matriz de elasticidad. En el caso de esfuerzo plano se
tiene las siguientes relaciones segun las ecuaciones de (2.42):

En la direccion longitudinal se tiene:

T @ 2
£ = = — —Vip—

ST Ey (5.4)

Despejando o, de (5.4)

g1 —aT

E'TE =
V12 (5.5)

En la direcciéon transversal se tiene:
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T2T V132 52§32 V2o
Ez = = Ij'] _ = — —
E> Eq E> Ex B2 (5.6)
Despejando o3:
02 =027 tv21ld1 (5.7)

Para graficar la envolvente (figura 5.3), se utilizan los siguientes datos del material:

E. = 155 GPa, E; = 12.1 GPa, o1 = 1500 MPa, o,1 = 40 MPa, o1c = -1500 MPa,
O,c = -246 MPa, vi2 = 0.26, vo1 = vi2 Eo/E1 = 0.02. Se considera al valor de o; como
la variable independiente que varia entre -2700 y 1900 MPa y se calculan los
segmentos de la envolvente tanto para traccibn como compresion, utilizando (5.5) y
(5.7).

. 61~-01T
02traCC|()n(0 1) =
V12
01~01C
02compresion(adl ) = —v )
1

0t2traccién(01) =opT7 tv21ld1
0t2tensién(01) =027 tv21ld1

cftZCompresi()n(U 1) =opctv2ilog

200
200 o2
125
a2traccion{a1) ol sl
a2oompresion(al) =
ototraccion(e1y 100
at2compresion{al1) ~ 173
- 240
- 325
=400
BRI 3 3 3 3 3
- 2107 = 1.8=10" - 1=10° -500 a 200 1=107 1.8=107 2=10
al

Figura 5.3. Envolvente de falla para la teoria de deformacion maxima.
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Como se puede constatar, se puede transformar los criterios de esfuerzo maximo a
los de deformacion maxima indistintamente.

5.3. CRITERIOS DE FALLA POLINOMIALES

Estos criterios de falla no distinguen el tipo de falla ni cual es la fase dominante en la
fractura. En consecuencia, no pueden tener en cuenta fenbmenos que suceden en la
interfaz entre la matriz y la fibra. En esta categoria de criterios se pueden clasificar
las distintas propuestas distinguiendo si el criterio de falla permite o no predecir la
falla de la lamina pero no el modo de falla o la fase que se rompe.

Para todos estos criterios de falla es necesario determinar parametros mediante la
experimentacion en el laboratorio. Normalmente son necesarias pruebas de traccion
y compresion uniaxial en dos direcciones perpendiculares y pruebas de corte.
Algunos de estos criterios también necesitan de pruebas de esfuerzo biaxial. En
muchos de estos casos, estos parametros son términos que permiten formular una
expresion cuadratica polinomial que define los estados de esfuerzos o
deformaciones maximos que permite el material.

Los criterios de falla agrupados en este tipo de aproximaciéon utilizan algunas
expresiones matematicas para describir la superficie de fluencia para un material de
comportamiento anisétropo. Generalmente, estas expresiones estan basadas en
ajustes de curvas obtenidas experimentalmente.

5.3.1. CRITERIO DE FALLA DE TSAI-HILL

La teoria de falla de Tsai-Hill se deriva del criterio de la energia de distorsion de Von
Mises para materiales isotropicos, pero es aplicado a materiales anisotropicos con
modificaciones apropiadas. En esta teoria, la falla se verifica cuando la energia de
distorsion de fluencia iguala o excede un cierto valor relacionado con la resistencia
de la lamina. En esta teoria no existe distincidon entre la resistencia a la traccion y
compresion.

La Teoria de Tsai-Hill mateméaticamente se escribe asi:

(0)" o182, (02 | (112)® _,
(617)* (017)® (027)® (r12¢)? (5.8)
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Si al efectuar el célculo se satisface la expresiéon, entonces el material no falla. Se
puede definir la envolvente del criterio de Tsai-Hill para un laminado con las
siguientes resistencias en MPa:

o171 = 1500 MPa, o, = 40 MPa, o1c = -1500 MPa, o.c = -246 MPa, T1or = 68 MPa
Considerando que 01 = 017, O2F = O27, 07 la variable independiente, que varia entre -

2700 y 1900 MPa y despejando o, de (5.8) se obtiene la siguiente ecuacion
paramétrica en funcion de o;:

o

oxlor) - :
(olT)2 (5.9)
o1 _ { o1 }2_4 (e2)* _|
_ o1 (o) (017)°
025(01 = >
2
(o1 (5.10)

La envolvente respectiva se la muestra en la figura 5.4.

60
36
oot 1
1
a5l 01 )12
-3
oA
— 6D
— 2107 12107 — 400 400 1 2:10° 2107

=B

Figura 5.4. Envolvente de falla para la teoria de Tsai-Hill.
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El criterio de falla de Tsai-Hill tiene muy buena exactitud cuando se lo utiliza para
predecir la falla en fibra de vidrio embebida en matriz ep6xica. Sin embargo se debe
usar también valores apropiados de las resistencias de acuerdo al signo de o; y 0».

5.3.2. CRITERIO DE FALLA DE HOFFMAN

El criterio de falla de Hoffman trata de tomar en cuenta las diferentes resistencias en
traccion y compresion. Afadiendo términos lineales a la ecuacion de Hill, para
esfuerzo plano en el plano 1-2, la ecuacion de Hoffman se simplifica a:

2 2 2
_ K + +
(01) , o162 (02) et 01T51+ o2cto2T Bz_l_M <1
oicloaT oiclésT o2cléor  oi1cloaT o2cldaT (c 12F)2
(5.11)

En el cual oic Y 02c deben ingresar como nimeros negativos. Para igual traccion y
compresion, el criterio de Hoffman se reduce al criterio de Tsai-Hill, y ambos criterios

son elipsoides en el espacio 01, 02, T12. Se puede definir la envolvente del criterio de
Hoffman para un laminado con las siguientes resistencias en MPa:

o171 = 1500 MPa, o, = 40 MPa, o1c = -1500 MPa, o.c = -246 MPa, T1or = 68 MPa

2
010+01TEr 1 (01)
5 oicTolr -, __\°1)
o1 o2ctooT o1 oactooT oiclé1T (OchlT)
- + + + + 40
(01C51T) o2cldoT (cchn) o2cldoT o2cldoT
02(01): ( >
OZCBZTJ
2
o1C* 01T (01)
2 ——B1-1-7——
{ o1 +GZC+02T}_{ o1 +GZC+02T} +al oiclérT (01C|31T)
(01CB1T) o2cldoT (01C|31T) oocldoT oocldoT

oas(o1) = ( = ]
oocldoT

(5.12)
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Figura 5.5. Envolvente de falla para la teoria de Hoffman.

El criterio de falla de Hoffman tiene muy buena aproximacion con los datos
provenientes de falla para fibra de vidrio en epdxico, boro en epéxico, y grafito en
epoxico (figura 5.5).

5.3.3. CRITERIO DE FALLA TSAI-WU

El criterio de Hoffman no presenta resultados precisos en el caso de traccion biaxial.
La teoria de Tsai-Wu mejora la correlacion entre datos tedricos y experimentales
incrementando el nimero de términos en la ecuacion predictiva, la cual esta basada
en la teoria de energia de deformacion total.

El criterio de falla polinomial m&s general es el criterio del tensor polinomial
propuesto por Tsai y Wu, los cuales postularon una superficie de falla en un espacio
de esfuerzos de seis dimensiones en la forma

Fioi+ Fij 0i0j = 1 I,J =1,6 (5.13)

Donde F; y Fj son tensores de fuerza de cuarto y sexto grado respectivamente. La
ecuacion completa requiere de 27 propiedades de resistencia. Para un material
ortotrépico se necesitarian 3 tensores de acoplamiento Fi;, Fi13 y Fz3, cuya
determinacion requiere de ensayos de esfuerzo biaxial, por lo que la implementacion
de la ecuacion es bastante complicada.

Para el caso de material ortotropico y esfuerzo plano, se simplifica y la falla no
ocurre si la siguiente condicion se satisface:

Fllmol)z + Fzzfqol)z + FGGEGT 12)2 + F1lo1 + Foldo + Fiold1ldo < 1
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SRS S S S
o1T o01C 02T o©02C

Fee = 1
T12F (5.14)

En este caso solo se necesitan seis propiedades de resistencia independientes para
aplicar este criterio. La propiedad Fi» es un término de interaccion y debe ser
determinado en un test biaxial. Si tal test se establece y si el material falla en:

L
01=02=0

F1» se puede expresar como:

Fi2 = Ll > I:El - é[ﬁFl + Fz) - (lo_)z[GFll + F22):|
(0) (5.15)

Debido a que se ha comprobado que una determinacién exacta de Fi, no es crucial,
en ausencia del test biaxial, se puede calcular F1, mediante:

1
F12 = —EQ/Fll (F22

(5.16)
La ventaja de esta teoria es que existe interaccion entre los componentes de los
esfuerzos y la teoria distingue entre resistencia a traccion y compresion. Se puede
definir la envolvente del criterio de Tsai-Wu para un laminado con las siguientes
resistencias en MPa:

o171 = 1500 MPa, o, = 40 MPa, o1c = -1500 MPa, o.c = -246 MPa, T1or = 68 MPa

Si 112 es igual a cero se definen las siguientes expresiones:

—(F2 + FlZEfl) +\/(F2 + F12E}1)2 —4[?22[@[311[&01)2 + Fq1ldq - 1J
2[F22

02(01) =

(5.17)

~(Fo + F1o[81) — (Fa + F1281)2 - 4T o011 fo1)2 + F1 B - 1]
2[F2o

o2s(01) =
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Figura 5.7. Envolvente de falla para la teoria de Tsai-Wu.

Al igual que en los casos precedentes, las esfuerzos dentro del elipsoide de la figura
5.7 son esfuerzos seguros.

Segln Matias Molinier ™4, aproximadamente el 17% de los disefiadores de
elementos en composite utilizan el criterio de falla de Tsai- Hill mientras que el 11%
utiliza el criterio de Tsai-Wu. Esto se debe principalmente a que los criterios
polinomiales son faciles de usar y la determinacion de los parametros es
relativamente sencilla, obteniéndose resultados bastante aceptables. Aunque
ciertamente tienen ciertas carencias, que son la imposibilidad de identificar el modo
de falla o el componente que fallay muchas de las formulaciones de los criterios de
falla, que si tienen en cuenta la falta de isotropia, no tienen en cuenta el caracter
heterogéneo del composite y su influencia en la falla.

Para solucionar esto se han desarrollado diversos criterios asociados a los distintos
modos de falla. Estos tienen en cuenta el tipo de falla. En ellos se trata
separadamente la falla de la fibra y de la matriz y se tiene en cuenta como sucede.
Los criterios de este tipo mas sencillos son el de maximo esfuerzo y el de maxima
deformacion. Son los criterios de falla mas utilizados por los disefiadores de
elementos de materiales compuestos, siendo el mas utilizado el criterio de falla de
maxima deformacion con un 30% vy le sigue el de maximo esfuerzo con un 22%. Un
inconveniente grave que presentan es que no permiten una relacion entre el
esfuerzo normal y el cortante. Sin embargo, gracias a datos experimentales se ha
podido comprobar que no hay un criterio mejor que otro, sino que dependiendo del
tipo de material compuesto, es decir, del tipo de fibra y de matriz utilizado, hay un
criterio de falla que se acerca mejor a los datos obtenidos experimentalmente. Por
ejemplo, para un compuesto entretejido de fibra de vidrio-epoxi el criterio de falla de
Tsai-Hill es el que mejor se aproxima a los datos obtenidos experimentalmente, al
igual que para un entretejido de fibra de vidrio-fendlico. En cambio, para un
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compuesto unidireccional de carbono el criterio del méximo esfuerzo se aproxima
mejor a los datos experimentales.
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CAPITULO 6

METODOLOGIA PARA LA APLICACION DE ANSYS EN EL
ANALISIS DE COMPUESTOS LAMINADOS

En el presente capitulo se describe la interfaz grafica de Ansys y se indica de
manera resumida como se importa, se graba y se carga archivos. Luego se examina
los elementos finitos especificos para modelar materiales compuestos y las
caracteristicas de estos elementos. Finalmente se revisan los comandos particulares
con que Ansys gestiona estos materiales.

6.1. GENERALIDADES DE ANSYS

Ansys es un programa amigable de elementos finitos de propdsito general que
contiene sobre las 100000 lineas de cédigo. Ansys se usa en la mayoria de los
campos de la ingenieria, incluyendo aeroespacial, automotriz, electronica, nuclear,
etc. Un aspecto relevante del Ansys es que su uso obliga a aprender de elementos
finitos al contrario de otros programas “enlatados”. Ansys permite resolver
numéricamente una amplia variedad de problemas mecanicos. Estos problemas
incluyen analisis estructural estatico/dinamico (lineal y no lineal), transferencia de
calor, problemas de fluidos, ademas de problemas acusticos y electromagnéticos.

El propésito de este capitulo, es exponer en forma resumida las capacidades que
nos ofrece el Ansys para analizar problemas con materiales compuestos por el
método de elementos finitos. En forma general una solucion de elementos finitos
puede ser estructurada en tres etapas:

(1) Preprocesamiento: Definicion del problema
Este a su vez consta de los siguientes pasos:
» Definicion de puntos clave (Keypoints), lineas, areas y volimenes.
» Definir el tipo de elemento finito y las propiedades de material y geometria.

* Mallado de lineas, areas y volimenes segun se requiera.

El software Ansys cuenta con herramientas suficientes para modelar formas
sencillas bidimensionales o tridimensionales, (ver figura 6.1). Cuando se trata de
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volimenes o superficies complejas tridimensionales, se necesita utilizar software
especializado de disefio para modelar cualquier pieza especifica. En este caso, una
vez que se disefia un elemento se lo traduce a Ansys, y se utilizan las opciones de
importacion: File — Import —:

e IGES
e CATIA
e CATIA VS5
 Pro/lE
« UG
e SAT
 PARA
(2) Solucion: Asignacion de cargas, restricciones y sol ucion

En esta etapa se necesita especificar las cargas, que pueden ser puntuales o
distribuidas, las restricciones (traslacionales y rotacionales) y finalmente se resuelve
el sistema de ecuaciones que se genera internamente.

=l Preferences
=] Preprocessor
Element Type
Real Constants
Material Props
Sections
E Modeling
[ Create
Keypoinks
Lines
E Areas
[ERArbitrary|
#4 Through KPs
&1 Overlaid on Area
1 By Lines
A By skinning
#1 By Offset
Rectangle
Circle
Polygon
#1 Area Fillet
Yolumes
MNodes
Elements
Contact Pair
Piping Models
Transducers

Figura 6.1. Arbol jerarquico del menu principal de ANSYS.

(3) Postprocesado: Revisiéon de resultados
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En este paso se revisan los desplazamientos nodales, fuerzas y momentos en los
elementos, graficos de deformadas, diagramas de esfuerzos o mapas de
temperatura, se pueden grabar animaciones y la salida puede ser grafica o en forma
de lista de resultados.

Existen dos métodos para utilizar Ansys. El primero es por medio de la interfaz
grafica del usuario o GUI. Este método utiliza las convenciones de todos los
programas basados en el sistema operativo Windows. El segundo es por medio de
lista de comandos. Este método es mas dificil de aprender, pero tiene la ventaja de
que todo el analisis puede ser descrito en un archivo de texto relativamente
pequeio, en el cual se puede realizar modificaciones. El ambiente Ansys contiene
dos ventanas: la ventana principal y una ventana de salida. La ventana principal
consta de cinco zonas, segun la figura 6.2.

ANSYS Multiphysics Utility Menu

File Select List Plot  PlokCtrls  WorkPlane  Parameters Macro  Mepuchrls  Help —A

| |

D2 E @ & & 2|BEl—B x| || Fo| ED

ANSYS Toolbar )
CAVE nn| DESLIM nn! il |TT| Dﬁ\MDCDDI—Il C :
ANSYS Main Merw @]

Preferences —
Preprocessor @
Solution @
General Postproc —_
TimeHist Postpro 3|

Topological Opt
ROM Tool

Design Opt
Prob Design\
Radiation Opt D

Run-Time Stats
Session Editor
Finish

E

plelo]s ¢ [o[o[s[o[p[ala[alajalalole i

Pick. a menu item or enter an AMSYS Command (BEGIN) | mat=1 | type=1 | real=1 csys=0 secn=1

Figura 6.2. Ambiente Ansys.

* El Menu utilitario [A] contiene funciones que estan disponible durante toda la
sesion de modelamiento, tales como File, Select, List, Plot, Parameters, etc.
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* Linea de comandos [B], en esta se puede escribir comandos directamente o
copiar y pegar una lista de comandos como archivo de texto.

« Barra de herramientas [C] contiene botones que ejecutan comandos
usualmente utilizados en la sesion de Ansys.

* Menu principal [D], contiene las principales funciones de Ansys organizadas
en preprocesamiento, solucidn, postprocesamiento general y optimizacién de
disefio. Este es el menu donde se halla la vasta mayoria de comandos de
Ansys.

* Ventana gréfica [E], aqui se presentan todos los graficos, se modela y los
resultados son apreciados.

La ventana de salida, mostrada en la figura 6.3 presenta textos de salida como
listado de datos y diagnésticos.

= ANSYS 11.0 Output Window

#xx ERROR 3 n
Another ANSYS job with the same jobh name {(file?» is already running iI

directory or the file.lock file has not been deleted from an abnorma
terminated ANSYS run. To disable this check, set the ANSYS_LOCK env
variahle to OFF.

Do you wish to override this lock and continue <y or nd?
ANSYE Structural U

s ANSYS COMMAND LINE ARGUMENTS s
INITIAL JOBNAME fils

START-UP FILE MODE

STOP FILE MODE

GRAPHICE DEUICE REQUESTED
GRAPHICAL ENTRY

LANGUAGE = en—us
INMITIAL DIRECTORY = C:“\Documents and Settings“Administrador

Aa144862 UVERSION=INTEL NT RELEASE= 11.8 UP28@a7a1
CURRENT JOBNAME=file 18:5%:5@8 SEP @3, 2887 CP= a.891

#SHOW SET WITH DRIVER NAME= WIN32 » RASTER MODE. GRAPHIC PLANES

RUN SETUP PROCEDURE FROM FILE= D:“Archiveos de programa“AMNSY¥S Inchwil
NstartliB.ans

#INPUT FILE= menust.tmp LINE= a

#INPUT FILE= D:“Archivos de programa~ANSYS IncswliB~ANSYSsapdlistart
;CTIURTING THE GRAPHICAL USER INTERFACE (GUI»>. PLEASE WAIT...
CUTTING PLANE SET TO THE WORKING PLANE

PRODUCE NODAL PLOT IN DS¥S= @
TURN OFF WORKING PLANE DISPLAY

Figura 6.3. Ventana de salida de Ansys.

Es importante grabar el modelo continuamente durante su creacion. Este programa
carece de la opcion Undo, por lo que si se comete un error se debe ir a una etapa
anterior, siempre que se haya archivado.
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Para archivar el modelo, desde ANSYS Utility Menu [A] se selecciona File — Save
as Jobname. db el modelo serd grabado en un archivo llamado Jobname.db,
donde Jobname es un nombre especificado por Ansys cuando se activa. Otra

alternativa es usar simplemente File — Save as, en respuesta a lo cual aparece la
siguiente ventana de la figura 6.4:

Save Databaze to Directories:
ch hadminiztrador
Cancel
e = -
[= Documents and Se Hel
= Adrinistrador Qp

£ .aienv_fea2.0_wl
£ .aienv_feaz.011.

2 £ cfx w
Lizt Files af Type: Dirives:
|Data|:uase Files [*.db®) j | = ﬂ Metwirk...

Figura 6.4. Grabar base de datos del problema.

En este caso se busca la carpeta en la cual se desea archivar la sesion.
Frecuentemente es necesario cargar un archivo para continuar un trabajo previo. En
este caso se puede utilizar File — Resume from y se despliega la siguiente ventana
de la figura 6.5 en la cual se busca el archivo que se necesite:

Resume Database
Resume [ atabase From Directories:
;.. hadministrador
Cancel
ALLEM.db -~ = et -
ALLEN.dbb DOCUMENTS &N
anzabort.db e Help
barra. db B= ADMINISTRADOI
barra. dbb 23 .aienv_feaZ.0_wl
hicicleta db 3 aienv_fea2 011
hicicleta.dbb £ ofx v
ERAKET.db s
List Files of Type: Drives:
|Datahase Files [*.db®] j | = j Metwaork...
I lgnare parameters on . db file I™ Suppress auta plating

Figura 6.5. Recuperar base de datos del problema.

Ansys produce listas y tablas de muchos tipos de resultados que son normalmente
desplegadas en pantalla. Sin embargo, es a menudo deseable grabar los resultados
a un archivo para ser mas tarde analizado o incluido en un reporte.
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En vez de usar Plot Results para graficar los esfuerzos, se escoge List Results,
cuando la lista aparece en la pantalla, se selecciona File: Save As y se da un
nombre al archivo.

Si se necesita archivar una imagen de la pantalla entera se selecciona desde
ANSYS Utility Menu a Plot Ctrl. — Hard Copy, y se puede escoger cualquiera de
las dos opciones: To Printer y To File, que trasladan a las ventanas siguientes (ver
figura 6.6).

L3 Imprimir ? [ Graphics Hard Copy

General l " Monochrome

" Gray Scale

Seleccionar impresora —

~
Agregar Adobe PDF hp Laser]et Microsoft  Microsaft XPS £
impresora 1300 P53 Office Doc,,.  Document .. @ " Postscript
" TIFF

E stado: Lizta [ Irprinir @ un archivo Freferencias i+ JPEG

Ubicacidrn: Wiz documentos " PG
2 Buscar impresora. .

Comentario:

[ TIFF compression

Intervalo de paginas

i+ Todo Mimero de copiaz; |1 3 V. EBevers Videa

€ Pagin: I~ Intercaar Ijjmtl] " Landscape
1 o12]| 412
* Portrait
|rprirmie | Cancelar |

A impresora ;
P A archivo I
Cancel I Help J

Figura 6.6. Envio de gréficos a archivo o impresora.

Finalmente, se puede salir del programa Ansys de diferentes maneras. Una de ellas
es desde Utility Menu, seleccionando File — Exit, en cuyo caso despliega la
siguiente ventana, en la cual se pueden escoger cuatro opciones:
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I Exit from ANSYS %]

- Exit From AMNSYS -

(" Save Geo4Ld+Solu
" Save Everything

" Quit - Ma Save!

(04 Cancel Help

Figura 6.7. Salida de Ansys.
6.2. SELECCION DEL ELEMENTO FINITO APROPIADO PARA

MODELAR MATERIALES COMPUESTOS

La biblioteca de elementos finitos de Ansys contiene mas de 100 diferentes tipos.
Cada tipo de elemento tiene un nombre y un nimero Unico. EIl software Ansys
permite modelar materiales compuestos con elementos especializados llamados
elementos laminados (layered), y cada lamina puede poseer caracteristicas
isotropicas u ortotropicas diferentes.

Los siguientes tipos de elementos de la tabla 6.1 estan disponibles para modelar
materiales compuestos laminados:

Tabla 6.1. Tipos de elementos para laminados.

Tipo de elemento Nombre de
elemento
Membrana (Shell):
Los elementos estructurales tipo membrana de Ansys usan SHELL91,
menos nodos y elementos y recursos computacionales, y el SHELL99,
espesor puede ser facilmente optimizado. Se debe modelar SHELL181,
como superficie SHELL281
Solido:
Los elementos sélidos requieren de mas nodos, elementos, SOLID46,
memoria computacional y tiempo de calculo. Se debe SOLID185
modelar la pieza como solido. SOLID186
SOLID191
Solido — Membrana:
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Para estructuras laminadas o estructuras tipo sandwich,

utiliza la teoria de Mindlin - Reissner SOLSH190
Viga:

Elemento basada en la teoria de viga de Timoshenko BEAM188,
analoga a Mindlin-Reissner, se usa en materiales no BEAM189
lineales

El elemento que sera seleccionado depende de la aplicacion, la exactitud y el tipo de
resultados que necesitan ser obtenidos.

6.2.1. ELEMENTO TIPO MEMBRANA LINEAL ESTRATIFICADA (SHELL 99)

Es un elemento membrana tridimensional de 8 nodos con seis grados de libertad en
cada nodo: tres traslaciones y tres rotaciones. Se lo utiliza para modelar membranas
y placas de espesor moderado con una relacién de lado a espesor mayor o igual a
10. Se puede modelar hasta un total de 250 capas de espesor uniforme y 125 con
variacion de espesor bilinealmente sobre el area de la capa.

En este elemento existe la opcién de trasladar los nodos a la superficie superior o
inferior de la capa. No resuelve problemas de plasticidad. Puede tratar
deformaciones unitarias grandes, tiene posibilidad de implementar las teorias de
falla disponibles. Con este elemento se puede trabajar con matrices constitutivas.

2k

¥y = Eje x del elemento si la opeién ESYS no es provista.
¥ = Eje x del elemento si la opeién ESYS as provista

LN = Numero de la capa

NL = Num ero total de capas
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Figura 6.8. Geometria del elemento finito SHELL 99.

Puesto que este es uno de los elementos mas usados para modelar compuestos, se
resumen las entradas para este elemento en especial en la Tabla 6.2. Todos los
elementos finitos adicionales cuentan con sus propias tablas de datos de entrada y
salida.

Para editar las entradas de la tabla 6.2, una vez que se ha seleccionado el elemento

finito se escoge: ANSYS Main Menu — Preprocessor — Element Type — Add /
Edit / Delete — Options (ver figura 6.10).

Tabla 6.2. Datos de entrada del elemento SHELL99.

DATOS DE ENTRADA DEL ELEMENTO SHELL99

Nombre Definicion

Nombre del elemento SHELL99

Nodos ,J,K,L,M,N, O, P

Grados de Libertad U, V,W, ROTX, ROTY, ROTZ

Si KEYOPT (2) = 1, entonces se suministra las siguientes 12+ (6*NL) constantes:
Constantes Reales NL, LSYM, ADMSUA, MAT, THETA, TK (I), TK (J), TK (K), TK (L) para capa 1, etc.
hasta la capa NL.

EX, EY, EZ, ALPX, ALPY, ALPZ, (PRXY, PRYZ, PRXZ o NUXY, NUYZ, NUZ),

Propiedades DENS, GXY, GYZ, GXZ, para la capa 1, etc. hasta la capa NL (maximo namero de

del material : .
s propiedades del material 13*NL).

Cargas de Presiones:

SUpgrﬁCie caral(l-J-K-L)(abajo, en la direccion +z), cara2(l-J-K-L)(arriba, en la direccion -z),

cara 3 (J-1), cara 4 (K-J), cara 5 (L-K), cara 6 (I-L)

Temperaturas: T1, T2, T3, T4, T5, T6, T7, T8 si KEYOPT(2) =001

Cargasde CUePO | \jinguna si KEYOPT(2) = 2,3 0 4

Caracteristicas

. Grandes deflexiones
especiales

Datos de entrada:

0: Capa de espesor constante (250 capas maximo), 1: Capas coénicos (125 capas
maximo), 2: Matriz 6x6, usando légica lineal, 3: Matriz 6x6, usando légica cuadratica,
4: Matriz 3x3, usando ldgica lineal

KEYOPT(2)

Elementos extras de salida: 0: Elemento basico de salida, 1: Integracién de
KEYOPT(3) deformacion, 2: Fuerzas nodales y momentos, 3: Fuerza y momento por unidad de
longitud, 4: Combinacion de todas las opciones

Sistema de coordenadas definido por:
0: No usa subrutinas para definir sistema de coordenadas del elemento.

KEYOPT(4) 4: Eje x del elemento definido por el usuario USERAN

5: Igual a 4 més eje x de la capa definido por USALYN.
KEYOPT(5) Salida de esfuerzos y deformaciones:

0: Salida de esfuerzos, 1: Salida de deformaciones, 2: Esfuerzos y deformaciones
KEYOPT(6) Salidas extras del elemento: 0: Ninguna salida extra.

1: Anade criterio de falla y el maximo del esfuerzo interlaminar.
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2: Igual a 1 mas la solucién en los puntos de integracion de la capa superior e
inferior.

3: lgual a 1 mas la solucion en los centroides del elemento y la esfuerzo interlaminar.
4: Igual a 1 mas la solucién en los nodos esquineros de las laminas y la esfuerzo
interlaminar entre lAminas.

5: Igual a 1 mas la solucion y los criterios de falla en los puntos de integracion para
todas las capas y la esfuerzo interlaminar entre laminas.

Archivo de datos de capas:
KEYOPT(8) 0: Archiva datos del tope de la lamina del tope y del fondo de la lamina del fondo.
1: Evalta en la mitad del espesor de cada lamina

Matrices constitutivas del material:

0: No se imprime propiedades de la matriz

1: Matrices constitutivas del material para el elemento No. 1

KEYOPT(10) 2: Lo mismo que 1 si KEYOPT(2) = 0, también escribe matrices como comandos de
RMODIF para uso con KEYOPT(2)=2.

3: Lo mismo que 1 si KEYOPT(2) = 0, también escribe matrices como comandos de
RMODIF para uso con KEYOPT(2) = 3.

Equidistanciar nodos: 0: Nodos localizados en la mitad de la superficie
KEYOPT(11) 1: Nodos localizados en la superficie superior, 2: Nodos localizados en la superficie
inferior

Es importante definir los datos de salida asociados con SHELL99, los cuales tienen
una identificacién propia y pueden ser desplegados si se los necesita para el
analisis.

» S (Tope)
SX {(Fondo)

X1, = Eje x del elem ento si la opcion ESYS no es provista.
x = Eje x del elemento si la opcion ESYS es provista

Figura 6.9. Diagrama salida de esfuerzos y fuerzas del elemento finito SHELL 99.

La tabla 6.3 despliega los nombres de las salidas del elemento finito SHELL99 y los
requisitos para activarlas. Si por ejemplo se requiere visualizar los esfuerzos
interlaminares maximos identificados por el parametro ILMAX, se ve en la tabla 6.3
gue se necesitan los requisitos 1y 7. En la tabla 6.4 se verifica que las opciones a
ser seleccionadas son: KEYOPT (2) = 0 o0 1y KEYOPT (6) # 0. Entonces, en



ANSYS Main Menu — Preprocessor

Options se activan las opciones indicadas:

SHELLL99 element type options

Options For SHELL99, Element Type Ref. Mo, 1

Form of input

Extra element output K3

Element coord sys defined by K4

Skrains or stresses output  KS

Extra element oukput

(Far layer input only) K&

kz [lCDnst thk laver

|N0 exkra output

|Elem orientation

L o] e

|5tresses only

IFailure & shear

Figura 6.10. Opciones del elemento finito SHELL 99.

Tabla 6.3. Datos de salida del elemento SHELL99, ver figura 6.9.
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— Element Type — Add / Edit / Delete —

DATOS DE SALIDA DEL ELEMENTO SHELL99

Nombre Definicién Requisito
EL Numero de Elemento activo
NODES Nodos -1,J,K,L, M, N, O, P activo
VOLU Volumen activo
TTOP, TBOT Temperatura promedio en la parte superior e inferior 1
XC, YC, ZC Centroide del elemento activo
PRES Presiéon: Pl ennodos |, J, K, L; P2en |, J,K,L; P3enJ, |; P4 en activo

K,J;P5enL,K;P6enl L
TEMP Temperaturas T1, T2, T3, T4, T5, T6, T7, T8 activo
INT Numero del punto de integracion. 2
POS Arriba (TOP), Abajo (BOT), Mitad del espesor (MID) del 2
elemento

X, Y, ZI Global X, Y, Z localizacion del punto de integracién 2
NUMBER Numero de capa 1,3
MAT Numero correspondiente al material de esta capa 1.3
THETA Direccion del material de esta capa 1.3
AVE THICK Espesor promedio de la capa o capa 3
ACC AVE THICK Espesor promedio acumulado 13
AVE TEMP Temperatura promedio de la capa 3
POS Arriba (TOP), Abajo (BOT), Mitad del espesor (MID) de la capa 3
LOC Localizacion promedio (si KEYOPT(6) = 3) 1.3
NODE Numero del nodo esquinero (si KEYOPT(6) = 4) 1.3
INT Numero del punto de integracion (si KEYOPT(6) =2 0 5) 1.3
SX, Y, Z, XY, YZ, XZ Esfuerzos en coordenadas locales 1,4
S:1,2,3 Esfuerzos principales 1,4
SINT Intensidad de Esfuerzo 1,4
S:EEQV Esfuerzo equivalente 1,4
EPEL:X, Y, Z, XY, YZ, XZ Deformaciones elasticas (en coordenadas locales de capa), 4

Deformacion total si KEYOPT(2) =20 3
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EPEL:EQV Deformaciones elasticas equivalentes 4
EPTH:X, Y, Z, XY, YZ, XZ Deformaciones térmicas (en coordenadas locales de capa), 4
Deformacién total si KEYOPT(2) =20 3
EPTH:EQV Deformaciones térmicas equivalentes 4
EPTO:X, Y, Z, XY, YZ, XZ Deformaciones totales (no deformacién térmica si KEYOPT(2) = 2
0ol)
EPTO:EQV Deformaciones totales equivalentes 2
FC1 ... FC6, FCMAX Valor de criterio de falla y maximo en cada punto de integracion 1,4
si KEYOPT(6) =5
FC NUmero de criterio de falla 1,5
VALUE Maximo valor para este criterio 15
LN NUmero de capa donde el maximo ocurre 1,5
EPELF(X,Y, Z, XY, YZ, XZ) | Deformacion elastica de maximo valor para este criterio de falla 15
SF(X, Y, Z, XY, YZ, XZ) Esfuerzo de maximo valor para este criterio de falla 15
LAYERS Localizacion de la interfaz 1,6
ILSXZ SXZ esfuerzo cortante interlaminar 1,6
ILSYZ SYZ esfuerzo cortante interlaminar 1,6
ILANG Angulo del vector de esfuerzo interlaminar 1,6
ILSUM Sumatoria del vector de esfuerzo interlaminar 1,6
LN1, LN2 NUumero de capa que define la localizacion del esfuerzo 1,7
interlaminar
ILMAX Maxima esfuerzo interlaminar de corte 1,7
T(X, Y, XY) Fuerzas totales en el plano 8
N(X, Y) Fuerzas cortantes en Xy Y fuera del plano 8
M(X, Y, XY) Momentos totales del elemento por unidad de longitud 9
MFOR(X, Y, Z2) Fuerzas de cada nodo en el sistema coordenadas del elemento 10
MMOM(X, Y, Z) Momento de cada nodo en el sistema coordenado del elemento 10

Estas entradas se activan cuando se seleccionan los requisitos siguientes:

Tabla 6.4. Requisitos para activar las salidas del elemento SHELL99.

REQUISITOS PARA ACTIVAR LAS SALIDAS DEL ELEMENTO SHELL 99

No. de
requisito Requisito

1 SiKEYOPT(2)=001

2 Punto de integracion de la deformacién, Si KEYOPT(3)=104

3 Solucién de capa si KEYOPT(6) > 1

4 La salida del item es controlada con KEYOPT(5)

5 Sumario de criterio de falla: si KEYOPT(6)=0, Gnicamente el maximo de todos los criterios de
falla (FCMAX) es salida; salida de las deformaciones y/o esfuerzos elasticos (dependiendo en
KEYOPT(5)) para cada criterio de falla y el maximo de todos los criterios (FCMAX).

6 Esfuerzos interlaminares si KEYOPT(6) > 2

7 Se imprime Unicamente si KEYOPT(6) # 0

8 Salida en los nodos esquineros Unicamente si KEYOPT(3) =30 4

9 Salida en los nodos esquineros Unicamente si KEYOPT(3) =3 04y KEYOPT(9) #1

10 Salida Unicamente si KEYOPT(3) =204

11 Disponible tnicamente cuando el centroide es un item GET

12 El esfuerzo equivalente usa una relacion efectiva de Poisson: valores elasticos y térmicos, este
valor es ingresado por el usuario ( MP, PRXY)
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A continuacién se va a describir los otros elementos mencionados que se pueden
utilizar en varias aplicaciones.

6.2.2. ELEMENTO TIPO MEMBRANA NO LINEAL ESTRATIFIC ADA (SHELL 91)
Elemento membrana tridimensional 3D de 8 nodos con seis grados de libertad en
cada nodo: tres traslaciones y tres rotaciones. Se lo utiliza para modelar estructuras
tipo sandwich relativamente gruesas.

Con este elemento se puede modelar hasta un total de 100 capas de espesor

uniforme y 125 con variacion de espesor bilinealmente sobre el area de la capa, se
ingresa el dato del espesor en cada nodo.

z
i i
2
= 3]
A2
) | ] J

Fondo

X,y = Eje x del elemento si la opcion ESYS no es provista.
x = Eje x del elemento si la opcion ESYS es provista

LM = Numero de la capa

ML = Num ero total de capas

Figura 6.11. Geometria del elemento finito SHELL 91.
No se puede ingresar la matriz constitutiva de propiedades, resuelve problemas de
plasticidad; deformaciones unitarias grandes. Se puede implementar las teorias de
falla disponible.

6.2.3. ELEMENTO MEMBRANA DE DEFORMACION DE 4 NODOS (SHELL 181)

Es un elemento de 4 nodos con seis grados de libertad en cada nodo, presenta
traslaciones en las direcciones X, y, z, rotacién con respecto a los ejes X, y, z (si la
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opcidbn membrana es usada, el elemento tiene Unicamente grados traslacionales de
libertad). La opcidn triangulo degenerado solo se emplea como elemento de relleno
en el mallado. Aplica la teoria de Mindlin-Reissner.

SHELL181 puede ser usado para aplicaciones de estratificacion tanto de
membranas de elementos compuestos o estructuras tipo sandwich, también es
utilizada para grandes rotaciones lineales y/o grandes deformaciones no lineales. El
cambio en el espesor de la membrana es activada para un analisis no lineal.

Se puede modelar hasta un total de 255 capas de espesor uniforme o no uniforme.
Resuelve problemas no lineales incluyendo grandes deformaciones y tiene la
posibilidad de implementar las teorias de falla disponible.

#L

J
Opcion Triangular
(ne recomendada)

¥g= Eje x del elemento sila opcion ESYS no es provista.
X = Eje x del elemento sila opcion ESYS es provista

Figura 6.12. Geometria del elemento finito SHELL 181.

6.2.4. ELEMENTO SOLIDO ESTRATIFICADO TRIDIMENSIONA L (SOLID 186)

Version estratificada del elemento tridimensional sélido de 20 nodos con tres grados
de libertad por nodo (u, v, w). Este elemento puede ser estratificado para modelar
discontinuidades a través del espesor. Se puede modelar hasta un total de 250
capas de materiales y espesores diferentes. Resuelve problemas no lineales,
incluyendo grandes deformaciones y brinda la posibilidad de implementar las teorias
de falla disponibles
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¥g= Eje x del elemento sila opcion ESYS no es provista.
¥ = Eje x del elemento sila opcion ESYS es provista.

Figura 6.13. Geometria del elemento finito SOLID 186.
6.2.5. ELEMENTO SOLIDO ESTRATIFICADO TRIDIMENSIONA L (SOLID 46)

Version estratificada del elemento tridimensional sélido de 8 nodos SOLID46 con
tres grados de libertad por nodo (u, v, w), (ver figura 6.14). Este elemento puede ser
utilizado para modelar membranas estratificadas gruesas o solidos estratificados.
Puede estratificar hasta 250 capas para modelar discontinuidades de la pendiente
de deformacion a través del espesor.

Se puede modelar hasta un total de 250 capas de espesor uniforme y 125 que
pueden variar bilinealmente. Resuelve problemas no lineales incluyendo grandes
deformaciones y tiene la posibilidad de implementar las teorias de falla disponibles.

Coordenadsa
del demerto
FPara KREF=10

e

®x0= Eje x del elemento si la opcion ESYS no es provista.
¥ = Eje x del elemento sila opcion ESYS es provista.

Figura 6.14. Geometria del elemento finito SOLID 186.

{Opcidon tetraédrica
= no recomen dada)

6.2.6. ELEMENTO SOLIDO ESTRATIFICADO (SOLID 191)
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Version estratificada del elemento tridimensional sélido de 20 nodos SOLID95 con
tres grados de libertad por nodo (u, v, w). Este elemento puede ser utilizado para
modelar membranas estratificadas gruesas o sélidos estratificados. Puede
estratificar hasta 250 capas para modelar discontinuidades de la pendiente de
deformacion a través del espesor. Se puede modelar hasta un total de 100 capas de
espesor uniforme y 125 que pueden variar bilinealmente. Resuelve problemas no
lineales incluyendo grandes deformaciones y brinda la posibilidad de implementar
las teorias de falla disponibles.

J
{Opcién tetraédrica
- no recomendada)

¥0= Eje x del elemento si la opcién ESYS no es provista.
¥ = Eje x del elemento sila opcion ESYS es provista.

Figura 6.15. Geometria del elemento finito SOLID 191.
6.2.7. ELEMENTO TIPO MEMBRANA SOLIDA ESTRATIFICADA (SOLSH 190)

Membrana sélida tridimensional de 8 nodos con tres grados de libertad por nodo (u,
v, w). Este elemento puede ser estratificado para modelar discontinuidades a través
del espesor. SOLSH 190 puede ser usado para simular membranas estructurales
con un amplio rango de espesores.

El elemento tiene total capacidad no lineal incluyendo grandes deformaciones y
permite modelar hasta 250 capas, tiene posibilidad de implementar las teorias de
falla disponibles.
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{Opcion prismatica)

¥o= Eje x del elemento si la opcion ESYS no es provista.
®x = Eje x del elemento sila opcién ESYS es provista.

Figura 6.16 Geometria del elemento finito SOLSH 190.

6.2.8. VIGAS TRIDIMENSIONALES (BEAM 188/189)

Version lineal y cuadratica del elemento finito viga tridimensional con 6 grados de
libertad (ver figura 6.17). Apropiado para modelar vigas delgadas o gruesas. Este
elemento estd basado en la teoria de vigas de Timoshenko y el efecto de la
deformacion de corte esta incluido. A través de comandos puede manejar multiples
materiales a través de la seccion de corte, inclusion y prediccion de esfuerzos
cortantes. Resuelve problemas no lineales incluyendo grandes deformaciones.

Figura 6.17 Geometria del elemento finito BEAM 188/189.

6.3. MODELAMIENTO DEL MATERIAL Y CONFIGURACION DE
CAPAS

Una vez que esta cargado en el programa el elemento a ser analizado, sea via las
herramientas de modelado de Ansys, o mediante un software externo de disefio, se
selecciona el elemento finito apropiado para el modelo mediante: ANSYS Main
Menu — Preprocessor — Element Type — Add/ Edit/ Delete.
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N\ Library of Element Types |z|

Libraty of Element Tvpes Struckural Mass ~ gnodezal ~
Lirk, Monlin-Layer 21
Beam 151
Pipe z2a1
Solid Linear Layer 99
Shear panel 28 bt
Solid-shell
Constraink v | Elastic 4node 63

Element type reference number

Figura 6.18. Biblioteca de elementos finitos.

Se necesita entonces asignar las propiedades del material, que son ortotropicas
para la mayoria de los compuestos. Es importante notar que estas propiedades
corresponderan a una capa denominada especialmente ortotropica. Es decir, los
ejes del material 1-2 coinciden con los ejes de referencia (ejes de carga) x-y. Es
decir, la direccion de las cargas aplicadas coincide con la direccion de los ejes del
material (ver figura 6.19). Las propiedades del material se asignan mediante
ANSYS Main Menu — Preprocessor — Material Props — Material Models (ver
figura 6.20).

Figura 6.19. Capa especialmente ortotrépica.
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r/\ | [AYLiinear Orthotropic Properties for Material Number 1 [
Linear Orthotropic Material Properties For Material Number 1
Material Models Defined Material Models Available
Choose Poisson's Ratio
Material Madel Mumber 1 J Favarites e
@ Structural ,7
Li
ol Linear _ Ex 7. 40BE+010
o Elastic EY [ a0eE+010
@ Istropic Ez 7 <0gE+010
[oR0rthotropic PRy 0024
€ Anisotropic PRYZ 06
Moniinear PRYZ 034
@ Density GHY 5. 369E-+009
Thermal Expansion GYZ 3, 369E4+009
Damping GHE 3, 369E+009
J JJ J £t Erickinn CaaFficiank
Add Temperature Delete Temperature ‘ Graph

ok | Cancel | Help |

Figura 6.20. Cuadro de dialogo para asignar las propiedades mecanicas.

De ser necesario, se puede generar n materiales adicionales, de tal modo que cada
capa puede ser construida de diferente material ortotrépico. Es importante no dejar
vacio ninguno de los campos. Como se ha visto en los capitulos precedentes, para
obtener un laminado compuesto, se suele estratificar con capas, cuyos ejes del
material no coinciden necesariamente con los ejes de referencia. Estas capas se
denominan generalmente ortotropicas , Yy sus propiedades se calculan
automaticamente asignando la rotacion en grados de la capa con respecto al eje x.
Esto se puede hacer llenando los campos que aparecen al seleccionar: ANSYS
Main Menu — Preprocessor — Real Constants — Add / Edit / Delete — OK (ver
figura 6 .21).

m Real Constant Set Number, 1, for SHELL99

Element Tvpe Reference Mo, 1

Mumber of lavers (250 max) kL
Layer Symmetry Key L5YM

First laver For output LP1

Second laver for output  LPZ D

Elastic Foundation stiffness EFS

Added massfunit area  ADM3SUA

Ok Cancel Help




167

Figura 6.21. Cuadro de dialogo para asignar las caracteristicas preliminares del
laminado cuando se selecciona SHELL 99, 0 significa opcion desactivada.

Los campos corresponden a las siguientes definiciones:
 NL: Numero de capas

e LSYM: Se activa con 1 si se tiene un laminado simétrico y Unicamente
se define la mitad de las capas, con 0 se desactiva la opcion

e LP1: Primera capa especialmente seleccionada para datos de salida.
e LP2: Segunda capa especialmente seleccionada para datos de salida.
* EFS: Rigidez de fundacion elastica.

« ADMSUA: Aiade masa por unidad de area en el capa.

A continuacion se obtiene el siguiente cuadro de didlogo, donde se puede asignar el
material de la capa, la orientacion de la misma con respecto a los ejes de referencia
y el espesor de la capa.

I Real Constant Set Number 1, for, SHELL99 X
Mat no., ¥-axis rokation, layer thk  MAT THETA TK

Layer number 1 |j | |g | |n |

Layer number 2 | 1] | | o | | o |

Laver number 3 | 1} | | i} | | u] |

Layer number 4 | i} | | i} | | 1] |

Layer number 5 | 1] | | o | | o |

Laver numbear & |D | |D | |D |

Ok Cancel Help

Figura 6.22. Cuadro de didlogo para asignar material, orientacion y espesor.

Adicionalmente Ansys permite definir las propiedades mediante matrices
constitutivas. Si se utiliza este segundo método, se debe antes activar options en el
siguiente cuadro de dialogo:
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FA\ SHELL99 element type options

Options For SHELLS9, Element: Type Ref, Mo, 1
Defined Element Tvpes: [ af Tt k2 x5 Matriling
SHELLS9

Extra element output K3 |N0 extra output ﬂ
Element coord sys defined by K4 |Elern arigntation ﬂ
Strains or stresses output KS |Stress & strain j
Extra element output
(For layer input only) K& |N0 extra output j
Storage of layver data kg |Bot 15t kop last ﬂ
Eval of strains + stresses K9 |Mid thi of layer ﬂ

Add... | Options. .. | Delete | Material prop matrix output K10 |Exclude j

ome ws Mode offset option K11 |N0des at rnidsurf j
Ok, Cancel ﬂ

Figura 6.23. Cuadro de dialogo para activar las opciones del elemento finito.

A continuacion, en KEYOPT(2) “K2”, se selecciona la opcién “6x6 Matrix”. Cuando
se vuelve a Real Contants aparecera el siguiente set de matrices cuyos campos
deben ser llenados (ver figura 6.24). La opcidbn matrices constitutivas solo esta
disponible para los elementos SHELL 99 y SOLID 46. Estas matrices obviamente
deben ser calculadas fuera del programa, y podran ser incluidas en la solucion
cuando se activa KEYOPT(10) “K10". Si se seleccién “K3” se pueden obtener datos
extras de salidas, como por ejemplo deformaciones, fuerzas nodales y fuerzas y
momentos por unidad de longitud.
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m Real Constant Set Number 1, for SHELL99

Element Tyvpe Reference Mo, 1

) B

Submatrix A (21 real constants)

ALL) A2, A 5 | | 1 | | 0 |
A(4),A(5),A(E) | 0 | | 0 | | 0 |
A7, A(8), A9 | 0 | | 0 | | 0 |
A10), A1) ALE) |D ||D ||D |
AL13),ACL4),A(15) |D ||D ||D |
A{16),AC17),A(18) |D ||D ||D |
AL19), A(20), A021) |D ||D ||D |

Submatrix B (21 real constants)
B(1),B(2},B(3)

° I° |E
| |
| |

| |
| |
| |
B(10),E(11),E{12) | | | | | |
| |
| |
| |

B(4),B(5), B(&)

Bi7),Big),B(9)

BI(137,B(14),B(15)

Bi(16,B(171,B(15]

B(19),B209,B(21)

Submatrix D {21 real constants)

Di1),D(2),0(3)

| |
| |
| |
| |
| |
D(16),0(17),D(18) | I | |
| |
| |
| |
| |
| |

D{4),D(5),D(6)

D7), DED, D)

§
(
{10, D113, D{12)
(
4
(

D{13),0014),0015)

D{1%9),D(z0),D(21)

BT(4),BT(5),ETE) || ||

Ok, Cancel Help

MT array  MT{LY,MT{Z),MT3)

MT (4], MT(Z),MT(E)

BT array  BT(1),BT{2),BT(3)

Figura 6.24. Set de matrices constitutivas del laminado ortotropico.

Si el espesor de la capa no es constante se puede seleccionar en KEYOPT (2) “K2”
la opcion Tapered Layer, y cuando se edite Real Constants se debera llenar los
siguientes campos:
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[i\Real Constant Set Number 1, for SHELL99 X
Layer number 1 MAT, THETA ||:| | ||:| |
TRITY, TRCT) |I:| | |I:| |
TEEKD, TRIL) |I:| | |I:| |
Laver number 2 MAT, THETA ||:| | ||:| |
T(T), TE(D) | 1] | | 1] |
T, TKEL) | 1] | | 1] |
Laver number 3 MAT, THETA ||:| | ||:| |
TK(T, TRET) |I:| | |I:| |
THEKD, TKIL) |I:| | |I:| |
Layer number 4 MAT, THETA ||:| | ||:| |
TRITY, TECT) |I:| | |I:| |
TRIK), TRIL) |I:| | |I:| |
Laver number 5 MAT, THETA ||:| | ||:| |
T(T), TE(D) | 1] | | 1] |
T, TKIL) | 1] | | 1] |
Laver number 6 MAT, THETA ||:| | ||:| |
TK(T, TRET) |I:| | |I:| |
THEKD, TKIL) |I:| | |I:| |
QK Cancel Help

Figura 6.25. Asignacion de espesor variable en cada capa.

6.4. ESTRATIFICACION DE CAPAS
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Una de las ventajas que ofrece el trabajar con materiales compuestos es que se
puede estratificar capas donde sea necesario, y en el nimero y orientacién que
convenga. Es posible definir varios laminados con niumeros de capas, espesores,
orientaciones y material diferente. Para esto se selecciona la opcion Add en el
cuadro de dialogo siguiente (ver figura 6.26).

i\ Real Constants E|

Defined FReal Constant Sets

Set 1
Set 2
Set 3
[ nge 4

add.. | Edt.. | Delete |
Close Help

Figura 6.26. Definicion de diferentes tipos de laminados.

Adicionalmente, en el software de disefio Solidworks se puede delimitar varias
secciones, que seran reconocidas por Ansys. En estas areas se puede asignar el
set o laminado que optimice la resistencia del elemento a ser diseflado. Para definir
las caracteristicas de cada area se puede utilizar la opcion ANSYS Main Menu —
Preprocessor — Meshing — Mesh Attributes — Picked Areas y se obtiene el
siguiente cuadro de dialogo (ver figura 6.27), donde se escoge el tipo de laminado
que previamente se definid y que esta identificado por los digitos 1, 2, 3y 4. A
continuacion se malla todo el elemento que esta siendo analizado.

I\ Area Attributes |z|

[BATT] Assign Attributes to Picked Areas

MAT  Material number

REAL Real constant set number

T¥FE Element type number

ESYS Element coordinate sys

SECT Element section Mone defined -

QK | Apply | Cancel | Help |

Figura 6.27. Atributos de area.
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Otra posibilidad para estratificar capas es utilizando la opcibn Main Menu —
Preprocessor — Sections — Shell — Add/Edit, que genera la herramienta de
estratificacion indicada en la figura 6.27.

I\ Create and Mo dify Shell Sections El
Section  Edit  Tools
Layup ] Section Controls ] Surmrnary ]
Layup
Create and Modify Shell Sections Marne |laminado nueyo 0|1 |
Thickness Material 10 Crientation Integration Pts Pictorial Wi

5 espesar 1 |00 3 i) _—
4 lespesor 1 P00 3 i IIlIIIIIl
3 |espesor 1 >|jp.o 3 B ——
2 |p.oozs 1 ~|fas 3 N NN NN
1 [oooizs 1 ks 3 MYV

Add Layer Delete Layer

Section OFfset | Mid-Plane |
Seckion Function | ﬂ
Ok | Cancel | Help

Figura 6.28. Crear y modificar secciones de membrana.

Este laminado que esta identificado con un nombre “laminado nuevo” puede ser
igualmente asignado a cualquier area de un elemento, ya que igualmente aparecera
en el campo SECT de la figura 6.27.

6.5. VERIFICACION DE DATOS DE ENTRADA

Ansys tiene varias opciones para verificar si los datos de entrada han sido
correctamente ingresados:

» Si se utiliza Utility Menu — List — Elements — Layered Elements , lista los
elementos y sus atributos.

 Si se ingresa E/SHAPE, 1 en la linea de comandos, provocara que los
elementos membrana sean visualizados en forma sélida y que los sélidos
sean presentados con sus membranas, con lo cual se puede contar las capas
del laminado (ver figura 6.29).



173

Figura 6.29. Ejemplo de Ia visualizacion con /[ESHAPE, 1.

 LAYLIST lista la secuencia de estratificacion de capas y las propiedades del
material.

IYLAYLIST Command X
File

[31=

|
LIST OF ALL LAYERS FOR ALL SELECTED ELEHENTS

LISTLAYERS 170 5 IN REAL SET 1 FOR ELEHENT 1
TOTHL LAYERS = S8 = OLP1= OLPZ= 0O
EFS = 0.00 ADHS = 0.00

HO. ANGLE THICKMESS HAT  EX EX

0.741E+411 0. 741E+11
0.741E+411 0. 741E+11
0.741E+411 0. 741E+11
0.741E+411 0. 741E+11
0.741E+411  0.741E+11

0.125E-02

s
Fa
351
m
| |
=
F
[T,

0.
0.125E-02
0.125E-02

K 0.625E-02

ERE S S

SUH OF

LISTLAYERS 1 T0 5 INREAL SET 1 F(R ELEHENT 2
TOTAL LAVERS = S LW = OLP1= OLFZ= 1
EF = 0.0 fDRS = 0.00

HD. AHGLE THICKNESS HAT  EX EX

1 0.0 0.128E-02 1 0.741E+11 0.741E+11

<

Figura 6.30. Comando LAYLIST.

e LAYPLOT permite visualizar la secuencia de estratificacion en forma de
cartas, las capas estan cruzadas de lineas paralelas que indican su
orientacion.

Capa# Material #

//// |
\\\\\2
ARy

Y7

Figura 6.31. Comando LAYPLOT.

Angulo

435
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e SECPLOT similar a LAYPLOT, se selecciona con Main Menu
—Preprocessor —Sections —Shell —Lay-up —Plot Section

6.6. CRITERIOS DE FALLA

Los criterios de falla son usados para determinar si una capa ha fallado debido a las
cargas aplicadas. Ansys permite escoger tres criterios predefinidos de falla o se
puede especificar hasta seis criterios de falla del usuario.

Los tres criterios predefinidos son:

e Criterio de falla por maxima deformacion: Considera que el material falla
cuando el mismo supera una cierta deformacién limite en una zona
determinada. Este criterio permite nueve deformaciones de falla y estan
definidas de acuerdo a las ecuaciones revisadas en (5.3).

e Criterio de Falla por maximo esfuerzo: Considera que el material falla
cuando el mismo supera una cierta tension limite en una zona determinada.
Este criterio permite nueve esfuerzos de falla y estan definidos de acuerdo a
las ecuaciones revisadas en (5.2).

* Criterio de Falla de Tsai-Wu: Es un criterio de falla polinomial general, el
cual permite nueve esfuerzos de falla y tres coeficientes de acoplamiento
adicionales. Las deformaciones, esfuerzos y factores de acoplamiento pueden
ser dependientes de la temperatura. El criterio de falla de Tsai-Wu se basa en
el indice de esfuerzo revisado en (5.15).

Si el indice de esfuerzo es mayor que 1, significa que los esfuerzos son mayores
gue los admisibles y por lo tanto fallara el laminado.

Para visualizar cualquiera de los criterios de falla se debe activar en primer lugar la
opcion: ANSYS Main Menu — Preprocessor — Element Type — Add / Edit /
Delete — Options (ver figura 6.32).

Luego se utiliza la opciobn K8 para archivar los datos de todas las laminas, a
continuacion se debe ingresar los esfuerzos y deformaciones admisibles del material
obtenidas via tablas de especificaciones o en pruebas de laboratorio seleccionando:

ANSYS Main Menu — Preprocessor — Material Props — Failure Criteria — Add
/ Edit (ver figura 6.33).



175

BTIE N pe A 27 elame ne optio

Optians for SHELL99, Element Type Ref. Ma. 1

Form of input Kz

Extra element output K3 |r-,|g extra oukpuk

L]

Element coord sys defined by K4

L]

|Elem orientation

Strains or skresses output  KS

L]

|Stresses only

Extra element output

(For layer inpuk orily) k& |N0 extra oukpuk

Starage of layer data kS Up,u layers

Eval of strains + stresses K9 |T0p & bot of lay

add... | Options...l Delete |

IMaterial prop matrix output K10 |Exclude

Close: Help Mode offset option K11 |Nodes ot midsurf

L e e (i) 1

oK Cancel Help

Figura 6.32. Cuadro para activar las opciones del elemento finito.

N\ Add/Edit Failure Criteria X

[FC] Temperature-independent Failure criteria For material 1
X i Z

Strain in Tension | 9 | | 0 | |D |

Skrain in Compression | 0 | | ] | |U |
Y W e

Strain in Shear | i | | i} | |U |
X i Z

Stress in Tension | 375000000 | | SEE000000 | | 368000000 |

Stress in Compression | -279000000 | | -2 7E000000 | | -Z7R000000 |
Y W e

Stress in Shear | 46000000 | | 46000000 | | 46000000 |
Y W e

Stress Coupling Coefficients | -2,72e-006 | | -2, 72e-006 | | -2, 72e-006 |

[o]4 Cancel Help

Figura 6.33. Esfuerzos y deformaciones admisibles.
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Cuando se analiza los resultados se puede obtener los mapas de los criterios de
falla mediante: ANSYS Main Menu — General Postproc — Plot results —
Contour plot — Nodal Solu — Failure Criteria.

m Contour Modal Solution Data [z|

Item ko be contaured

Total Mechanical Skrain j
Elastic Skrain
Plastic Skrain
Creep Skrain
Thermal Skrain
Total Mechanical and Thermal Strain
G Swelling strain
Energy
@ Failure Criteria
g Maximurn of Al m

(7= W aximum Stress
g Tsai-Wwu Strength Index
A Inverse of Tsai-wu Strength Ratio Index

g Maimum Strain j
Undisplaced shape key
Undisplaced shape key | Deformed shape only ﬂ
Scale Fackor auko Calculated ﬂ|
&dditional Opkions €% |
] Apply | Cancel | Help |

Figura 6.34. Soluciones de contorno.
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CAPITULO 7

ANALISIS Y DISENO DE UNA ESTRUCTURA TIPO
CASCARA CONSTRUIDA CON COMPUESTOS LAMINADOS

El presente capitulo tratard sobre el disefio de un chasis para un prototipo
monoplaza, para participar en la competiciéon de la férmula SAE, y su posterior
analisis en Ansys. Como todo problema de disefio se realiza un proceso iterativo de
sintesis y analisis hasta llegar a la mejor solucion. Se utilizara como hipétesis de
carga las originadas en investigaciones efectuadas en prototipos de chasis tubular.
El objetivo es determinar un predisefio basico que permitira, luego de ser el caso,
ahondar en la tematica del disefio completo de un chasis funcional, como proyecto
estudiantil. Un objetivo adicional es desarrollar un procedimiento a seguir con Ansys
para analizar cualquier pieza hecha con materiales compuestos.

7.1. CONCURSO FORMULA SAE

La capacidad fundamental de una lamina de material compuesto es soportar
esfuerzos en el plano de la lamina por lo que en la mayoria de los casos se utilizan
para construir paneles de autos, fuselajes y alas de avion, estructuras de botes, etc.
En este trabajo, para ejemplificar el andlisis en Ansys de una estructura tipo
membrana, construida en base de materiales compuestos, se ha decidido disefar el
chasis monocasco de un prototipo de férmula SAE (Sociedad de Ingenieros
Automotrices).

Al visitar las paginas web de universidades extranjeras se puede constatar que
diversas competencias de indole académico entre ellas sustentan en gran manera la
creatividad de los alumnos. Esta es constantemente puesta a prueba con un
sinnimero de proyectos de competencia como por ejemplo: el vehiculo solar, la
carrera mini baja, competencia de aerodeslizadores, la formula SAE, etc. Por ello es
de particular interés para los que se involucran en la formacién de ingenieros,
estudiar esta aplicacion.



178

El desarrollo y optimizacion de un prototipo de formula SAE puede prolongarse por
varios meses, y ser llevado a cabo por un equipo multidisciplinario. Este primer
proyecto busca fijar una base sélida sobre la que sea posible seguir progresando. En
primer lugar, este elemento esta englobado en un proyecto académico universitario
de mayor alcance, que buscaria involucrar a los estudiantes en el disefio y
construccion de un prototipo competitivo completo, y en segundo lugar ilustra de
manera clara una aplicacion de los materiales compuestos.

La competicién de la férmula SAE es un certamen anual interuniversitario en el cual
los estudiantes miembros de la SAE conciben, disefian y compiten con un auto
deportivo monoplaza de formato pequefio, fabricado por ellos. En esta competencia
se pone a prueba el conocimiento, la habilidad, la creatividad y la imaginacién de los
estudiantes. Los autos, construidos por un equipo que se esfuerza por un periodo de
un afo, son sometidos a pruebas estaticas y dinamicas. El resultado final es una
gran experiencia para jovenes estudiantes que se enfrentan a un reto tipico de
ingenieria.

7.2. TIPOS Y EVOLUCION DEL CHASIS

El chasis de un vehiculo es la estructura en la que se montan y sujetan los demas
componentes. El chasis soporta las cargas tales como las cargas en las ruedas,
reacciones del tren cinematico y las reacciones en los puntos de anclaje de los
cinturones de seguridad. Ademas ofrece una resistente proteccion en caso de
accidente, y para el vehiculo es el equivalente al esqueleto de un ser humano.

El chasis de cualquier auto debe ser ligero, para no desperdiciar potencia y reducir el
consumo, rigido para proteger al piloto y lograr un buen comportamiento en pista y
de construccion econdmica y viable. Los chasis en general han evolucionado y son
muy variados. Se pueden citar por ejemplo, el chasis en escalera (ver figura 7.1),
utilizado en la actualidad por camiones y camionetas, y que no es suficientemente
rigido a la torsion, fue practicamente el primero en utilizarse para los automoviles.
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Figura 7.1 Chasis en escalera. [

Hoy en dia, la mayoria de automoviles se configuran de acuerdo al chasis
monocasco, en el cual la lamina superficial absorbe los esfuerzos. Estos chasis
pueden ser manufacturados en acero estampado (ver figura 7.2), aluminio,
magnesio (ver figura 7.3) o materiales compuestos (ver figura 7.4). Se utilizan
especialmente en los turismo, en todocaminos de alta gama y en los Formulal. El
chasis de la figura 7.5 es un desarrollo revolucionario de Porsche, que utiliza fibra de
carbono en matriz epoxica para construir una celda de extrema rigidez que integra la
cabina con la estructura que soporta el motor y la transmision.

Figura 7.2. Chasis monocasco de acero estampado de un turismo. ['2

En la figura 7.3 se observa uno de los primeros autos que usaron una construccion
monocasco en magnesio, con lo que se lograba una estructura sumamente liviana.
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Se perdid el interés en el magnesio con el surgimiento de los materiales
compuestos.

Figura 7.4. Primer auto con chasis monocasco en fibra de vidrio, Lotus Elite. [4
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Figura 7.5. Chasis de fibra de carbono/epoxi del Porsche Carrera GT. ["*!

Existen también los chasis tubulares (ver figura 7.6), cuya construccion es muy dificil
de automatizar, por lo que se realiza de forma artesanal y se reserva para los autos
deportivos y de competicion.

[7.6]

Figura 7.6. Chasis tubular del Maserati birdcage.
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Finalmente, también se utiliza un chasis que rememora a los vertebrados, conocido
como “backbone®, o chasis de columna vertebral (ver figura 7.7), utilizado
principalmente en los famosos Volkswagen escarabajos.

Figura 7.7. Chasis tipo columna vertebral del Volkswagen escarabajo. """}

7.3. CHASIS DE UN PROTOTIPO FORMULA SAE

Los prototipos de Férmula SAE se construyen en base a diferentes tipos de chasis.
Uno de los més comunes es el chasis tubular de acero (ver figura 7.8), cuyos costos
son bajos y que ofrece una buena respuesta a los esfuerzos, aunque el principal
inconveniente es el peso.
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Figura 7.8. Chasis tubular para un prototipo Férmula SAE "8,

Otra posibilidad, pero mas costosa, es la utilizacion de un chasis monocasco
realizado en materiales compuestos, especialmente fibra de carbono ( ver figura
7.9). Este tipo de chasis ofrece la ventaja de obtener una estructura muy resistente y
un comportamiento excelente en pista, ya que este tipo de estructuras ofrecen gran
resistencia a torsion y su peso es menor que el de las estructuras de acero. Este tipo
de estructura es objeto del presente estudio y analisis.

Figura 7.9. Chasis monocasco para un prototipo Férmula SAE "8,

A continuacion se procedera a ilustrar el disefio geométrico del chasis, utilizando
herramientas de disefo industrial.

7.4. MODELADO DEL CHASIS

Normalmente al proyectar un chasis se lo hace mediante el analisis de las
restricciones que provienen de la reglamentacion de la Formula SAE. Existe una
normativa que impone el espacio destinado al piloto, la seguridad del mismo, y las
dimensiones generales.

Debido a que el propdésito de esta tesis no es el disefio de un prototipo Férmula
SAE, sino mas bien ilustrar la aplicaciéon de software de elementos finitos en el
andlisis de elementos construidos con composites, se optara por otro procedimiento.
Este consiste en utilizar imdgenes de modelos ya construidos, que se encuentran
disponibles en el Internet para digitalizarlas. En base de estas imagenes se genera
las superficies tridimensionales del modelo. El procedimiento para disefiar el chasis
sera el siguiente:
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» Digitalizacion de los perfiles tridimensionales mediante Rhinoceros.
» Creacion de las superficies en SolidWorks.

Un disefio que parece interesante se muestra en las imdgenes encontradas en la
pagina de Internet: http://www.dutracing.nl/, (ver figura 7.10), las cuales son bastante
detalladas y corresponden a un prototipo construido en fibra de carbono.

Figura 7.10. Fotograffa del Dut07. [

Posicidn del
motor
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Figura 7.11. Iméagenes del Dut07. [’

El programa que se utilizara para modelar los perfiles y superficies es el software de
formas libres Rhinoceros 3.0. Este software es utilizado especialmente en el disefio
industrial. Los algoritmos en que se fundamenta su funcionamiento se basa en la
matematica de curvas NURBS (Non Uniform Rational B-Splines). Debido a que,
como se puede ver en la figura 7.10, los perfiles geométricos del chasis son
complejos, se ha decidido utilizar este programa para la primera etapa de disefio que
consiste en obtener los perfiles del chasis.

Las NURBS, B-splines racionales no uniformes, son representaciones matematicas
de geometria en 3D capaces de describir cualquier forma con precision, desde
simples lineas en 2D, circulos, arcos o curvas, hasta los mas complejos sélidos o
superficies organicas de forma libre en 3D. El desarrollo de las NURBS empezé
aproximadamente en 1950 cuando los ingenieros necesitaban la representacion
matematica exacta de superficies de forma libre, como las usadas en carrocerias de
automoviles y cascos de barcos y que pudieran ser reproducidos exacta y
técnicamente en cualquier momento. Las anteriores representaciones de este tipo
de disefios solo podian hacerse con modelos fisicos 0 maquetas realizadas por el
disefiador o el ingeniero.

Las curvas NURBS han llegado a ser un estandar para gestionar la informacion
geométrica que es procesada y usada por computadoras. Algunas de las razones de
la popularidad de las NURBS son:
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* NURBS provee una base matematica unificada para representar formas y
pueden ser usadas para describir formas analiticas tales como coénicas,
circulos, cuadrados, etc. y formas libres tales como perfiles de autos, formas
humanas, etc.

» Los algoritmos NURBS son rapidos y numéricamente estables.

* A la vez que puede representar perfiles y superficies suaves, también puede
representar esquinas agudas y torceduras.

« NURBS son generalizaciones de otras curvas populares como las curvas de
Bézier y las Splines.

e Las curvas NURBS se caracterizan porque tienen un control global de
cualquier curva o superficie

Las curvas NURBS se definen por el grado y por puntos de control:

Un grado es un numero entero positivo. Este numero normalmente es 1, 2, 3 0 5,
pero puede ser cualquier nUmero entero positivo. Las lineas y polilineas NURBS de
Rhinoceros son grado 1, los circulos son grado 2 y la mayoria de las formas libres
son grado 3 o 5. Existe la posibilidad de incrementar los grados de una curva
NURBS sin cambiar su forma. Generalmente, no es posible reducir el grado de una
curva NURBS y no cambiar su forma.

Los puntos de control son una lista de puntos de grado+1 como minimo. Una de las
maneras mas sencillas de cambiar la forma de una curva NURBS es mover los
puntos de control. Los puntos de control tienen un nimero asociado denominado
peso. Con algunas excepciones, los pesos son nimeros positivos. Cuando todos los
puntos de control de una curva tienen el mismo peso (hormalmente 1), la curva se
denomina no racional; de lo contrario, se trataria de una curva racional. En NURBS,
la R significa racional e indica que una curva NURBS tiene la posibilidad de ser
racional. En la practica, la mayoria de las curvas NURBS son no-racionales. Algunas
curvas, circulos y elipses NURBS, ejemplos significativos, son siempre racionales.

Una forma de introducir al estudio de las curvas NURBS es mediante las curvas de
Bézier. Para entender el algoritmo en que se basan las curvas de Bézier se grafica
una curva de grado 4 con 5 puntos de control que seran los siguientes pares
coordenados (X, y): (1,4); (2,7); (3,13); (7,21); (5,40).

La curva de Bézier es definida por:
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C(u) = i [(Bi,n) EEuifﬂl-U)n_i DPJ

i=0 (7.1)
Para dibujar la curva se define el grado de polinomio:
n=4
El indice del vector i va desde:
1=0..n

La influencia que cada punto intermedio ejerce en la curva es gobernada por un set
de funciones basicas que aseguran que los puntos de control cercanos a un punto
en la curva ejerzan mas influencia que aquellos puntos de control mas lejanos. Estas
funciones se denominan polinomios de Bernstein y se definen mediante (7.2):

n!

%0 = -1 72)

Con la ayuda de estos polinomios se forma una matriz [M (u)] de funciones de
interpolacion segun (7.3):

et
| | —4mu-1)°
Bi,n@{1-u)"" = | 6ulrqu-1)2
—4T°Mu - 1)
4
LU | (7.3)

El parametro de entrada u va desde 0 hasta 1 en pasos de 0.1. Adicionalmente, los
puntos de control impuestos que caracterizan la curva son:

1 4
27
[P ]=[3 13
7 21
5 40 |
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Finalmente, la curva estd dada por la expresion (7.4):

[CWl=M ] [P] (7.4)
donde [M(u)] =[Bi, U (1-u)™]

Y se puede graficar la curva deseada (ver figura 7.12).

Curva NURBS de grado 4
40 T T T

Clu)oa

Ry

10F

C(UJD,D . F')(i
Figura 7.12. Curva NURBS en MathCAD.

Noétese que la curva es tangente a los segmentos de inicio y fin. Es importante
recalcar que la curva es controlada globalmente por los puntos de control (aristas en
la figura 7.12). Ahora se ilustrara en el programa Rhinoceros el mecanismo para
obtener curvas libres. En primer lugar, se dibuja una linea recta horizontal en
cualquier ventana del programa Rhinoceros (ver figura 7.13).

Figura 7.13. Linea recta trazada en Rhinoceros.

A continuacion se edita la curva, se cambia el grado y se aumenta los puntos de
control, que originalmente son 2 (ver figura 7.14).
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%" Reconstruir curva

Muimera de puntos: [2) |'| 0 _|:
Grado: Y |3 _%

W Eliminar original

[ Crear nuewa curva en capa actual

Aceptar I Cancelar |F'revisualizar|

Figura 7.14. Cuadro de dialogo de la opcion reconstruir curva.

Luego se deforma la curva en forma libre, arrastrando con el mouse los puntos
segun el disefio a obtener (ver figura 7.15):

Figura 7.15. Linea deformada mediante los puntos de control.

Esta es la caracteristica que diferencia al Rhinoceros de otros programas CAD y que
es de gran ayuda para el disefio. Ademas se tiene la facilidad de digitalizar
imagenes en mapa de bits, generar perfiles de seccién transversal, generar
superficies de transicion, mezclar superficies y cambiar indistintamente soélidos a
superficies y viceversa.

En este trabajo se modelara en dos formas, un modelo sélido y un modelo
superficial, el modelo superficial se utilizar4 para comunicarse con Ansys, mientras
gue el modelo sélido servird para maquinar un molde a escala que se utilizara para
obtener un laminado en fibra de vidrio y familiarizarse con las técnicas constructivas.

7.4.1. MODELADO SUPERFICIAL DEL CHASIS

El primer paso es pegar las imagenes en las ventanas de Rhinoceros, alinearlas y
escalarlas adecuadamente sabiendo que la altura del prototipo es de un metro. En
base de estas imagenes se generan perfiles que son deformados y suavizados por
medio de sus puntos de control (ver figura 7.16).
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Figura 7.16. Imagenes frontal y lateral, pegadas en las ventanas frontal y lateral de
Rhinoceros, con los correspondientes perfiles digitalizados.

Adicionalmente, se debe dibujar secciones rectangulares para generar el habiticulo,
el resultado final es el que se muestra en la figura (7.17). Las medidas del prototipo
se daran posteriormente.
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Figura 7.17. Perfiles definitivos en Rhinoceros.

Luego de realizadas algunas pruebas se concluyé que las superficies desarrollas en
Rhinoceros no eran amigables con el formato IGES, que traduce el programa Ansys.
Por ello los perfiles seran exportados a SolidWorks, para generar las superficies
tridimensionales.

i

i Mombre: | zegrentos. igs lVJ| i Guardar i

I Tipe: ||I3ES [".igs; ".iges) l*-r;|| [ Cancelar J
[15ave small [ ]5ave geomety anly

Figura 7.18. Cuadro de dialogo de exportacion a varios formatos.

Los perfiles generados en Rhinoceros y exportados a SolidWorks se observan en la
figura (7.19).
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Figura 7.19. Perfiles del chasis construidos en Rhinoceros y exportados a
SolidWorks.

El SolidWorks cuenta también con herramientas poderosas para generar superficies.
En este caso se utiliza la opcion de recubrimiento, para asi obtener la superficie del
monoplaza (ver figura 7.20).

T tangente aus;

| Ningiin

Figura 7.20. Recubrimiento de la nariz.

A continuacion se presenta una serie de imagenes, donde se muestra en forma
general el procedimiento para obtener la superficie del prototipo en SolidWorks. En

primer lugar se utiliza la opcion recubrimiento para recubrir el habitaculo (ver figura
7.21) que se une con la nariz.
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I Superficie-Recubrir4

Tipo de bargentiaauia!

Ningun ~

[ cerrar racubrimienitn
[#] vista prefminar

Figura 7.21. Recubrimiento del habitaculo.

Figura 7.22. Superficie resultante del prototipo, sin cortes para ingreso del piloto.

En la figura (7.22) se observa el prototipo antes de ser cortado (ver figura 7.23).
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() Estandar
Simultgnen

Herramienta de recortar;

ST a—

) Canservar selecciones
(5) Eliminar selecciones

Figura 7.23. Corte del habitaculo del monoplaza obtenido mediante la opcion
recortar.

Figura 7.24. Superficie resultante del prototipo Férmula SAE.
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Para terminar la superficie (ver figura 7.24) se necesita tapar la abertura en la nariz
Esto se lo hace simplemente con una superficie extruida a modo de parche a la que
se le da una forma eliptica segun la figura (7.25).

&y | 150.00000mm
—fingdlo de-salids kaca
= flmre

Herramienta de recortar:

S
() Conservar selerciones
) Eliminar '

[]Partir tado

(Z) Natural
) Lineal

Figura 7.25. Superficie eliptica del parche en la nariz del Férmula SAE.
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Figura 7.26. Recubrimiento del parche con el resto del cuerpo.

La superficie final se muestra en la figura (7.27) y (7.28).

Figura 7.27. Vista lateral e isométrica del prototipo.
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Figura 7.28. Vista superior y posterior del prototipo.

En la figura (7.29) se muestra el prototipo con cotas. Finalmente, en Solidworks se
puede seleccionar un material adecuado, como por ejemplo la fibra de carbono en



198

matriz epdxica, lo que puede servir para visualizar la textura y las propiedades
fisicas del prototipo. EI modelo definitivo de las figuras (7.29) y (7.30) es el que se
sometera al andlisis respectivo en Ansys.

454

1145

a14 —

i
S—
2190

b 4
—_—

284 253

Figura7.29. Prototipo con cotas.

Figura 7.30. Modelo definitivo con textura tipo fibra de carbono.
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7.5. SOLICITACIONES A LAS QUE SE SOMETE EL CHASIS

Debido a que en el reglamento de la Formula SAE no se especifica hipdtesis de
carga, se utilizaran hipotesis de carga de trabajos previos basados en chasis
tubulares "%, Especificamente, las pruebas realizadas en un prototipo construido
en el Campus Tecnoldgico de la Universidad de Navarra (TECNUN). Gracias a los
datos obtenidos en estas pruebas se establecieron tres hipotesis de carga que son:

* Frenada brusca en un trazado recto, lo maximo posible, es decir de 0 a 100
km/h en 1.33 s.

» Aceleracion maxima en un trazado recto, lo maximo posible, es decir de 100 a
0 km/h en 2.3 s.

e Curva en un radio de 7m y a una velocidad de 30 km/h.

Adicionalmente, el chasis debe soportar una prueba de torsion estatica, tener rigidez
a la flexion y debera soportar la torsidbn del motor. Aparte de esto, un requisito
fundamental es el peso, el cual, segun fuentes consultadas "*” no debe superar los
45 kg. Las fuerzas con las que se calcula cada hipotesis de carga fueron obtenidas
mediante sensores de fuerza instaladas en el chasis tubular del prototipo
desarrollado en el TECNUN y se hicieron pruebas especificas de cada hipotesis.

7.5.1. CARGAS DE TORSION

Para verificar que un determinado chasis soporte las cargas a torsidon que aparecen
momentaneamente cuando se despega del suelo una rueda, o cuando se curva, se
lo debe disefiar de tal modo que provea una determinada rigidez torsional. La rigidez
torsional adicionalmente contribuye a mejorar el comportamiento dinamico del
vehiculo en pista, por ejemplo, cuando ingresa a una curva y se requiere de una
base estable que sostenga el sistema de amortiguacion. Por lo tanto, la prueba que
marca el correcto funcionamiento del chasis es la de torsion.

En los autos convencionales se encuentran valores de rigidez torsional bastante
dispares, desde los 40500 Nm/grado del Rolls-Royce Phantom hasta los modestos
2255 Nm/grado que ofrece un Saab 900 Cabrio. Los valores promedio de los
prototipos SAE que son sometidos a pruebas reales de torsion se encuentran
alrededor de los 3000 Nm/grado. Es decir, si se aplica un torque en los puntos de
anclaje de las suspensiones delanteras de 3000 Nm, el chasis debe deformarse 1
grado. La distancia diametral en la zona de las suspensiones es de 460 mm. Por lo
tanto, la carga del par a aplicarse en los extremos indicados sera de 6522 Newtons.
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Figura 7.31. La zona donde se colocaran las fuerzas que generan la torsion.

La prueba de torsion se realiza atravesando una barra en los orificios
correspondientes a los anclajes de la suspension, fijando la parte trasera del chasis
y colocando un peso en forma similar a la figura (7.32).
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Figura 7.32. Experimento para medir la rigidez torsional. [""*”!

7.5.2. CARGAS DE FLEXION

Las cargas mas importantes que debe soportar el chasis son el peso del piloto y el
peso del motor. Se utilizar4 las siguientes masas promedio para determinar el
comportamiento del chasis a estas solicitaciones: 85 kg para el piloto y 55 kg para
un motor de 599 cm?® %) E| peso del piloto se lo modelara como carga distribuida,
mientras que las solicitaciones del motor se las modelaran como cargas puntuales
en los respectivos apoyos.

7.5.3. FRENADA BRUSCA

En esta hipotesis de carga se supone que se frena lo maximo posible, mientras que
el piloto se despega del asiento y es sujetado por el cinturén. Adicionalmente,
interviene la inercia del motor. Por datos consultados en la bibliografia disponible
[719] " |a desaceleracion durante el frenado es de 1.2 g. Estd desaceleracion
equivaldria a detener el vehiculo desde 100 km/h a 0 km/h en 2.3 s.

Este valor se lo determina al colocar acelerémetros triaxiales en modelos ya
construidos y someterlos a pruebas de frenada. Las fuerzas de frenado son
entonces fuerzas horizontales y calculadas utilizando la Segunda Ley de Newton.
Sin embargo, puesto que el piloto va sujeto con arneses al asiento, se genera en
realidad un momento. Este momento es igual a la masa del piloto multiplicada por la
distancia que va desde los anclajes del asiento hasta el centro de gravedad del
cuerpo, en la posicion indicada (ver figura 7.33).

720

L}

335

250

430
- 1440 -

Figura 7.33. Croquis de la posicion del piloto y medidas obtenidas en una persona
sentada [,
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Para calcular las fuerzas inducidas en los apoyos se utiliza el siguiente diagrama de
cuerpo libre del asiento con la carga de desaceleracion (ver figura 7.34) en el
instante del frenado. Este modelo se utiliza en mecanica de materiales para el
calculo de juntas empernadas.

F=m(1.29)

T2

F/2

N

dl d2

Figura 7.34. Diagrama de cuerpo libre del asiento sometido al frenado brusco.

Si se supone que cada apoyo toma una parte igual de carga, se puede trazar un
vector fuerza a través de cada apoyo, actuando en direccion contraria de F, y con
magnitud de F/2. El momento F-e, induce las fuerzas T; perpendiculares a las
distancias d;, trazadas desde el centro de gravedad de los apoyos hasta el centro de
cada apoyo. Este momento trata de hacer girar a la silla en torno al centro de
gravedad de los apoyos.

Haciendo sumatoria de momentos con respecto al punto 0 y sumatoria de fuerzas en
el eje y, se obtiene:

N'M=z-Fe+T2d2+T1.d1=0 TFE;:TQ—T']:D
i — (7.5)

Puesto que d2 = d1 se obtiene:

T1=T2= =
20d1 (7.6)
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De igual manera se procede con el motor. Este puede ser un motor de motocicleta
Honda CBR 600 RR Type 2005 de 599 cm?® ya que las especificaciones de la
Formula SAE solo limitan la cilindrada a un maximo de 610 cm® y ser de cuatro
tiempos. Segun los puntos de anclaje que tenga el motor se disefia una estructura
de sujecion.

180 395

Figura 7.35. Posicion de los apoyos del motor 78,

F/2

F/2
L d
——dl——-d2
T

Figura 7.36. Diagrama de cuerpo libre del motor cuando se somete a frenado.
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Utilizando la ecuacion 7.6 se obtiene la tabla de cargas en el monocasco para la
solicitacién de frenado. Para las condiciones de contorno se escogera apoyos fijos
en los pivotes del sistema de suspension, debido a que se considera que en un
frenado brusco las cuatro ruedas se detienen.

Tabla 7.1. Resumen de fuerzas producidas por la frenada.

Frenada brusca
Magnitud Piloto Motor 599 cm °

Masa m 85 kg 55 kg
F=m(1.2Q) 1000.62 N 647.46 N

e 0.250 m 0.217 m
d1=d2 0.226 m 0.198 m

T1 553.44 N 356.513 N
T2 -553.44 N -356.513 N
F/2 500.31 N 323.73N

7.5.4. ACELERACION MAXIMA

Estd es una hipotesis de carga similar a la frenada. La diferencia radica en que,
durante la aceleracion, el Unico eje que transmite fuerza a la estructura monocasco
es el trasero, con lo que la modelizacion se hara fijando el eje trasero y los
movimientos verticales y laterales del delantero, pero dejando en el eje delantero un
grado de libertad para moverse paralelamente al suelo. El valor de la aceleracion
medida en el prototipo del TECNUN con acelerometros es de 2.13 g. De igual
manera las fuerzas de aceleracion son fuerzas horizontales y calculadas mediante la
Segunda Ley de Newton. Para calcular las fuerzas inducidas en los apoyos se utiliza
el mismo diagrama de cuerpo libre pero en sentido contrario, tanto para el piloto
como para el motor.
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F=m(2.13g)

;
F2 ﬂl £
d1 d2

<

T2

% / i F:: m( 2.13 g)
e

”

T1

F/2 ﬂ A
- d1 -~d2 -

Figura 7.37. Diagrama de cuerpo libre del asiento y del motor sometido a una fuerza
inercial producida por la aceleraciéon maxima.

F/2

T2

Utilizando las ecuaciones (7.5) y (7.6) se determina las reacciones siguientes.

Tabla 7.2. Resumen de fuerzas producidas por la aceleracion maxima.

Aceleracién maxima
Maghnitud Piloto Motor 599 cm °
Masa m 85 kg 55 kg
F=m(2.13 ) 1776 N 1149 N
e 0.250 m 0.217 m
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d1=d2 0.226 m 0.198 m
T1 -982.301 N -632.667 N
T2 982.301 N 632.667 N
F/2 -888 N -574.5N
7.5.5. CURVA

Se necesita determinar las deformaciones y esfuerzos producidos en el chasis
monocasco cuando pase por una curva de radio medio r = 7 m y a una velocidad
constante de 30 km /h, siendo el valor del radio, el correspondiente a la pista de
pruebas y la velocidad maxima segura para no perder estabilidad. Las variables
importantes en este caso son las mismas que en la frenada y en la aceleracion y los
puntos de apoyo se consideran, al igual que en la frenada, fijos. De acuerdo a la
cinematica se puede determinar la aceleracion centrifuga de acuerdo a (7.7).

2 V2 VA
ac =rld" = r[@—j = —
r r (7.7)

La aceleracion calculada por (7.7) es entonces igual a 1.011g. Para calcular las
fuerzas inducidas en los apoyos se utiliza el mismo diagrama de cuerpo libre pero en
sentido lateral, tanto para el piloto como para el motor.

F=m(1.011 g) F=m(1.011 g)

2 Bz % F/2 Rz
—dt——-d2 —dt——d2—

T2 T2

Figura 7.37. Diagrama de cuerpo libre del asiento y motor sometido a una fuerza
inercial producida por la fuerza centrifuga.
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Utilizando las mismas ecuaciones (7.5) y (7.6) se determinan las reacciones
siguientes; note que se cambia las magnitudes d1 y d2:

Tabla 7.3. Resumen de fuerzas producidas por la aceleracion maxima.

Curva
Maghnitud Piloto Motor 599 cm °

Masa m 85 kg 55 kg
F=m (1011 g) 843 N 5455 N

e 0.250 m 0.217m
d1=d2 0.207 m 0.207 m

T1 -509.05 N -286.585 N
T2 509.05N 286.585 N
F/2 -421.5N -272.725 N

7.5.6. TORQUE DEL MOTOR

Cuando el vehiculo acelera, el motor produce torque el cual se amplifica por el tren
cinematico y se transmite al pavimento por medio de las ruedas. Este torque tiene
qgue ser equilibrado por el motor a través del chasis. Para disefiar el chasis es
importante conocer el méximo torque estimado. Para estimar el torque se debe
calcular el peor caso. EI maximo torque producido por el motor puede ser
encontrado de la carta torque vs. rpm mostrada en la figura (7.38). Este grafico
muestra que el motor produce un torque maximo de 45 ft-lbs el cual es equivalente a
61 N m a 8500 rpm. Este torque maximo sera aplicado al vehiculo cuando el
vehiculo acelere desde la linea de inicio en primera marcha. Como se ve, este
torque es mucho menor que el torque de 3000 N m correspondiente a la prueba
estatica de rigidez torsional a la que debe ser sometido el chasis.

Ft-Lbs

45

40

33

25 4

20 +

13 A

10 4

Torque

I~ T

30 4

3500

4250

5000

5750 ]
B500

2 720 ]
5000
5750
8500

10250
11000

Figura 7.38. Diagrama de Torque vs. rpm para el motor Honda CBR 600 RR Type

2005, [722]
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Este par equivaldria a colocar una fuerza en los apoyos del motor igual a 157 N
segun la figura (7.39)

Figura 7.39. Diagrama de cuerpo libre correspondiente al torque producido por el
motor.

7.6. PROPIEDADES DE LOS MATERIALES COMPUESTOS A
UTILIZAR

Buscando la posibilidad de que este prototipo pueda construirse se probara con
distintos materiales disponibles en el mercado local. Para esto se cuenta con las
siguientes tablas de propiedades mecanicas, tanto de fibras (tabla 7.4) como de
resinas (tabla 7.5). En el caso de que los materiales no ofrezcan la rigidez
recomendada, sera necesario cambiar el disefio del prototipo.

Para el disefio del prototipo se supondra que se usara laminados con fibra de vidrio
tejida bidireccionalmente (E-Glass) (ver figura 7.40) en matriz epoxica. La mayoria
de las estructuras laminadas de compuestos se las hace utilizando pafnos tejidos en
vez de laminados unidireccionales, ya que el pafio facilita el laminado manual
porque se adapta a superficies complejas y ha sido el material favorito del sector
automotriz, el naval, etc., adicionalmente pueden soportar cargas en diferentes ejes,
mientras que los preimpregnados unidireccionales son mas costosos Y y en el
caso de un preimpregnado de fibra de vidrio en resina epdxica necesita temperatura
de -18T para almacenarse !, sj se lo va a almacenar por un periodo de un afio.
Finalmente, se ha podido observar en el Internet que los monocascos son
construidos mediante laminas tejidas, cortadas y laminadas sobre un molde
maquinado en madera (ver figura 7.41). Por lo tanto, el analisis del prototipo se lo
realiza suponiendo que se usa laminados con fibra de vidrio tejida bidireccional, para
lo cual se necesita determinar las propiedades mecanicas de los constituyentes.
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Figura 7.40. Aspecto de fibra de vidrio tejida (woven). 72
]

L | I

1) ——

———

[7.13]

Figura 7.41. Construccion de un monocasco en la Universidad de Auckland.
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Existe abundante informacion sobre las propiedades mecanicas de los
constituyentes tanto en literatura técnica como en el Internet. Las propiedades de la

fibra de vidrio (E-Glass) se las puede tomar de la tabla (7.4) "4 .

Datos que se compaginan con otras fuentes de informacion, como las dadas en el
Volumen 21 del ASM Handbook, que da un valor entre 76 a 78 GPa para el modulo
de elasticidad de las fibras "%,

Para las resinas se utilizaran las especificaciones de la misma referencia -*,
reproducidas en la tabla 7.5. En este caso se seleccionara resina epoxi Der 332,
cuyas propiedades coinciden con la resina de nombre comercial “System 2000 Epoxi
Resin” cuyas propiedades se encuentran en la referencia [¢,

La Resina System 2000 Epoxy es una resina de baja viscosidad que es disefiada
para aplicaciones estructurales, y que se puede usar indistintamente con fibra de
carbono, kevlar y fibra de vidrio. Ademas, esta resina se la puede encontrar en el
mercado nacional en el centro de servicio automotriz “Interplas” (Av. Ihaquito y
Villalengua).

Tabla 7.4. Propiedades mecéanicas de fibras de refuerzo comunes, donde E; es el
modulo longitudinal, Gt es el médulo cortante, v; es el coeficiente de Poisson, s; es la
resistencia tensil, ns es la elongacién maxima y ps es la densidad.

Propiedades de las fibras
Material E: Gs \%i St N P+
GPa | GPa MPa % g/cm?®
Fibra de vidrio

E-Glass 72 33 0.09 3103 4.3 2.6

S-Glass 87 37 0.18 3792 4.4 2.49
Aramida
Kevlar 29 83 29 0.44 3620 4.4 1.44
Kevlar 49 124 43 0.45 3620 2.9 1.44
Kevlar 149 172 65 0.33 3448 2.0 1.44
Grafito

AS4 234 93 0.26 3930 1.7 1.8
IM6 276 109 0.26 5102 1.8 1.74
IM7 276 109 0.26 5309 1.9 1.77
IM8 303 120 0.26 5447 1.8 1.8
PANEX 228 - 0.25 3600 1.6 1.72
T300 231 91 0.27 3241 1.4 1.77
T40 283 107 0.32 5654 2.0 1.8
T50 393 159 0.24 2413 0.6 1.8
T55 379 142 0.33 1724 0.5 1.99




T75 | 517 [ 204 | 027 | 2069 | 04 [ 1.99
Boro
Boron | 400 | - | 02 | 3160 | 079 | 257

Tabla 7.5. Propiedades mecéanicas de diferentes tipos de resinas.

Propiedades de la matriz
Material Enm Gm Vi Sm Nm Pm
GPa | GPa MPa % g/lem?®
Epoxi

Der 332 3.4 1.2 0.35 64 19 1.22
934 4.1 15 0.35 83 2.0 1.3
Epon 2.8 1.0 0.35 83 3.0 1.30
3501 4.4 1.6 0.36 69 1.6 1.26
5208 3.9 1.4 0.35 50 13 1.27
1962 3.7 14 0.35 - - 1.27

Vinilester
1222 [ 32 | - | - | 79 | 25 | 13

Poliéster
7241 | 33 | - | - | 79 | 24 | 138
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Una vez seleccionados los constituyentes, se necesita determinar las propiedades
macromecénicas del laminado segun lo visto en el capitulo 2. La resistencia de las

fibras comparativamente con la resina varia en el rango dado en la tabla (7.6):

Tabla 7.6. Propiedades generales de fibras y resina

s 7171

Materiales Médulos de elasticidad

GPa 10° psi
Resina 34 0.50
Fibra de vidrio 73.1-85.5 10.6-12.4
Fibra aramida 124-179 18-26
Fibra de carbono 204-414 30-60
Fibra de Grafito 414-965 60-140

7.6.1. DETERMINACION DE LAS PROPIEDADES MECANICAS DEL LAMINADO

Utilizando de las tablas (7.4) y (7.5) los datos siguientes: E; = 72 10° Pa, v = 0.09,
Em = 3.4 10° Pa, v, = 0.35 y una fraccién volumétrica de la fibra vi = 0.50 se puede
determinar las propiedades de la ldmina unidireccional E11, Ez, Es3, vi2, Vi3, V23, Gi2,
Gi3, Gz, mediante las formulas (2.12), (2.17), (2.24) y (2.32).

E1 = Ei¥+ Emf1-v) = 3.78x 10" Pa
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_ - 6.857x 10°Pa
Ef[{1 - vf) + EmD

Eo

Es = Ep = 6.857 x 10° Pa
V12 = VfEJ!f+vm|:Ql —Vf) = 0.22

E
Vo] = —2E12 = 0.04
E1

El valor de vo3 se lo toma de la tabla (7.9) y es igual a 0.4.

Ef 10
Gf= ——— = 3.303x 10" [Pa
201 + vy)
Em 9
Gm= ——— = 1.333x 10° Pa
2[@1 + Vm)
GG
Gip = =m 5 563x10°mPa
Gy + GmDvs
Giz = Gp = 2.563x 10° Pa
E2 9
Goz3 = —F——— = 2.449%x 10" [Pa
2[@1 + v23)

A continuacion se calculan los términos de la matriz reducida [Q] en base de la
ecuacion (2.63).

E
Qi =——— -3813x10°Pa
1-viphipg
Eo 9
Q2 - ——— = 6.918%x 10" [Pa
1-viphipg
v1oE
Q12 = V1272 = 1.522 % 109[H>a
1-viphipg

Qes = G1o = 2.563x 10 Pa
Se necesitan determinar los invariantes Uy, U,, Uz, Us y Us segun (2.68)

Uy = é[@:’«,[@ll + 32 +2[M12 + 4[@66) - 1.856x 10 Pa

Up = %[@Qn -~ Q22) = 1.561x 10 Pa
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1 9

Uz = EEQQ” + Q22 —2[M12 — 4[@66) = 3.97x 10" [Pa
1 9

Ug = —8 [GQ]_]_ + Q22 + 6[M12 — 4[@66) =5.491x 10" N

Us = %[@Ul ~Uy) = 6.533x 10° N

A continuacién se calcula los elementos de la matriz reducida transformada en
funcion de un &ngulo 6 en base de (2.65).

.

Q 11\ [ Ug cos(2.8)  cos{4.6) |
q Uy  —cos({2-6) cos(d-6)
22
— g 0 —cos5(4-6) 1
(=
e >= Us 0 —cos(4-8) | Us
Q .
fA 0 SingZ-6) sin(4.6) Us
q 2
16
- o SNZO) Ginge)
\ U o5/ L Z |

Si se combina la fibra y la resina para formar un tejido en el cual se tiene el mismo
namero de fibras en la direccion 6 y -6, la rigidez se reduce drasticamente con
respecto a la fibra unidireccional, debido a la flexiébn de la fibra alrededor de otras
fibras para producir el tejido. La pérdida de rigidez es de aproximadamente un 37%
(Vasiliev y Morozov, 2001) (ver tabla 7.7). Ademas, debido a las ondulaciones, es
posible que absorba demasiada resina y que pierda resistencia a la compresion.

Tabla 7.7. Comparacion entre fibras unidireccionales y tejidas. ']

Material de una lamina Moédulo de elasticidad
GPa 10° psi

Fibra de vidrio unidireccional 34 5

Tejido de fibra de vidrio 24 3.5
Aramida unidireccional 76 11
Tejido de aramida 38 5.6
Carbono unidireccional 124 18
Tejido de carbono 69 8.5
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La matriz de rigidez para una lamina tejida es el promedio de las matrices
unidireccionales y se calcula mediante la ecuacion (7.8) segun (Kollar y Springer,
2003), (ver figura 7.42):

Figura 7.42. Modelado de un tejido (woven).

© Guoven 1= L@+la-0)] _ [a@]+[Ge0)]
WOWEN - -
2 2 (7.8)
donde
3813x10"0 1522 x 10° 0
[Q(o)) =| 1522x10° 6918 10° 0 Pa
0 0 2563 % 10°
y
g g
5.918x 10° 1522x 10 0
[Qr90)] =| 1522x10° 38131010 0 Pa
0 0 2563 x 10°

siendo el promedio:

2253% 109 1522 % 10° 0
[waen]= 1522%10° 2253 10'" 0
0 0 2563 % 10°
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La matriz de flexibilidad es la inversa de [ d WDVE”]:

446x 10711 —a013x 10712 0
& aQ B - 12 — 11
[ = wuven:l =[ G wwen] =| -3.013% 10 446 % 10 0
0 0 3901 x 107 '°

y las constantes elasticas de la lamina en (Pa) son:

Ewoven = —— = 2242x 10'° Pa

=2242%10'° Pa

1
=11

1
EE'I.I'I.I'EI"-.-"EFI - —_
S0

Gowaven = —— = 2563x 10° Pa
533

Vizwoven = —Etwoven 212 = 0.068
Las propiedades del tejido se resumen en la tabla (7.8):

Tabla 7.8. Propiedades mecanicas de la lamina, calculadas e experimentales.

Propiedades mecanicas de la Calculadas | Experimentales
lamina (Pa) Tabla 7.9 (Pa)
Ex 2.242 10*° | 2.970 10"

Ey 2.242 10*° | 2.970 10"

Es 2.242 10*° | 2.970 10"
Gxy 2.56310° |5.310°

Gxz 2.563 10° -

Gvz 8.007 10° -

PRxy 0.068 0.17

PRyz 0.4 -

PRxz 0.068 -

Las propiedades calculadas de la tabla (7.8) son conservadoras con respecto a las
experimentales dadas por la literatura técnica de la tabla (7.9) siendo la misma
fraccion volumétrica en ambos casos.
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Tabla 7.9. Propiedades de laminas segun (Kollar y Springer, 2003) "4,

Propiedades de las laminas
Material Vi E; E, Gy Vio Vo3 Pcom
% | GPa | GPa GPa g/lem?®
Grafito — Epoxi
T300/5208 70 181 10.3 7.17 0.28 0.59 1.6
AS/3501 66 138 8.96 7.1 0.3 0.59 1.6
H-IM6/Epoxy 203 11.2 8.4 0.32 - -
AS4/APC2 134 8.9 5.1 0.28 0.66 1.6
T300/934
tape 148 9.65 4.55 0.3 0.6 -
Cloth(13mil) 74 74 4.55 0.05 - -
Cloth(7mil) 66 66 4.1 0.04 - -
Fibra de vidrio - Epoxi
Scotchply 45 | 38.6 8.27 4.14 0.26 - 1.8
1002
S- 50 43 8.9 4.5 0.27 0.40 2.0
glass/Epoxy
Woven 45 | 29.7 29.7 5.3 0.17 - 2.2
GI/Epoxy
Aramida - Epoxi
Kevlar 49 60 76 5.5 2.3 0.34 0.37 15
Boron - Epoxi
B(4)/5505 50 204 18.5 5.59 0.23 - 2.0
B5.6/5505 50 201 21.7 5.4 0.17 - 2.0
E-glass - Vinylester
E-glass - 24.4 6.87 2.89 0.32 - -
Vinylester

Es importante verificar las propiedades para diferentes fracciones volumétricas, por
lo que se calcularon estas propiedades para v; = (0.2, 0.3, 0.4, 0.5, 0.6 y 0.7) (ver
tabla 7.10). Aqui se observa que la fraccion volumétrica influye especialmente en el
modulo de elasticidad de la lamina, el cual mejora con el incremento del porcentaje
de fibras.

Si se utiliza preimpregnados comerciales se garantizaria que la fraccion masica esté
entre 40 y 45% del peso total. El limite practico del porcentaje volumétrico es de
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80% pero el estandar industrial es del 60%. Debido a que el laminado es manual, no
se garantiza propiedades uniformes; sin embargo, se trabajara con un v de 45%. Se
puede obtener experimentalmente las fracciones volumétricas adquiriendo los pesos
de los constituyentes, tanto por el método de pérdida por ignicibn como por el
meétodo de digestion con &cido nitrico concentrado.

Tabla 7.10. Propiedades de laminas variando el porcentaje de fibras.

Propiedades mecanicas Porcentaje volumétrico de fibra en la matriz

0.2 0.3 0.4 045 |05 0.6 0.7
Ex 10.95 | 14.68 | 18.48 | 20.43 | 22.42 | 26.59 | 31.19
Ey 10.95 | 14.68 | 18.48 | 20.43 | 22.42 | 26.59 | 31.19
E; 10.95 | 14.68 | 18.48 | 20.43 | 22.42 | 26.59 | 31.19
Gxy 1.65 |1.87 |2.164 |2.347 | 2.563 | 3.143 | 4.062
PRxy 0.122 | 0.094 | 0.078 | 0.072 | 0.068 | 0.061 | 0.058
PRyz 0.4 0.4 0.4 0.4 0.4 0.4 0.4
PRxz 0.122 | 0.094 | 0.078 | 0.072 | 0.068 | 0.061 | 0.058

7.6.2. DETERMINACION DEL ESPESOR DEL LAMINADO

Luego de laminar en forma manual, con los materiales disponibles en el mercado, y
consultar con personal experimentado en la materia, se llegé a la conclusién de que
el espesor de la lamina con resina seria de 1.25 mm. Se utilizaron 5 capas para
alcanzar un espesor total de 6.25 mm, lo que dara un peso del prototipo de 40 kg.

7.7. MODELADO DEL PROTOTIPO DE FORMULA SAE EN ANSYS
7.7.1. PREPROCESADO, IMPORTACION, ELEMENTOS Y MATE RIALES

En el programa SolidWorks se debe grabar el modelo superficial con formato IGES
segun se muestra en la figura (7.43):

Guardar como ﬂ

Guardar er: | (5 CaRRAO TESIS vl O » o -

=1
l—”"ﬁ FarmulaS&ETarsion

Miz documentos

e saesegmentos

saesegmentosz
saesegmentos3
saesegmentosd

=
E scritaria
Miz documentos  Mombre: FormulaSAE T orzion G5 E]
A Tipo: IGES [*igs) v
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Figura 7.43. Cuadro de dialogo en SolidWorks.

A continuacion se describird detalladamente el procedimiento para modelar el
prototipo en Ansys. En primer lugar, se importa el modelo en formato IGES. En el
menu principal se activa: File — Import — IGES, segun se observa en la figura
(7.44):

File Select List Plob  PlotCtrls  WorkPlane  Parameters M

Clear & Start Mew ... ﬂ ﬂ W

Change Jobname ...
Change Directory ...

Change Title ...
COWYRGRPH

Resume Jobname.db ...

Resume from ...

Save as Jobname.db @

Save as ..
‘Write DB log file ...

Read Input From ...

Switch Output b 4

Lisk 4

File Operations 4

AMSYS File Options ..

1

Export ...
CATIA NS ..,

Report Generator ... ProfE ...

Exit ... UG ..,

- SAT ..

PARA ...

Figura 7.44. Importacion en formato IGES.

Si el modelo no serad deformado, el cuadro de dialogo resultante queda de esta
manera y se busca el archivo en “Browse” (ver figura 7.45):

[i\ import IGES File %]
[faUx%15] [IOPTM] Options For IGES Import
Iges Impotk Option
(" Defeature modsl
MERGE Merge coincident keypts? v Ves
SOLID Create solid if applicable ¥ Yes
SMALL Delete small areas? v Ves

(o] 4 Cancel Help
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I import IGES File X

GTOLER Tolerance For merging

[TGESIM] {alk15) File ko import | | Browse. ..
Ok Cancel Help

Figura 7.45. Opciones de importacién en formato IGES y busqueda de archivo
IGES.
El prototipo se denomina: “FormulaSAETorsion” y se lo busca, como se indica en la
figura (7.46)

<IGESIN> (AUX15) File to import

Buscaren: | (9 CARRO TESIS [ I = W

3 | carro lﬂsaemaquinado
Lﬁ e carrofanaterial a saeseqmentos
Diocumentos FarrmulaSAE Torsion saesegmentos

recisntcs = FarmulaSAETarsion 4 saesegmentas
I?i_: = sachasico saesegmentoss
- i . sashasicotorsion == saesegmentas?

E scritario E saedefinitivo saeseqmentosZ rpk
E saedefinitivo2 @ saesegmentos3
saedefinitivozhuecos saesegmentosd
@ ; aedefinitivoz 4 saeseqmentosd

iz documentos
saedefinitivohuecos @ saeseqmentosd rpk

- = saedefinitivahuscas [;ﬂ saesegmentos, dm.rhl
E!;‘g E saedefinitivomitad saesegmentos.rpk
Wi PC saemaquinado

Wy saemaquinado

Miz sitios de red  Mombre: Fn:nrrnl.:laEi.-"i.ETn:nr:z:in:-r

=l sbir |
| Cancelar

Tip: [#19

Figura7.46. Seleccion del archivo IGES.
Una vez que el modelo aparece en pantalla, se verifica que el modelo no presente
deformaciones y se lo puede rotar utilizando los botones de rotacion segun la figura
(7.47):
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elelels[2)

Figura 7.47. Modelo en Ansys y botones de rotacion.

Se puede seleccionar las unidades de trabajo en ANSYS Main Menu, seleccionando
Preprocessor — Material Props — Material Library — Select Units. Se
selecciona el sistema Sl en el cuadro de dialogo siguiente (ver figura 7.48):

F\ select Filtering Units for, Material Library

[MUMITS] Select the UMITS svskem matching ywour model
{Mote; The units must be selected to allow For proper filkering,
M conwversion is done by setting the units.)

Specify Working Units

" CGaS

= BFT
£ BIM

" USER

a4 | Cancel | Help |

Figura 7.48. Seleccion de unidades.

Se da un titulo al modelo mediante File — Change Title, y se despliega la figura
(7.49):
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m Change Title

[ITITLE] Enter news kitle | FORMULA SAE| |

ol Cancel

Figura 7.49. Cambio de titulo.

Para que se despliegue el titulo, en el menu principal se selecciona Plot — Replot.
Adicionalmente se necesita ingresar los parametros escalares de la tabla (7.11) que
es ingresada al programa mediante: Parameters — Scalar Parameters.

Tabla 7.11. Parametros escalares para Ansys.

Parametros escalares
LADO 50 10° m
ANGULO 0°
ESPESOR 1.25 10° m segun (7.6.2)
FUERZA 6522 N segun figura (7.31)
Ex 2.242 10" Pa
Ey 2.242 10" Pa
Es 2.242 10" Pa
Gxy 2.563 10° Pa
Gxz 2.563 10° Pa Tabla (7.8)
Gvz 8.007 10° Pa
PRxy 0.068
PRy 0.4
PRxz 0.068
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Al activar Scalar Parameters se puede ingresar todas las constantes que definan el
problema como son las orientaciones de la lamina, el espesor, las fuerzas, las
propiedades mecanicas y el tamafio del elemento finito. Estos parametros pueden
ser facilmente editados, (ver figura 7.50).

Scalar Parameters

|tems

ANGULO =0 e
ESPESOR =1.250000000E-03

Ex  =2.014000000E+10

EY  =2.014000000E+10

Parameters  Macro  Menuickrl:

'_:n:alar' Parameters ... EZ = 2 014000000E +10
et Scalar Data ... i FUERZA =g522
Gy = 2135000000E +09
GxEZ = 2135000000E+09
CERLE A i GYZ = 2135000000E+09
Get Array Data ... ngi = 9§§ "
Array Operations L4
Selection

Functions FE |

angular Uniks

St LIS oo Accept | Delete | Cloze Help
Restore Parameters ...

Figura 7.50. Parametros escalares.

Se ingresan a continuacion las propiedades del material en ANSYS Main Menu —
Preprocessor — Material Props — Material Models segun la figura (7.51)

m Define Material Model Behavior,
Material Edit Favorite Help

Material Models Defined Matetial Models Available

Material Model Mumber 1 J Favorites -
@ Struckural
ﬁ Linear
5

@ Isotropic
& Orthotropic
@ Anisotropic

Manlinear

@ Density

Thermal Expansion

Damping

J & Frickinn mnaFRiciank ﬂ
4 i 4 i

Figura 7.51. Modelos de material.
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Al seleccionar material ortotrépico se despliega el siguiente cuadro de dialogo (ver
figura 7.52), en el cual se ingresan los parametros que se pide. Puesto que estos
parametros se encuentran definidos previamente solo se necesita ingresar las siglas
gue los representan.

M\ Linear Orthotropic Properties for Material Number. 1 g|

Linear Orthotropic Material Properties For Material Mumber 1

Choose Poisson's Rakio ‘

Tl

EX Ex
EY Ev
EZ Ez
PRI PR
PRYZ PRYZ
PRYZ PRz
GRY Y
GYZ 517
X7 lers |

add Temperature Delete Temperature | araph

0K | Cancel ‘ Help |

Figura 7.52. Propiedades de material ortotrépico.

A continuacién se selecciona el tipo de elemento finito adecuado para laminas de
materiales compuestos de espesor mucho menor que cualquiera de sus lados. Se
puede utilizar el elemento membrana (Shell Linear Layer 99 ), elemento lineal que
no soporta grandes deformaciones. Se selecciona en ANSYS Main Menu —
Preprocessor — Element Type — Add / Edit / Delete, en respuesta aparece el
cuadro de diadlogo y se selecciona Add (ver figura 7.53).
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9

I Element Types

Defined Element Types:

Add... | Options...| Delete |
Close Help

Figura 7.53. Definicion de tipo de elementos a ser usado.

Se selecciona Add y aparece un nuevo cuadro de didlogo segin se muestra en la
figura (7.54):

n Library of Element Types X
.

Library of Element Types Structural Mass
Link,

Beam
Pipe Shear panel 28

Solid Membrane 41 B
Axisym Znode 208

|

Solid-Shell
Canskraint (¥4 | Linear Layer 99

Element type reference number l:l
Ok Apply Cancel Help

Figura 7.54. Seleccién de tipos de elementos de biblioteca.

El siguiente paso es asignar a este elemento las caracteristicas mecanicas
respectivas en ANSYS Main Menu — Preprocessor — Real Constants — Add /
Edit / Delete, desplegandose el cuadro de la figura (7.55) donde se selecciona Add.
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Fi\Real Constants fgl

Defined Real Constant Sets

pi, | e, | _odes |

Close Help

Figura 7.55. Seleccion de constantes del elemento.

Se activa Add y se despliega el cuadro de la figura (7.56), donde se verifica el tipo
de elemento utilizado.

I\ Element Type for Real Co... PS_(|

Choose element, bype:

[u]4 | Cancel |

Figura 7.56. Tipo de elemento ingresado a Real Constants.

Se activa OK y se indica que el elemento seleccionado esta definido por el numeral
1 (figura 7.57).
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m Real Constant Set Number 1, for SHELL99 X

Element Type Reference Mo, 1

Real Constant Set Mo, D
[o]4 Cancel Help

Figura 7.57. Constantes para el elemento 1.

Nuevamente se activa OK y se despliega el siguiente cuadro de dialogo (ver figura
7.58) donde se debe ingresar el nimero de capas, 5 para obtener un espesor total
de 6.25 mm. En este caso no se necesita simetria, por lo tanto solo se ingresa los
siguientes datos:

m Real Constant Set Mumber 1, for SHELL99 X

Element Tvpe Reference Mo, 1

Mumber of layers (250 max)  MNL
Layer Syvmmekry Key LS4
First layer For output LP1
Second layver for output LP2
Elastic Foundation stiffness EFS

Added massfunit area  ADMSLA

E T

K Cancel Help

Figura 7.58. Constantes para el elemento 1.

Debido a que se selecciona lamina tejida, no se necesita ingresar los angulos de
rotacion (figura 7.59):
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m Real Constant Set Number 1, for SHELL99 X

Mak no., ¥-axis rotation, layer thk  MAT THETA TK

| | ESPESOR |

| | ESPESOR |

| | ESPESCR |

Layer number 1 | 1
Layer number 2 | 1
Layer number 3 | 1
Layer number 4 | 1

| | ESPESOR. |

Layer number 5 | 1

| | ESPESOR |

Ok Cancel

Help

Figura 7.59. Determinacion de las orientaciones de las capas.

Para efectuar el mallado se selecciona en ANSYS Main Menu — Preprocessor —
Meshing — Size Cntrls — ManualSize — Areas — All Areas. Se activa el cuadro
de dialogo siguiente y se ingresa la dimension del elemento finito que estaba dado

por el parametro escalar LADO (figura 7.60).

m Element Sizes on All Selected Areas X

[AESIZE] Element sizes on all selecked areas

SIZE Element edge length

Ik Apply

Cancel |

LADO

Help |

Figura 7.60. Magnitud del elemento finito.

Para mallar el modelo se activa ANSYS Main Menu — Preprocessor — Meshing
— Mesh — Areas — Free y se activa Pick All para seleccionar todas las areas

(figura 7.61).
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Mesh Areas

(¥ pick (™ Tpick

f* Z2ingle (" Box

" Polygon (~ pircle

(" Loop

Count = 0
Marximum = 3
Minjimum = 1
Area No. =

(* List of Items

(" Min, Max, Inc

0K Apply
RBeszet Cancel
Pick &11 Halp

Figura 7.61. Seleccionar las areas a ser malladas.

Después de unos instantes se despliega todas las superficies malladas, segun la
figura (7.62). El lado del elemento finito es de 50 mm.

Figura 7.62. Mallado del modelo.

Para identificar las areas donde se colocaran las restricciones se selecciona en la
barra de menus la opcion PlotCtrls — Numbering y se activa AREA (figura 7.63).
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M\ Piot Mumbering Controls

[fPMUM] Plot Murmbering Contrals

KP  Kevpoint numbers [ iOFF
LIME Line numbers [ Off
BREA Area numbers [ OFf
YOLU Yolume numbers [ Off
MODE Mode numbers [ oOff
Elern | Attrib numbering |l'-.||:| numnbering ﬂ
TABM Table Mames [ Off
SWAL Murneric cankour values [ Ff
[fMUM] Mumbering shown with |C|:|||:|rs & numbers j
[{REPLET] Replot upon OK{Apply? [Replat |

O Apply Cancel Help

Figura 7.63. Control de numeracion.

Luego se debe ir a la barra de menus a Plot — Areas, y se despliegan las areas
numeradas (ver figura 7.64):

Figura 7.64. ldentificacién de areas.
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7.7.2. PREPROCESADO, RESTRICCIONES Y FUERZAS

En este paso se pretende simular la prueba de torsién, que es un ensayo que se lo
realizaria en el taller donde el modelo se construye, para lo cual se ingresan las
condiciones de contorno apropiadas del monocasco. Para el caso de la prueba de
torsion se fija la parte posterior del monocasco y se colocan dos fuerzas que forman
un par torsor en uno de los puntos de anclaje de las suspensiones delanteras, segun
se observa en la figura (7.32). El apoyo fijo se puede modelar en Ansys restringiendo
todos los movimientos y rotaciones de las areas seleccionadas en la figura (7.65).
En ANSYS Main Menu — Preprocessor — Loads — Define Loads — Apply —
Structural — Displacement — On Areas, se eligen las &reas a fijarse.

Apply LU,ROT on| Areas

¥ pick (™ Tapick

* single Zox
| Lo
" Polygen Circle

" Loop

nts
Count = £

Maximam = 32 omponi

Minimum = 1 r B.C.
iz B.C.
nt

Area No.

(¢ List of Items 3

" Min, Max, Inc
n

rain

Lig
kr

OE | Apply |

Reset ‘ Cancel |

Pick All Help |

Figura 7.65. Seleccion de areas a fijar.

Luego se despliega el siguiente cuadro de didlogo que indica cuales son los grados
de libertad a ser restringidos en la superficie. Se seleccionan todos (figura 7.66).
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N Apply U,ROT on Areas

[0&] Apply Displacements {J,ROT) on Areas

Labz DOFs ko be constrained Al DoF

All DoF

Apply as

ICDnstant walue ;I
If Constant value then:

WALJE Displacement walue ICI

Ik apply Cancel | Help |

Figura 7.66. Grados de libertad a ser restringidos.

El resultado es el despliegue de los siguientes iconos (figura 7.67):

Figura 7.67. Simbolos de restriccion.

Para ingresar las fuerzas se necesita identificar puntos de referencia donde
aplicarlas. Por ello se necesita crear Keypoints y en ANSYS Main Menu —
Preprocessor — Modeling — Create — Keypoints — On node, se seleccionan los
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dos puntos correspondientes a los brazos de las suspensiones donde se localizan

las fuerzas que forman el par (figura 7.68).

Create KP on Node

@ pick

{ Tnpick

- Loop

Iy Single " Baox

" Polygen " Circie

Count
Maximum

Minimum

Hode No.

% List

" Min,

of Items

Max, Inc

Figura 7.68. Definicion de “keypoints".

En estos puntos indicados se define el valor de la fuerza mediante: ANSYS Main
Menu — Preprocessor — Loads — Define Loads — Apply — Structural —

Force / Moment — On Keypoints.

En el cuadro de dialogos se ingresa el valor de

la fuerza y su direccion (ver figura 7.69 y 7.70).



n Apply F/M on KPs

[FK] Apply ForceiMoment on Kewpaints

Lab  Direction of Force/mom FZ -

apply as ICunstant value LI

If Constant value then:

MALUE  Force/moment value -FUERZA
(o] 4 | Apply | Cancel |

T
o
\:

Figura 7.69. Ingreso de la fuerza negativa.

Figura 7.70. Imagen del vector fuerza en nuestro modelo.

De igual manera se procede con el otro nodo (figura 7.71y 7.72).

N Apply FIM on KPs

[Ft] apply Force/Moment on Kevpoints

Lab  Direction of Force/mom

-

ICDnstant walue ;I

Apply as

If Constant value then:

VALUE Force/moment value FUERZA

Figura 7.71. Ingreso de la fuerza positiva.

233
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Figura 7.72. Imagen de los vectores de fuerza en el modelo.
7.7.3. ETAPA DE SOLUCION
Para que el software inicie los célculos que resolveran el problema se necesita ir a

ANSYS Main Menu — Solution — Solve — Current LS. La ventana desplegada es
la correspondiente a la figura (7.73), la cual se acepta.

F\/STATUS Command

File

LOAD STEF OPTIOHS

LOAD STEP HUMBER. . . . . . .. . o v oo o 2

TIHE AT EWD OF THE LOAD STEP. . . . . . o v W 2.0000

HUHBER OF SUBSTEPS. . . . . . . v v u v o wu s 1

STEP CHANGE BOUNDRRY COMDITIONS . . . . . . .. HO

PRIMT OUTPUT COMTROLS . . . o v o v o v o w u s Hi PRINTOUT

DATABASE OUTPUT COWTROLS. . . . . v o v o v W ALL DRTA HRITTEN
FOR. THE LAST SUBSTEP

m Solve Current Load Step

[SOLYE] Begin Solution of Current Load Step

Review the summary information in the lister window {entitled "/STATUS
Command"), then press OK ko stark the solution.

T L

Figura 7.73. Inicio de la etapa de calculo.

7.7.4. POSTPROCESADO
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Luego de efectuado el calculo, se puede revisar los resultados en el postprocesador
de Ansys. Por el momento interesan los desplazamientos y verificar si el modelo
cumple con la rigidez torsional estipulada.

Lo primero que se puede revisar es el desplazamiento en ANSYS Main Menu —
General Postproc — Plot Results — Deformed Shape (figura 7.74).

m Plot Deformed Shape |X|

[PLDISP] Plot Deformed Shape
KUMD  Items to be plotted

" Def + undeformed

{* Def + undef edge

Ok Apply ‘ Cancel Help

Figura 7.74. Cuadro de dialogos para graficar la deformada.

Se observa la vista lateral del modelo (ver figura 7.75)

T ey
o s
e e

e S N =
PO RS
v l=‘%=='-'g 1

NANREEEN e .
= N S “‘
S S e et X

e

Figura 7.75. Vista lateral del modelo deformado.

También se puede observar la vista posterior del modelo deformado. Ansys también
entrega el valor mdximo de desplazamiento (ver figura 7.76).
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STEP=1

/ <

Wiz

i e
lfﬁfk'\«\\\ i

I N N\

h

l
Sl

Si se quiere cuantificar las zonas que han sufrido mas o menos desplazamiento se
debe ingresar en ANSYS Main Menu — General Postproc — Plot Results —
Contour Plot — Nodal Solution (figura 7.77).

A x|

Item ko be conboured

|58 Favorites 1=l
EF Modal Solution

g DOF Salution
¥ x-Component of displacemen
¥ ¥-Component of displacemen

= i
2 2 2
m @ o

(7 Stress

(8 Total Mechanical Strain
(88 Elastic Strain j

Undisplaced shape key

Undisplaced shape key | Deformed shape only |

Scale Factor Auko Calculated ﬂl

Additional Options @ |

QK. | Apply | Cancel | Help |

Figura 7.77. Ventana de soluciones de contorno, en nodos.
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Desplegandose la siguiente ventana que indica que el modelo sufre un
desplazamiento de 44.5 mm. Este es un desplazamiento importante, que inhabilita el

presente disefio para el propdésito que se requiere (ver figura 7.78).

DM =.044545
aME =.044545

NODAL JOLUTION AN

~ SEP 13 2007
CRIFIS=ES 11:41:46
SUE =1
TIME=1
USUM (aVE)
REYE=0

DMX =.044545
SME =.044545

0 . 002898 018798 .025697 . 0358596
.004948 . 014548 .0z24747 034646

0 009899 .015798 029697 038596
.004949 .014848 .024747 034646 . 044545

NODAL SOLUTION AN

~ SEP 13 2007
Chd 11:44:13
SUE =1
TIME=1
usuM (AVE)
REv =0

. 044545

Figura 7.78. Cuantificacion del desplazamiento en metros.



Si se activa en la misma ventana, Rotation Vector Sum,
rotaciones angulares (ver figura 7.79).

238

se obtiene el grafico de las

NODAL SOLUTION

FTEF=1
FUE =1
TIME=1
ROT UM
RE¥E=0
DMX =.044545
BME =.15011°%9

(&VE)

] . 03338
.01e68

. 086718
. 083359

.05004

. 100073

. 133438
. 116759

.15011%8

Figura 7.79. Cuantificacion de la rotacién angular.

La rotacion maxima angular es de 0.150119 radianes, equivalente a 8.6° es decir,
ocho veces mas de lo especificado. Es posible que la rigidez del chasis mejore si se
aumenta las capas de laminado. Sin embargo, esto incrementaria el peso que

actualmente esté en 40 kg.

Por lo tanto, se tiene dos opciones, cambiar de material o cambiar de disefio. Es
obvio que el principal problema se encuentra en la zona abierta para el piloto y por
ello se seleccionara un nuevo material, que sera fibra de carbono en matriz epoxi.

7.8. REDISENO CON FIBRA DE CARBONO EN MATRIZ EPOXI CA

Al contrario de otros mercados en Latinoamérica, la fibra de carbono en un insumo
no muy comun en Ecuador. Sin embargo, el Laboratorio de Resistencia de
Materiales del DECEM (Departamento de Energia y Mecanica de la ESPE) pudo
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conseguir localmente este material y trabajé con manta tejida de fibra de carbono
bidireccional, de las especificaciones de la tabla 7.12:

Tabla 7.12. Caracteristicas fisicas de la fibra a utilizar.

Nombre comercial: 3k, 2 x 2 Twill Weave Graphite Fabric
Caracteristicas Técnicas

Ancho: 1270 mm ( 507)

Peso especifico: 0.199 kg/m* (5.7 Oz/Sq Yd)

Espesor: 0.31 mm (0.012")

Filamentos: 3000 filamentos por hebra

Precio: $59.95 la yarda

Esta manta se caracteriza por presentar un buen acabado y ser usada en
aplicaciones automotrices. Consultando el documento técnico de propiedades en la
bibliografia ¥ se determiné que esta manta tiene especificaciones T300. Tomando
los datos de las tablas 7.4 y 7.5, se seleccionan las propiedades mecanicas de la
fibra y de la matriz epoxica. Una imagen ampliada del tejido se lo aprecia en la figura
(7.80).

Figura 7.80. Aspecto del pafio de fibra de carbono a utilizar.

7.8.1. DETERMINACION DE LAS PROPIEDADES MECANICAS DEL LAMINADO
CON FIBRA DE CARBONO Y EPOXI

Utilizando de las tablas (7.4) y (7.5) los datos siguientes: E; = 228 10° Pa, v; = 0.2,
En = 3.4 10° Pa, v, = 0.35 y una fraccién volumétrica de la fibra v = 0.6, se
determina las propiedades de la ldmina unidireccional E;1, Ezp, Es3, vi2, Vi3, V23, Gi2,
Gi3, Gz, mediante las formulas (2.12), (2.17), (2.24) y (2.32).

E1 = Efi¥f+ Emf1-v) = 1.382x 10" (Pa
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_ = 8.792x 10°Pa
Ef[{1 - vf) + Em

E2
Eg = Ep = 8.792 x 10° Pa

v12 = vilf + vm[ﬁl —Vf) = 0.26
E2

vo1 = —N12 = 0.017
E1

El valor de vo3 se lo toma de la tabla (7.9) y es igual a 0.59.

Ef

B B 10
Gt = —2[ﬁ1+v]«) = 9.5x10" [Pa

Em 9
Gm=—7— = 1.333x10°Pa
201 +v)

GtGm 9
G2 = = 3.265x 10" Pa
Gy + GmDvs

Giz = Gip = 3.265x 10° Pa

E2

_ k2 9
3= 2Eﬁl+vz3) = 2.765x 10" Pa

G2

A continuacion se calculan los términos de la matriz reducida [Q] en base de la
ecuacion (2.63).

E
Qp=——= - 13838x10"Pa
1-viohipg
E
Q=——2  _g83x10°ma
1-vi2hiz
v1oE
Qo= —2-2  _2206x10°Pa

1-viphipg
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9
Q21 = Q12 Qe = G12 = 3.265x 10" [Pa

Se necesita determinar los invariantes Uz, U,, Uz, Uy y Us segun (2.68)

Up = %[@3[@11 + 3y + 2012 + 4gg) = 5.758 x 10'°Pa
1 10

U2 = E[GQll — Q22) = 6.5x10" " [Pa
1 10

Us = g[GQll + Q22 - 2[@12 - 4[Qep) = 1.625x 107" [Pa
1 10

Ug = §[QQ11 + Q22 + 6012 — 4[Qgp) = 1.855% 10 [N

Us = %[@Ul -~ Uy) = 1.952x 10"’

A continuacién se calcula los elementos de la matriz reducida transformada en
funcién de un angulo 6 en base de (2.65).

Q 11\ [ Ug cos(2.8)  cos{4.6) |
q Uy  —cos({2-6) cos(d-6)

22
_ LLlg 0 —cos(d-6) 1
(=

L& >= Us 0 —cos(4-6) | U,
() .
- fA 0 Smf 8] sin(4.6) Us
Qg
_ L CAL) e
Qo) L 2 i

Se calcula la matriz de rigidez reducida transformada para 8 = 0°y para 6 = 90°

1388x 10" 2.206x% 107 0
[Qio1] = | 2296x10° 883 10° 0 Pa
0 0 3965 x 10°
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883x 10° 2.296x10° 0
[Qr90)] = | 2295 x 10% 1388x 10" 0 Pa
0 0 3.965 % 10°

Siendo el promedio la matriz de rigidez de un pafio o tejido.

7383x10'° 2296 x 10° 0
I:waen]= 2206% 10° 7383x 10" 0 Pa
0 0 3.965x 10°

La matriz de flexibilidad es la inversa de [ @ WDVE”]:

135610711 —4215x 107 13 0
3 Q B ~13 — 11 Pa
[ S wuven:| =[ Q wwen] =|-4.215x 10 1356 % 10 0 8
0 0 3063% 10717

Y las constantes de ingenieria de una lamina en (Pa) son:

‘

= 7376x10'"" pa

E1'I.I'I.I'I:I"-.-"EF'I ==
511
1 10
Ezwuven = —_ = T376 =10 Fa
So2
1 5
G‘anven - — = 3265 =107 P&
533

Vizwoven = —Etwoven- 512 = 0.031

Las propiedades del tejido se resumen en la tabla (7.13):
Tabla 7.13. Propiedades mecanicas de la lamina de fibra de carbono en matriz
epoxi.

Propiedades mecanicas de la Calculadas | Experimentales
lamina (Pa) Tabla 7.9 (Pa)
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Ex 7.376 10 | 7.4 10%°
Ey 7.376 10 | 7.4 10%°
E; 7.376 10° | 7.4 10%°
Gxy 3.26510° |5.310°
Gxz 3.265 10° -
Gvz 3.265 10° -
PRxy 0.031 0.05
PRy 0.6 -
PRxz 0.031 -

Las propiedades calculadas son similares a las que se pueden apreciar en la tabla
7.9.

7.8.2. OBTENCION Y MODIFICACION DEL ARCHIVO DB LOG FILE

Ansys recuerda cada comando que se introduce, por lo que no es necesario volver a
desarrollar todo el problema. Cuando se requiere cambiar los materiales solo se
necesita crear la base de datos Log File mediante: Utility Menu — File — Write DB
log file, y grabarla en una carpeta conveniente:

Write Database Log

wiite Databaze Log to Directories: ok,

|saetarsian.lgw d:hcompositestesis

=y Cancel
_ e |

(== COMPOSITES

T CARRO TESIS

Lizt Files of Type; Drives:
|Datahase Log [*.lgw] j | d ﬂ Metwork....
|‘-N'rite non-ezzential cmds as comments ﬂ

Figura 7.81. Escribir Database Log.

Se busca este archivo de texto modificable con cualquier editor de texto y se
simplifica borrando principalmente los encabezonamientos que son generados por
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defecto, si solo se necesita cambiar el material se puede cambiar estos valores
directamente en el archivo de texto.

Tabla 7.14. Archivo DB LOG FILE.

| IREPLOT,RESIZE
/AUX15
IOPTN,IGES,NODEFEAT
IOPTN,MERGE,YES
IOPTN,SOLID,YES
IOPTN,SMALL,YES
IOPTN,GTOLER, DEFA
IGESIN, FormulaSAETorsion’, IGS','D:\COMPOSITES\TESIS\CARRO TESIS\
| APLOT
*SET,EX,7.408E10
*SET,EY,7.408E10
*SET,EZ,EX
*SET,GXY,3.3369E9
*SET,GXZ,GXY
*SET,GYZ,GXY
*SET,PRXY,0.034
*SET,PRYZ,0.6
*SET,PRXZ,PRXY
*SET,ESPESOR, 1.25/1000
*SET,LADO,55/1000
*SET,FUERZA,6522
FINISH

IPREP7

ET,1,SHELL99

*SET, RC_SET,1,

R,1

RMODIF,1,1,5,0,0,0,0,0
RMODIF,1,13,1,0,ESPESOR,1,0,ESPESOR,
RMODIF,1,19,1,0,ESPESOR,1,0,ESPESOR,
RMODIF,1,25,1,0,ESPESOR,
*SET,_RC_SET,2,
MPTEMP.,,.....,
MPTEMP,1,0
MPDATA,EX,1, EX
MPDATA EY,1,EY
MPDATA EZ,1, EZ
MPDATA,PRXY, 1, PRXY
MPDATA,PRYZ,1, PRYZ
MPDATA,PRXZ,1, PRXZ
MPDATA,GXY,1,,GXY
MPDATA,GYZ,1,GYZ
MPDATA,GXZ,1, GXZ
MPTEMP.,,.....,
MPTEMP,1,0
MPDE,NUXY,1
MPDE,NUYZ,1
MPDE,NUXZ,1
MPDE,PRXY,1
MPDE,PRYZ,1
MPDE,PRXZ,1

MPDE,EX,1
MPDATA,EX,1,7.408E+010
MPDE,EY,1
MPDATA,EY,1,,7.408E+010
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MPDE,EZ,1
MPDATA,EZ,1,,7.408E+010
MPDATA,PRXY,1,,0.034
MPDATA,PRYZ,1,,0.6
MPDATA,PRXZ,1,,0.034
MPDE,GXY,1
MPDATA,GXY,1,,3.3369E+009
MPDE,GYZ,1
MPDATA,GYZ,1,,3.3369E+009
MPDE,GXZ,1
MPDATA,GXZ,1,,3.3369E+009
AESIZE,ALL,LADO,
MSHKEY,0
FLST,5,32,5,0RDE,2
FITEM,5,33

FITEM,5,-64

CM,_Y,AREA

ASEL, ,, ,P51X
CM,_Y1,AREA

CHKMSH,' AREA'
CMSEL,S,_Y

AMESH,_Y1

CMDELE,_Y

CMDELE,_Y1
CMDELE,_Y2
FLST,2,5,5,0RDE,2
FITEM,2,38

FITEM,2,-42
DA,P51X,ALL,0
FLST,2,1,1,0RDE,1
FITEM,2,63
F,P51X,FZ,FUERZA
FLST,2,1,1,0RDE,1
FITEM,2,924
F,P51X,FZ,-FUERZA
FINISH

/SOL

1 [STATUS,SOLU

SOLVE

FINISH

En esta tabla se reproducen los pasos comunes de un programa de elementos
finitos que son: preprocesado, solucidén y postprocesado y se pueden identificar los

siguientes comandos:

« REPLOT: Borra la pantalla
 IOPTN: Opciones de control relacionadas al modelo importado
« |IGESIN: Transfiere datos de un archivo en formato IGES al programa

Ansys
« APLOT: Despliega el dibujo
e SET: Define los datos de entrada al programa, estos datos pueden ser

cambiados a voluntad
* FINISH: Sale del proceso
« PREP7: Procesador construccion del modelo
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« ETI1: Define tipo de elemento finito, en este SHELL 99

e R: Define los valores reales constantes del elemento (interpretados
como area, momento de inercia, espesor)

« RMODIF: Modifica las constantes reales

« MPTEMP: Define tabla de temperaturas

» MPDATA: Define propiedades mecénicas elemento finito

« MPDE: Asigna propiedades al elemento finito

 AESIZE: Especifica el tamafio del elemento a ser mallado

« MSHKEY: Especifica mallado libre

e FLST: Especifica datos requeridos para operacién de seleccion “picking”

« FITEM: Identifica items seleccionados por la operacion de seleccion
“picking”

« CM: Agrupa items geométricos

 ASEL: Selecciona un subgrupo de areas

* CHKMSH: Revisa &reas y volimenes para un mallado previo
e CMSEL: Selecciona un subgrupo de componentes

» AMESH: Genera nodos y elementos finitos dentro del area
e CMDELE: Borra un componente o ensamble

- DA: Define condiciones de frontera
e F: Especifica fuerzas en nodos

« FINISH: Sale normalmente del proceso
e SOL: Inicia la solucion

e SOLU: Especifica sumario de solucién

¢ SOLVE: |Inicia la soluciéon

En este archivo de texto se ingresan las nuevas propiedades del compuesto. Una
vez que estén modificadas se copia el archivo y se lo pega en la siguiente ventana
del programa Ansys (ver figura 7.82):

P\ ANSYS Multiphysics Utility Menu

File Select List Plot  PlotCrrls  WorkPlane Parameters Macro  MenuCtrls  Help
E| %

Dj=lao 8 & 7 =

AMSYS Toolbar

save_De| REsUM_De| qurT| powraRRH|

Figura 7.82. Ventana de Utility Menu, donde se ingresa el archivo Log File.

Se vuelve a procesar este archivo y se obtiene el nuevo desplazamiento y rotacion
del chasis.
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TTI
ug
R

DMX =.013358
sMx =.013358

AN

NODAL SOLUTION
SEP 13 2007
11:09:57

EP=1

sUE =1

ME=1
M (AVE)
rra=0

L
i 002568 . 005937 006905 . 011874

o01ded . 004453 .007421 .010389 .013358

NODATL

REva=0

LMY =.013358
#ME =.052211

SOLUTTION

(AVG)

) |
0 011602 . 023205 034807 . 046409
. 005801 .017404 . 023006 . 040608

AN

SEP 13 Z007
11:12:20

. 052211

Figura 7.83. Desplazamiento y rotacion del chasis.
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El desplazamiento es ahora de 13.924 mm y la rotacion es de 0.044 radianes
equivalente a 2.52° La mejoria con respecto al mod elo construido usando fibra de
vidrio y epoxi ha sido contundente, pero todavia no satisfacen las especificaciones.
Por esto se necesita estratificar mas capas donde se requiera para incrementar la

rigidez.

Si se desea identificar plenamente la direccion del desplazamiento y rotacion se
puede obtener un gréfico vectorial seleccionando en: ANSYS Main Menu —

General Postproc

— Plot Results — Vector Plot — Predefined.



m Yector Plot of Predefined Yectors
[PLWECT] “eckor Plot of Predefined Wectors

Item “eckor item ko be plotted

Stress

Strain-tokal
Strain-mech-+thrm
Strain-elastic
Strain-thermal
Strain-plastic
Skrain-creep
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Ratation ROT

Translation 1

Maode Weckar or raster display

Loc Weckor location For resulks

f* Yector Mode

" Raster Mode

f»" Elem Centroid

(" Elern Modes
Edge Elemert edges [ Hidden
[MWSCALE] Scaling of Yeckor Arrows
WM Wwindow Murmber | Window 1
WRATIO Scale Factar multiplisr
KEY Vector scaling will be |Magnitude based

QPTION Meckor plot based on

Ok

|Undef0rmed Mesh

Cancel

Help

Figura 7.84. Cuadro de didlogo para la representacién vectorial.
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1
VEZTOR AN
_ SEP 13 2007
STEP=1 11:21:48
3UE =1 i SR e
TIME=1 7 A i
EOP / \
HNODE=278% /,/ Ty \
MIN=0 /f i \
Max=.013358 i I 4 b=
Ty
N
I
0 . 002968 . 005937 . 008905 .011874
.001454 . 004453 007421 010389 L. 013358

Figura 7.85. Representacion vectorial del desplazamiento.

Para verificar que exista convergencia se puede correr el archivo Log File con
distintos tamafos de elemento finito, obteniendo los resultados de la tabla (7.15):

Tabla 7.15. Analisis de convergencia.

Lado del elemento finito Desplazamiento
55 mm 14.260 mm
50 mm 13.924 mm
40 mm 14.097 mm
30 mm 14.295 mm
20 mm 13.993 mm
15 mm 14.072 mm

La medida del lado del elemento finito con el que se trabajar4 es de 50 mm, valor
gue da un tiempo de proceso adecuado. Usando valores mas pequefios no mejora la
exactitud y se tiene un tiempo demasiado largo de calculo.
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7.8.3. ESTRATIFICACION DE LAMINAS

Para estratificar mas capas en las zonas requeridas, se necesita editar las
constantes del laminado. Mediante ANSYS Main Menu — Preprocessor — Real
Constants — Add / Edit / Delete, se coloca una capa adicional en la zona abierta
del habitaculo del piloto. Para hacer esto se selecciona el area delimitada por las
aristas producidas automaticamente al disefar (ver Figura 7.89).

[i\Real Constant Set Number 1, for SHELL99 b

Mat no., x-axis rotation, laver thk  MAT THETA TK

Layer number 1 ||1 | | 0 | | 0.00125 |
Layer number 2 | 1 | | 1] | | 0.00125 |
Layer number 3 | 1 | | 0 | | 0.00125 |
Laver number 4 | 1 | | ] | | 0.00125 |
Laver number 5 | 1 | | 0 | | 0.00125 |
Layet number & | 1 | | 0 | | a |

(0] Cancel Help

I\ Real Constant Set Number 2, for SHELL99 (|

Mak no., ¥-axis rotation, layver thk  MAT THETA Tk

Laver number 1 | 1 | |I:I | |D.00125 |
Laver number 2 | 1 | |I:I | |D.00125 |
Layer number 3 | 1 | |I:| | |D.EIEIIZS |
Laver number 4 | 1 | |I:I | |D.00125 |
Layer number 5 | 1 | |I:| | |D.EIEIIZS |
Layer number & | 1 | |I:| | |D.EIEIIZS |

ok Cancel Help

Figura 7.86. Edicion de las constantes estratificando capas adicionales.
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Por lo tanto, se cuenta con dos laminados: uno denominado Set 1 compuesto de 7
capas, -la capa 8 tiene espesor cero — y uno denominado Set 2 con 8 capas. Luego,
se malla individualmente los grupos de éareas con ANSYS Main Menu —
Preprocessor — Meshing — Mesh Tool, cuyo cuadro de diadlogo se indica en la

Figura 7.87.

Element Attributes:

Global - Set
W Smart Size
A _ 2+
Fine B Coarse
Size Contrals:
Global Set Clear
Areaz Clear
Lines Set Clear
Copy Flip

Keypts Set Clear

Mesh: Areas -

Shape: ¢ Tn * Quad

* Free (" Mapped

|

Refine at: |Elements -

Refine

Cloze | Help |

Figura 7.87. Cuadro de dialogos de Mesh Tool.

Con el botén Set, junto a Element Attributes, se actualiza el laminado a utilizar, si
es el de 7 u 8 capas, segun la Figura 7.88.
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L Mes hing Attributes

Default Attributes For Meshing

[T¥PE] Element kype number I 1 SHELL9S ;I

[MAT] Material number Iﬁ
[REAL] Real constant set number Iﬁ
[ESYS] Element coordinate sys Iﬁ
[SECMUM] Section nurmber W

(a4 | Cancel | Help |

Figura 7.88. Cuadro de dialogo de Meshing Attributes.

Con el botén Set de Areas, se selecciona las areas que van a tener tal o cual
atributo (ver figura 7.89). Luego se malla con Mesh.

Area Set 1

Area Set 2

Figura 7.89. Seleccion de areas.

El preproceso (ver figura 7.90) indica que efectivamente se mejora el
comportamiento del chasis con una reduccion en los desplazamientos.



NODAL SOLUTION

STEE=1

3UE =1

TIME=1

USUM (AVGE)
REvE=0

DMX =.006933
BME =.008333

0

LIT0E-03

001541

.002311

.003081

.003852

004622

.005392

AN

SEFP 13 2007

-006163

09:11:23

006933

Figura 7.90. Preproceso con 6, 8 y 7 capas respectivamente.
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Para continuar con este procedimiento se define los grupos de areas individuales

gue van a recibir distinto nimero de capas, hasta alcanzar los resultados 6ptimos.
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Figura 7.91. Areas seleccionadas del monocasco.

Luego de efectuar varias pruebas, resumidas en la tabla (7.16), se lleg6 a determinar
gue la opcion 6ptima corresponde a la prueba 6, en la que se puede apreciar que la
Zzona que requirio mas reforzamiento es la 2. En este caso se consiguio una rotacion
de 1.108° que equivale a una rigidez torsional de 2707 N-m/grado. Cabe indicar que
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existen elementos adicionales como el asiento del piloto, el arco antivuelco, e incluso
el motor, que incrementaran sustancialmente la rigidez torsional.

Tabla 7.16. Deflexion y rotacion maxima para diferentes estratificaciones.

Prueba Zonas Capas Deflexion Rotacion Fraccion
maxima maxima volumétrica
\';
Material : Fibra de vidrio - epoxi

Zonal 5 capas

Prueba 1 Zona 2 Scapas 44.5 mm 8.6° 0.45
Zona 3 5 capas
Zona 4 5 capas

Material : Fibra de carbono — epoxi

Zonal 5 capas

Prueba 2 Zona 2 5 capas 13.9 mm 2.5° 0.6
Zona 3 5 capas
Zona 4 5 capas
Zonal 5 capas

Prueba 3 Zona 2 6 capas 9.6 mm 1.9° 0.6
Zona 3 6 capas
Zona 4 6 capas
Zonal 5 capas

Prueba 4 Zona 2 7 capas 8.7 mm 1.5° 0.6
Zona 3 7 capas
Zona 4 7 capas
Zonal 5 capas

Prueba 5 Zona 2 8 capas 7.6 mm 1.2° 0.6
Zona 3 7 capas
Zona 4 7 capas
Zonal 6 capas

Prueba 6 Zona 2 8 capas 6.9 mm 1.1° 0.6
Zona 3 7 capas
Zona 4 7 capas




El peso del modelo final es de 40.4 kg
7.8.4. VERIFICACION DE DATOS INGRESADOS

Ansys provee diferentes opciones para verificar Ssi
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preproceso ha sido
correctamente ingresado. Es asi que se tiene las siguientes opciones:

Con la opcioén Utility Menu — List — Elements — Layered Elements, se puede
listar las capas de todos los elementos, se obtiene la informacion de espesor, y

modulo de elasticidad.

IRLAYLIST Command
File:

|
LIST OF ALL LAYERS FOR ALL SELECTED ELEHENTS

LISTLAYERS 1 T0 7 IH REAL SET 3 FOR ELEHENT 605
TOTHL LAVERS = 7 L8 = OLP1= DLP2= O

EFs = 0.00 ROHS = 0.00
Hil. AHGLE THICKNESS HAT  EX EX

0.0 0.125E-02
.0 0.125E-02

07416411 0.741E+11
0.741E+1 074111

1

1

1 B

i 0.741EA1 074141
1

1

Mo nwe e
coooos
[ S

=

3

m

=B

DMIEHT 0M4IEH

SUH OF THE  0.875E-02

LISTLAYERS 1 T0 7 IN REAL SET 3 FOR ELEHERT 606
TOTHL LAVERS = 7 L&M= OLP1= DLP2= 0
EFs = 0.00 ROHS = 0.00

HD. AMGLE THICKWESS HAT  EW EX

Figura 7.92. Listado de capas.

Con la siguiente opcion Utility Menu —Plot— Layered Elements se visualiza la
secuencia de estratificacion en forma grafica para cualquier elemento seleccionado.

1
LAYER STRCKING
ELEM = la0s
TYPE = 1
REAL = 2
LAYERS :
TOTAL = T
SHOWN
FROM 1 TC 7 Layerd Material#
]
5 | 1
Theta ‘ ]
— 2 l 1
0 . — |
1
0 — |
T
- 1
0 :::: ]
c |
1
i] I
. —1=
i] I—
. 7
i] 1
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Figura 7.93. Resultado de la secuencia de estratificacion en la punta del modelo,
zona 1, la lamina 7 tiene espesor cero.
Las secuencias de la figura 7.94 corresponden a las zonas més reforzadas

1 1
LAYER FTACKING LAYER STACKING

ELEM = 1036 ELEM = 117
TYEE = 1 TYPE = 1
REAL = 4 REAL = 3
LAYERS : LAYERS

TOTAL = 8 TOTRL = 1
SHOWN Layerf Materialf SHOWN  :

FRCM 170 i v FROM 1T0 7

Layer# Material#

Theta

o

L 0
— 1
1 0
1 1
B TR

=

(111}

L]

o
(=]

Figura 7.94. Resultado de la secuencia de estratificacion en las zonas 2 y 3.
Como se puede observar, la secuencia es correcta.
Finalmente se da un aspecto solido a la membrana si se ingresa el comando

/leshape, 1 en la ventana de Utility menu y se actualiza con plot elements. Como
se puede observar en la figura 7.95 se despliegan las laminas estratificadas:

Figura 7.95. Visualizacion del espesor al utilizar eshape.



258

Para visualizar los esfuerzos interlaminares se necesita seleccionar ANSYS Main
Menu — Preprocessor — Element Type — Add/Edit/Delete, en el cuadro de
didlogo que aparece, seleccionar Options y en Storage of Layer data K8 se
escoge All layers. Nuevamente se postprocesa el archivo.

Figura 7.96. Visualizacion de los esfuerzos a través del espesor del laminado.
7.8.5. ANALISIS DE MASAS
El programa SolidWorks ofrece la posibilidad de determinar la masa del monocasco

completo. Para ello simplemente en la barra de menus se selecciona Herramientas
— Propiedades fisicas. A continuacion se presenta las figuras (7.97) y (7.98):

| gt Propiedades fisicas

Imprimir. .. ] [ Copiar J [ Cerrar ] [Op[innes...] [Reca\(ular ]

Sistema de coordenadas de sdlida; |~ Predeterminado - b

Elementos seleccionadaos:

Incluir sdlidos/componentes oculkos

[#]Mostrar sistema de coordenadas de salida en la esquina de la ventana

[CIrropiedades fisicas asignadas:

Propiedades fisicas de FormulaSAE Torsion070Z { Part Configuration - Predeterminado ]
Sistema de coordenadas de salida: -- predeterminado — I
Densidad = 0.00 gramos por milimetra cobico

Masa = 40433, 28 gramos

Yolumen = 20216640, 88 milimetros~3

Area de superficie = 5419628,50 miimetros~2

Centro de masa: ( milimetros )
n=1.24
¥ = 6682.05
Z=206.32

Ejes principales de inerda v mementos principales de inercia: { gramas * milimetras*2 -
Medido desde el centro de masa, i
Ix=1{0.00, 1.00,0.09) Pz = 244652754666
Iy =(-1.00, 0.00, -0.00) Py = 1485514912056
Iz ={-0.00, -0.09, 1.00) Pz =15574620705.85

Momentos de inercia: { gramos * milimetros~2 )
{Medido desde el centra de masa v alineado con el sistema de coordenadas resultante —
Liex = 14855114639.51 Ly = 21736693.04 Lxz = 3067263.66
Lyx = 2173659304 Lyy = 2560366249,32 Lyz = 1216970614 60
Lzx = 3607263.60 Lzy = 1216970614.60 Lzz = 15460816264.57

|~
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Figura 7.97. Propiedades fisicas del monocasco en fibra de carbono.

Para comparar se procede igual con el modelo en fibra de vidrio

i Propiedades fisicas

lImp‘r\mlr..‘J [ Copiar J l Cerrar J [Opclones.‘.J lRecaIcuIarJ

A sistema de coordenadas de salida; | - predeterminads -~ f

Elementos seleccionados:

Incluir solidos/componentes ocultos

Mostrar sistema de coordenadas de salida en la esquina de la ventana

[C1rropiedades Fisicas asigradas

Propiedades fisicas de FormulaSAE Torsion0702 { Part Configuration - Predetet -~
Al Sistema de coordenadas de salids: — predsterminado -

Densidad = 0.00 gramaes por milimetra cibico

Masa = 49328.60 gramos

Yolumen = 2021664055 milimetros 3

fArea de superficie = 5419628,50 milimetros~2

Centro de masa: ( milimetros )
®=1.24 .
¥ =682.05
Z=206.32

Ejes principales de inercia y momentos principales de inercia; { gramas * milime
Medidn desde el centro de masa.

Ta= {000, 1,00, 0.09)  Px = 2984763606.93

Iy ={-1.00, 0.00, -0.00) Py = 18123261927 45

Iz ={-0.00, -0.09, 1.00) Pz =19001037261.17

Momentos de inercia: { gramos * milimetros*2 )

(Medido desde el centro de masa v alineada con ef sistema de coordenadasre —
L = 18123240104.20 Lyxy = 26519009.50 Lxz = 4742486.0
Lyx = 2651900950 Lyy = 3123646824.17  Lyz = 14847041
Lzx = 4742486.06 Lzy = 1484704149.82 LZ_Z = 18662195¢

Figura 7.98. Propiedades fisicas del monocasco en fibra de vidrio.

Del andlisis anterior se desprende que el modelo realizado en fibra de vidrio-epoxi
pesa 49 kg, mientras que el nuevo modelo en fibra de carbono - epoxi pesaria 40.4

kg.
7.8.6. ANALISIS DE ESFUERZOS Y CRITERIO DE FALLA

Se debe verificar en esta y en las restantes hipotesis de carga si las ldminas no
fallan cuando se aplique carga. Es decir, si los esfuerzos estan dentro de un margen
de seguridad. Como se ha visto, los materiales ortotrépicos usan diferentes criterios
de falla y para aplicarlos se necesita hallar las esfuerzos admisibles del material,
para lo cual se utiliza la tabla 7.17 de (Kollar y Springer, 2003). Adicionalmente, se
necesita calcular los coeficientes de acoplamiento de la teoria de Tsai-Wu, que se
calculan mediante las expresiones siguientes de (5.14) y la ecuacién (7.9) [,



1

o2Tld2C

Cyy = ~2 [@) F11F20 = —2.722x 10 °
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(7.9)

Tabla 7.17. Resistencias admisibles de laminas segun (Kollar y Springer, 2003).

Propiedades de las laminas
Material o7 O1c o7 O2c T12F
MPa MPa MPa MPa MPa
Grafito — Epoxi
T300/5208 1500 | 1500 40 246 68
AS/3501 1447 | 1447 52 206 93
H-IM6/Epoxy | 3500 | 1540 56 150 98
AS4/APC2 2130 | 1100 80 200 160
T300/934
tape 1314 | 1220 43 168 48
Cloth(13mil) 499 | 352 458 352 46
Cloth(7mil) 375 279 368 278 46
Glass - Epoxi
Scotchply 1062 | 610 31 118 72
1002
S- 1280 | 690 49 158 69
glass/Epoxy
Woven 367 549 367 549 97
GI/Epoxy
Kevlar
Kevlar 49 1400 | 235 12 53 0.34
Boron - Epoxi
B(4)/5505 1260 | 2500 61 202 67
B5.6/5505 1380 | 1600 56 125 62
E-glass - Vinylester
E-glass - 548 | 803 43 187 64
Vinylester

Los datos del material T300/934 cloth (7mil) son ingresados al programa mediante:
ANSYS Main Menu — Preprocessor — Material Props — Failure Criteria —Add /
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Edit. Se presenta el siguiente cuadro de didlogo y tabla subsiguiente de la figura
(7.99):

T\ Add/Edit Failure Criteria

[FC] Define Failure criteria
AT Ml nnber |
0K Cancel Help |

m Add/Edit Failure Criteria

[FC] Temperature-independent Failure criteria For material 1

% il Z

Strain in Tension | | | ‘ | |

Strain in Compression | | | ‘ | |

EAS YZ HZ

Strain in Shear | | | ‘ | |
£ i Z

Stress in Tension |3?536 | |36836 ‘ |36886 |

Stress in Compression |-2?936 | |-2?836 ‘ |-2?856 |
Y YZ HE

Stress in Shear |4656 | |4636 ‘ |4686 |
ks YZ HZ

Stress Coupling Coefficients |-2.T223-6 | | -2, 722e6 ‘ | -2.72e-6 |

OF Cancel Help

Figura 7.99. Cuadro de didlogo para ingresar las esfuerzos admisibles.

Postprocesando nuevamente se obtienen los esfuerzos de Von Mises
seleccionando: ANSYS Main Menu — General Postproc — Plot Results —
Contour Plot — Nodal Solution (figura 7.100).
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m Contour, Nodal Solution Data ﬁl

Iterm bo be contoured

DOF Solution j
f Shress

ﬁa #-Component. of stress
A v-Component of stress
A Z-Component of stress
G WY Shear stress

A ¥Z Shear stress

A ¥Z Shear stress

G 1st Principal stress

& 2nd Principal stress
& 3rd Principal stress

& st
> es5|
G Flastic equivalent stress j
Undisplaced shape key
Undisplaced shape key | Deformed shape anly ﬂ
Scale Factor Auko Caloulsted ﬂ|
Additional ©ptions @ |
Ok | Apply ‘ Cancel | Help |

Figura 7.100. Seleccion de esfuerzos.
HNODAL SOLUTION AN

SEP 13 Z007
05:31:42

STEP=1
SUB =1
TIME=1
SEQV (AVG)
DME =.006545
SMEZ =.E830E+03

o EEEEESSeeee— |
0 . 198E+03 .395E+08 . 593E+08 . T91E+08
.9BOE+DT .297E+08 . 494E+03 .69ZE+08 .890E+08

Figura 7.101. Visualizacion de esfuerzos de Von Mises en el modelo.

El esfuerzo maximo es de 89 MPa (figura 7.101), el indice de esfuerzo ¢ de Tsai-Wu
se lo halla de la misma forma, y se puede visualizar en la figura (7.102):
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AN

SEP 13 z007
0%:35:24

NODAT SOLUTTION

STEP=1

SUB =1

TIME=1
FAILTWSI (AVE)
TOP

REYE=0

DMX =.006933
aMN =-.024627
sMX =.081654

-.024627 -.001009 022609 .046227 069845
—-.01zZ81s8 L0108 L034418 .058036 081654

Figura 7.102. indice de resistencia de Tsai-Wu.
El indice maximo de resistencia de Tsai-Wu es de 0.081, mucho menor que 1. Por lo
tanto, el material del laminado no fallar4 cuando se someta el chasis a la prueba de
torsion.

7.8.7. ESFUERZOS INTERLAMINARES

Los esfuerzos cortantes interlaminares en compuestos laminados pueden ser
significativamente altos sobre una region igual al espesor del laminado cerca de los
bordes libres del mismo. Como resultado de los altos esfuerzos interlaminares
podria iniciarse la delaminacién en los bordes, que no es otra cosa que el
despegado de las laminas individuales. La falla por esfuerzo interlaminar es
reconocida como uno de los modos criticos de falla de un compuesto laminado. La
resistencia al esfuerzo interlaminar depende principalmente de las propiedades de la
matriz en lugar de las propiedades de las fibras. La resistencia al esfuerzo
interlaminar se incrementa aumentando la resistencia de la matriz. Se puede
recomendar para una mejor adhesion el uso de resinas epoxicas en lugar de resinas
de poliéster o vinilicas.

Para graficar los esfuerzos interlaminares en Ansys se selecciona ANSYS Main
Menu — Preprocessor — Element Type — Add/ Edit/ Delete — Options, donde
KEYOPT (6) se selecciona # 0 (ver figura 103).
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X

I\ SHELL 99 element type options

Options For SHELL9S, Element Type Ref. Mo, 1

Form of input K2 |Cnnst thk layer

L]

Extra element output K3

L]

|Nu:| extra output

Element coord sys defined by kK4

L]

|Elem otisnkation

Strains or stresses output K5

L+

|Stresses only

Extra element output

(Far laver input only) K6 teq pts Tp&hok

Storage of laver data kg |p||| lavers ﬂ
Ewal of strains + stresses K9 |TD|:| & bot of lay ﬂ
Material prop makrix output K10 |E><c|ude j
Mode offset option kil Modes at midsurf |

[o]'4 Cancel Help

Figura 7.103. Cuadro de dialogo para graficar esfuerzos interlaminares.
Este nuevo parametro no se encuentra en las opciones disponibles en contour
nodal solution, para visualizarla se debe ir a ANSYS Main Menu — General
Postproc — Element Table — Define Table — Add.

m Define Additional Element Tahle ltems X
[ayPRIM] EFF MU For ESW skrain |:|

[ETAELE] Define Additional Element Table Items

Lab User label For item ILMAR|

Item,Comp Results data ikem DOF solution

Strain-mech-+thrm

Modal Force data ROTY
Energy ROTZ
Errar estimation

Geometr Translation  Lx

(For "By sequence num", enter sequence
no. in Selection box, See Table 4.xx-3

in Elements Manual for seq. numbers. )

Ok Apply Cancel Help

Figura 7.104. Cuadro de dialogo para definir elementos adicionales de usuario.

En el campo destinado al (User label for item) se escribe ILMAX que es el
identificador del esfuerzo interlaminar maximo (Ver figura 7.104 y tabla 6.3).
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Para graficar el resultado se selecciona en ANSYS Main Menu — General
Postproc — Plot Results — Contour Plot — Element Table y OK, en el cuadro de
la figura (7.105):

m Contour Plot of Element Table Data

[PLETAE] Contour Element Table Data
Itlab Item ko be plokbed

fAvglab Average ak common nodes?

QK Apply

Cancel

Figura 7.105. Cuadro de dialogo para graficacién de los esfuerzos interlaminares.

La figura (7.106) se despliega donde se puede observar un valor bastante bajo,
0.006 Pa, de esfuerzo interlaminar y mucho menor que la resistencia de la resina
que es de 64 MPa.

ANE ELEMENT SOLUTION AN
SEP 13 2007
STEP=1 15:20: 04
SUE =1
TIME=1
TLMAX (AVE)
TOP
DMX =.006933
SMN =-.00132
BMX =.00689
I
—.00132 .S05E-03 002329 004153 .0os97s
-.407E-03 001417 003241 L003065 .00eg9
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Figura 7.106. Esfuerzo interlaminar maximo.

7.9. DETERMINACION DE LA RESISTENCIA DEL CHASIS A L A
FLEXION, DEBIDO AL PESO DEL PILOTO Y MOTOR

Una vez que se ha analizado el prototipo a torsion, se tiene una base para analizar
las otras solicitaciones, como son las que tienen que ver con el peso del piloto y del
motor. Suponiendo un peso de piloto de 85 kg y calculando por medio de las
herramientas de calculo de mediciones, propiedades fisicas y propiedades de
seccion de Solidworks el area de incidencia del asiento del piloto, indicada en la
figura (7.107), la cual mide 0.041 m?, se puede determinar la presién ejercida en ese
sector, que es de 20340 N/m?. Adicionalmente se necesita tomar en cuenta el peso
del motor, que es de 55 kg, el cual va montado en apoyos en cuatro esquinas,
segun la figura 7.108.

Figura 7.108. Postprocesado del modelo cuando esta solicitado a flexion.

Procesando se obtiene la deformada que se aprecia en las figura (7.109) y (7.110):
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DISPLACEMENT AN

~ SEP 13 2007
ShflS=HL 09:48:32
SUB =1
TIME=1

DME =.134E-03

Figura 7.109. Deformada resultado de la carga del piloto y motor.

NODAL SOLUTION AN

FEP 13 Z007
MO 09:5Z:54

STEP=1
3UB =1
TIME=1
UgUM (AVE)
REYE=0

DMX =.134E-03
FMN =.310E-07
8MX =.134E-03

.310E-07 L297E-04 . 594E-04 .HO0E-04 .119g-03
.149E-04 .445E-04 . T4ZE-04 . 104E-03 .134g-03

Figura 7.110. Valores de desplazamiento para el caso de flexion.
Como se puede apreciar en la figura 7.110, la flecha maxima es de 0.134 mm. Si
se considera que la deflexion admisible en términos estructurales es igual a 1/360
[72% de |a longitud entre apoyos, lo cual da 4 mm, se ve que esta es insignificante.
Por lo tanto, est4 garantizada la rigidez a la torsion y flexion.

7.9.1. DETERMINACION DE ESFUERZOS Y CRITERIO DE FAL LA

De igual manera se determinaran los esfuerzos y si el material los soporta.



268

HODAL SOLUTION AN

SEP 13 2007
09:55:41

STEP=1
SUB =1
TIME=1
SEQV (BVE)
DME =.134E-03
SMN =364, 94

SME =.B63E+07

Figura 7.111. Esfuerzos de Von Mises para la flexion.
El esfuerzo de Von Mises maximo es de 8.63 MPa, y como se ve en la figura 7.111
ocurre en el sector de los apoyos posteriores. A continuacion se evalla el factor ¢ de
Tsai-Wu, cuyo valor maximo es de 0.0016, mucho menor que 1. Por lo tanto los
esfuerzos no superan los esfuerzos admisibles (figura 112).

NODAL SOLUTION AN
= 8EP 13 2007
10:25:54

ReYS=0
DMx =.134E-03
8MN =-.00449
SMx =.001621

I
-.00443 -.003132 -.001774 -, 416E-03 .942E-03
-.003811 -.002453 -.001095 .263E-03 .001621

Figura 7.112. indice de Tsai-Wu para la flexion.

7.9.2. DETERMINACION DE LOS ESFUERZOS INTERLAMINARE S PARA LA
FLEXION
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Usando el método descrito anteriormente se obtiene el grafico de esfuerzos

interlaminares para la flexion (ver figura 7.113).

AVG ELEMENT SOLUTION

STER=1

SUE =1

TIME=1

ILMAX (AVG)
TOP

DMX =.134E-03
SMN =-.263E-04
8MX =.234E-04

AN

SED 13 2007
15:42: 56

-.263E-04 -.152E-04 -.421E-05
-.208E-04 -.973E-05 .131E-05

. 683E-05 .179E-03

.123E-04 .2Z34E-04

Figura 7.113. Tension interlaminar del chasis sometido a la flexion del motor.

7.10. DETERMINACION DE LA RESISTENCIA DEL CHASIS A LA

FRENADA BRUSCA

El primer paso es aplicar las fuerzas inerciales producto de la frenada brusca. Por lo
tanto nuevamente se preprocesa y se ingresa las cargas correspondientes al piloto

(ver tabla 7.1) segun la figura (7.14).

! |

{
X m Apply FfM on Nodes
i

[F] Apply Force/Moment on Modes

Lab  Direction of forcefmam
Apply as

If Constant value then:

VALUE Forcefmament value

IConstant value hd
250,155

Cancel |
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lmle o e le = s

n Apply F/M on Nodes
[F] Apply ForcefMoment on hodes:
Lab  Direction of Forcefmam - >

Apply as Canstant value x
IF Constant value then;
WALUE  Force/moment value 27672
ok l Cancel | Help |

Figura 7.114. Asignacion de cargas correspondientes al piloto en la direccién y, z
(FXy FZ). Las direcciones X, Yy, z se la puede apreciar en la figura (7.47).

Luego se ingresan las cargas correspondientes al motor (figura 7.115) y las
restricciones y cargas se pueden ver en la figura (7.116).

mApply FiM on Nodes
[F] Apply ForcefMoment on Nodes
Lab  Direction of force/mom -

Apply as IConstant walue 'l

If Constant value then:

VALUE Forcefmoment valus 161.865

Ok Apply Cancel | Help |
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m.ﬂtpply FiMh on Nodes

[F] Apply ForcefMoment on Modes

Lab  Direction of force/mom

Fz v

Apply as

IConstant value
If Constant walue then:

WALLUE Force/moment value

158,276

Cancel | Help

Figura 7.115. Asignacion de cargas correspondientes al motor en la direccion y, z
(FY y FZ). Las direcciones x, Yy, z se la puede apreciar en la figura (7.47).

Figura 7.116. Cargas completas producto de una frenada brusca.

Procesando se obtiene la deformada que se aprecia en la figura (7.117) y cuyo valor
maximo es de 0.03 mm
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AN

SED 13 2007
SUE =1 10:32:10
TIME=1
UsuM (AVE)
REYS=
DM =.308E-04
SMN =.389E-07

NODAL SOLUTION

o

8Mx¥ =.308E-04

.389E-07 .6B7E-03 L137E-04 .Z05E-04 LZ74E-04
.345E-03 .103E-04 .171E-04 .Z240E-04 .308E-04

Figura 7.117. Deformada debido a la frenada brusca.

Debido al estado de cargas anterior se aprecia que cuando ocurre una frenada
brusca el piso del prototipo tienda a hundirse y los laterales tienden a cerrarse como
se aprecia en la figura (7.117):

7.10.1. DETERMINACION DE ESFUERZOS Y CRITERIO DE FALLA

De igual manera se puede apreciar los esfuerzos en la figura (7.118).

AN

SEP 13 2007
10:35:01

NODAL SOLUTION

SUB =1
TIME=1
SEQV (AVE)
DMX =.30BE-04
SMN =1526

SMX =, 657E+07

.438E+07 . S84E+07

.511E+07 LBSTE+07T

Figura 7.118. Esfuerzos de Von Mises para la frenada brusca.
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El esfuerzo maximo de Von Mises es de 6.57 MPa y esta localizado en los apoyos

de los asientos del conductor.

Figura 7.119. Esfuerzos de Von Mises en los bordes del laminado.

En la figura (7.119) se puede apreciar los esfuerzos en los bordes y se observa que
las laminas exteriores son las mas solicitadas. Finalmente se puede determinar para

este caso el indice ¢ de Tsai-Wu, que es de 0.004794 (ver figura 7.120).

NODATL SOLUTION AN

- SEP 13 2007
GITIS) 10:41: 05
TIME=1

FAILTWST (AVG)
TOD

REYS=0

DM¥ =.308E-04
SMN =-. 008015
aMxX =.004794

.003371
.004794

0as1 .5Z4E-03
3 .001948

-.008015

003745

-.ooesm1

Figura 7.120. indice de Tsai-Wu para la frenada brusca.
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En la figura 7.121 se observa los esfuerzos interlaminares los cuales son maximos
cerca de los bordes y de igual manera que en los otros casos, bastante reducidos.

AWVGE ELEMENT SOLUTION

STEP=1
SUB =1
TIME=1
TLMAX (BYGE)
TOP

DMX =.308E-04
SMN =-.2A3E-04
SM¥ =.269E-04

-.Z63E-04 -.145E-04 -.267E-05 .916E-03 .210E-04
-.2Z04E-04 -.B38E-03 .325E-03 .151E-04

2EP 13 2007

Figura 7.121. Esfuerzos interlaminares para el caso de solicitacién a frenada brusca.

7.11. DETERMINACION DE LA RESISTENCIA DEL CHASIS A LA

ACELERACION MAXIMA

Los valores calculados de las fuerzas inerciales se localizan en el chasis en los
apoyos del asiento del piloto y en los apoyos del motor. La Unica variacion es que se
considera libertad de movimiento en el eje y, en los apoyos delanteros. Es decir, el
eje delantero tiene posibilidad de desplazarse pero en el eje x permanece fijo porque
no se quiere que el vehiculo se desplace a los lados. Restricciones y fuerzas se
selecciona segun el cuadro de dialogo de la figura (7.122) y los resultados se ven en

la figura (7.123).
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N Apply U,ROT on Nodes

[O] Apply Displacements (U,ROT) on Modes
Labz [OFs to be constrained

Apply as
If Constant walue then:

WALUE Displacement value

(0.4 apply |

ICunstant walue

L]
Cancel | Help |

El

Figura 7.122. Cuadro de dialogo de restricciones en los nodos.

Figura 7.123. Diagrama de cargas Yy restricciones debido a la aceleracion maxima.

Como se puede apreciar en este caso, las cargas aparecen en direccion contraria a
las del frenado. La deformada se aprecia en la figura (7.124) y se observa que su

valor maximo es de 0.164 mm.
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DIZPLACEMENT AN

~ FEB 16 2008
Chii=s 16:10:48
SUB =1

TIME=1

DM =.164E-03

Figura 7.124. Deformada debido a la aceleracion maxima.

Se observa una vista adicional de la deformada (ver figura 7.125) donde se aprecia
gue en este caso, el chasis tiende a abrirse.

NODAL SOLUTION AN
SEP 13 2007

STEP=1 10:48:01

SUB =1

TIME=1

UsuUM (AW

REYS=0

DM¥ =.164E-03
gMN =.118E-06
8Mx =.164E-03

.11BE-06 -365E-04 -TZ0E-04 .105E-03 .146E-03
.183E-04 . 047E-04 . F11E-D4 .128E-03 . 164E-03

Figura 7.125. Deformada debido a la aceleracion maxima.
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7.11.1. DETERMINACION DE ESFUERZOS Y CRITERIO DE FALLA

Los esfuerzos de Von Mises pueden apreciarse en la figura (7.126), son maximas en
los apoyos de la suspension posterior y su valor es de 12.2 MPa.

WODAL SOLUTION

SEP 13 2007
CRAIEE 10:57:51
SUB =1

TIME=1

SEQV (AVG)

DM =.164E-D3

SMN =1365

sMx =. 122E+08

1365 LZTZE+07 . 543E+07 .B815E+07 .109E+08

L 136E+07 LA08E+07 . 6T9E+DT .951E+07 L122E+08

Figura 7.126. Esfuerzos de Von Mises debido a la aceleracion maxima.

Finalmente, se puede determinar para este caso el indice ¢ de Tsai-Wu que es de
0.01618 (figura 7.126).

NODAL SOLUTION AN
SEF 13 2007
ERAIET 11:01:03

|
-.007413 -.00217 .003072 008315 .013558
-.004792 .451E-03 .005654 .010936 016179
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Figura 7.127. Indice de Tsai-Wu para la aceleracién maxima.
7.11.2. DETERMINACION DE LOS ESFUERZOS INTERLAMINA RES

En la figura (7.128) se observan los valores de los esfuerzos interlaminares que son
de 0.00145 Pa

AVGE ELEMENT SOLUTION

TLMAK [AVE)
TOP

DMX =.163E-03
EMN =-.144E-03
gMx =.145E-03

—-.144E-03 —.801E-04 -.157E-04 -487E-04 -113E-03
-.112E-03 —-.479E-04 .165E-04 -BO9E-04 -145E-03

Figura 7.128. Esfuerzos interlaminares de aceleracién maxima.

Como predice la teoria, los esfuerzos interlaminares son maximos en los bordes
libres.

7.12. DETERMINACION DE LA RESISTENCIA DEL CHASIS E N UNA
CURVA

Los valores calculados de las fuerzas inerciales cuando se somete al chasis a una
curva debido a la aceleracién centrifuga se localizan en el chasis (ver tabla 7.3), de
igual manera se considera libertad de movimiento en el eje y, en los apoyos
delanteros, de igual modo no se quiere que el auto se desplace lateralmente (figura
7.129)
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Figura 7.129. Diagrama de cargas Yy restricciones cuando el vehiculo toma una

curva.

Luego del postproceso se aprecia la deformada y su valor maximo de 0.353 mm

(figura 7.130).

DISPLACEMENT

ANSYS

AUG 1a Z007
08:21:42

STEP=1
SUB =1
TIME=1
M =.353E-03

i

trifuga.

7z

on cen

Figura 7.130. Deformada debido a la aceleraci

Se observa una vista adicional de la deformada donde se aprecia el desplazamiento

lateral del chasis (figura 7.131).



280

HODAL HOLUTICON AN

_ 8EP 11 2007
izl L 23:23:29
TIME=1
uUsuM (AvaE) h
REYE=0

DME =.353E-03
MM =.414E-06
gME =.353E-03

—
. 414E-0§ .788E-04 . 157E-03 .236E-03 .314E-03
.396E-04 .118E-03 .196E-03 .275E-03 .353E-03

Figura 7.131. Deformada debido a la aceleracion centrifuga.
7.12.1. DETERMINACION DE ESFUERZOS Y CRITERIO DE FALLA

Los esfuerzos de Von Mises pueden apreciarse en la figura (7.132), son maximos en
los apoyos de la suspension posterior y su valor es de 34.7 MPa.

NODAL SOLUTION AN

~ SEP 11 2007
SUB =1 23:21:22
TIME=1
SEQYV (2UG)

DMx =.353E-0,
BMN =2870
SMX =. 347

—
2870 L TTLE+DT . 154E+08 .308E+03
.3BEE+0T . 116E+08

. 193E+B8 . Z70E+08 L 347EH08

Figura 7.132. Esfuerzos de Von-Mises para el caso de curva.

Finalmente, se puede determinar para este caso el indice ¢ de Tsai-Wu que es de
0.028016 en la figura (7.133).
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NODAL SOLUTION AN

. SEP 11 2007
Clod o 23:17:08
TIME=1

FAILTWST (&VE)

TOP

RiEvE=0
DM =.35ZE-03
SMN =-.015154

gME =.0ZB014

-.015154 . 005561 . 004033 L0136Z6 .023z19
-.010358 -.764E-03 .008829 .018423 .028016

Figura 7.133. indice de Tsai-Wu para el caso de curva.

7.12.2. DETERMINACION DE ESFUERZOS INTERLAMINARES

Los esfuerzos interlaminares son sumamente bajos, el maximo para este caso es de
0.00265 Pa. El valor maximo ocurre en la base del modelo (figura 7.134).

AVG ELEMENT SOLUTION AN
SEP 13 2007

ERo= 16:19: 42

SUB =1

TIME=1

ILMAX (AVG)

TOP

DM¥ =.35ZE-

SMN =-.164E

BMX =.ZA5E-

S
-.164E-03 -.683E-04 .271E-04 . 122E-03 .218E-03
-.116E-03 - .206E-04 7FATE-04 . 170E-03 L265E-03

Figura 7.134. Tensiones interlaminares para el caso de curva.
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7.13. DETERMINACION DE LA RESISTENCIA DEL CHASIS A L
TORQUE PRODUCIDO POR EL MOTOR

Se necesita determinar la resistencia al chasis con respecto del torque producido por
el motor. Para esto se va a suponer al chasis simplemente apoyado en las zonas de

las suspensiones, y se va a utilizar las fuerzas determinadas en el punto 7.5.6 y que
son ingresadas al modelo segun (7.135).

Figura 7.135. Diagrama de cargas de torsion del motor y restricciones.

Luego del postproceso se aprecia la deformada, siendo su valor maximo de 0.02 mm
(figura 7.136).
1

DIZPLACEMENT ANSYS

~ FEB 20 2008
Chi== 14:11:57
3UB =1

TIME=1
DMX =.Z00E-04

o o -‘..-%K
e SRS
TR s
i
i

_ 4; il
o A
Gl =

v
&

Figura 7.136. Deformada debido a la torsién del motor.



Se puede elegir un grafico de contorno de los desplazamientos (figura 7.137).

HNODAL SCOLUTION AN

FEB 20 2008
ki 1e:26:38
8UB =1
TIME=1
usuM (AVE)
Ravs=0

DME =.Z00E-04
@Mz =,2Z00E-04

u] . 444E-05 .BBEE-03 .133E-04 .173E-04
L222ZE-03 . GERE-05 .111E-04 .155E-04 .200E-04
TORSION EN EL MOTOR
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Figura 7.137. Grafico de contorno de los desplazamientos para el caso de torsion

del motor.

7.13.1. DETERMINACION DE ESFUERZOS Y CRITERIO DE FALLA

Los esfuerzos de Von Mises pueden apreciarse en la figura (7.138) y son igualmente

maximos en los apoyos de la suspensién posterior y su valor es de 5.12 MPa.

NODAT SOLUTTION

ETEP=1

JUB =1

TIME=1

HEQV (AVGE)
DME =.200E-04
SMN =43.059%
8ME =.51ZE+07

I
43.099 . 114E+07 LZZTEHOT L341E+07 . 455E+07
568754 LAT1E4DT 2848407 L 303E407 L 512E407
TORSION EN EL MOTOR
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Figura 7.138. Esfuerzos de Von-Mises para el caso torsién del motor.

Finalmente, se puede determinar en la figura (7.139) que, para este caso el indice ¢
de Tsai-Wu es de 0.001803.

NODAL SOLUTION AN

STEP=1

sSUB =1

TIME=1
FAILTWSI (&VE)
TOP

REYVE=0
DMX =.133E-04
gMN =-.002309

#Mx =.001803

S 00000 e
. 002308 ~. 001395 — 4BLE-03 C43E-03 001346
-, 001852 - 933E-03 . 242E-04 L B90E-03 . 001803
TORSION EN EL MOTOR

Figura 7.139. indice de Tsai-Wu para el caso de torsion del motor.
7.13.2. DETERMINACION DE ESFUERZOS INTERLAMINARES
Los esfuerzos interlaminares son sumamente bajos, el maximo para este caso es de

0.311 e-6 Pa. El valor maximo ocurre en los bordes del modelo como se aprecia en
la figura (7.140).

AVE ELEMENT SOLUTION

ILMAX (AVE)
TOF

DMX =.199E-04
8MN =-.1Z0E-04
SMx =.518E-03

L —
-.1z0E-04 -.821E-05 -.438E-05 -. 556E-06 .327E-05
-.101E-04 -.629E-05 -.247E-05 . 136E-05 . 518E-05
TORSION EN EL MOTOR




Figura 7.140. Esfuerzos interlaminares para el caso de torsion del motor.
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Para establecer cuales son las hipétesis de carga mas criticas se establece la
siguiente tabla de resultados.

Tabla 7.18. Resumen para todas las hipotesis de carga

Hipétesis de Desplazamiento Tension de Von indice de Tsai- Esfuerzos
carga mm Mises [MPa] Wu interlaminares
[Pa]

Prueba de 6.933 89 0.081654 0.0689
torsion
Curva 0.353 34.7 0.028016 0.265e-03
Aceleracion 0.164 12.2 0.016179 0.145e-03
maxima
Peso piloto y 0.133 8.63 0.001621 0.234e-04
motor
Frenado 0.0303 6.57 0.004794 0.296e-04
Torsion 0.02 5.12 0.0018 0.311e-06
motor

Se observa que la mayor solicitacion a la que se somete el chasis monocasco es la
prueba estatica de torsion, seguida por la producida al tomar una curva de radio
especificado. La menor solicitacién corresponde a la torsién del motor. Se establece
asi los lineamientos basicos para analizar un chasis monocasco utilizando la
estratificacion de capas de materiales compuestos y el método de los elementos
finitos, utilizando un software comercial.

Con respecto a la confiabilidad del presente trabajo se puede decir que el analisis
del modelo arroja resultados razonables y l6gicos. Los desplazamientos del material
son los que podria esperarse para cada hipétesis de carga, por ejemplo, se observa
que la zona mas deébil es la parte abierta del espacio para el piloto y es donde se
debe reforzar mas. Llegando hasta un espesor de 10 mm en la zona 2 y hasta 7.5
mm en la zona 1 de la figura (7.91). Probablemente los valores de las hipétesis de
carga no se ajusten a la realidad porque las fuerzas en un vehiculo son sumamente
variables y complejas. Una forma de obtener mayor exactitud seria modelando
completamente el vehiculo en el programa Adams que se utiliza para analizar la
dindmica de vehiculos completos y la otra forma seria construir un prototipo
completo para someterlo a pruebas. EI monocasco que ha sido modelado pesa 40
kg y soporta una carga torsional de 3000 N-m valores similares a diferentes disefios
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que se ha encontrado en la bibliografia "® "% sin tomar en cuenta el arco
antivuelco que contribuye también a la rigidez.

Las caracteristicas dinamicas del prototipo real dependen de varios factores como
son la geometria y parametros de las suspensiones, los frenos, el motor e incluso el
piloto. El chasis es una de las partes mas importantes y se consiguié un buen
predisefio, sin embargo la construccion de un prototipo funcional es algo mas
complicado que requiere el concurso de otras disciplinas segun se puede ver en las
paginas web de diferentes constructores -3 [7:9]

Para construir un chasis se requieren ruteadoras CNC para fabricar el respectivo
molde de madera e inclusive autoclaves de curado, aparte de los materiales. Al
suponer que se utiliza pafio tejido y métodos manuales de estratificacion y
saturacion del tejido con la resina, se introduce obligatoriamente variaciones
impredecibles en las propiedades mecanicas, pero el tejido se adapta bien a
cualquier forma complicada mientras que los preimpregnados que mantienen
propiedades constantes y establecidas se usan en aplicaciones de mayor tecnologia
como la Formula 1 y en aplicaciones aeronauticas. Adicionalmente se construy6 un
prototipo a escala con el fin de familiarizarse con las técnicas constructivas y los
materiales locales
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CAPITULO 8
CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

8.1. CONCLUSIONES

» El objetivo de esta tesis fue alcanzado, puesto que se logré crear un modelo
digital de una estructura tipo membrana de material compuesto. Esta
estructura pudo ser evaluada y disefiada por medio de un proceso iterativo
utilizando un programa comercial de elementos finitos.

* Se pudo evaluar las posibilidades que brinda Ansys para abordar el analisis
de estructuras en materiales compuestos tales como: una amplia biblioteca de
elementos finitos especializados para composites, la facilidad de ingreso y
edicion de propiedades mecanicas, la facilidad para cambiar de orientacion de
fiboras en laminas, las posibilidades de estratificacion particularizada en
diferentes zonas, el andlisis con teorias de falla propias de estos materiales
como la teoria de Tsai-Wu, el criterio de maxima de deformacion y el de
maximo esfuerzo. También se encontraron dificultades, ya que no siempre la
importacion de formas complejas se puede realizar con éxito.

* Ansys demostré ser una herramienta informética ideal de apoyo para el
estudio de elementos finitos, ya que obliga al usuario a la profundizacion de la
teoria, puesto que este debe seleccionar el tipo de elemento finito entre
cientos de posibilidades, el tamafio del elemento finito, las opciones de
mallado, el tipo de refinamiento h o p y diversas opciones de postprocesado.

* El pafo tejido de fibras de alta resistencia es el material mas asequible y mas
ampliamente usado para la fabricacion de compuestos, pero, también tiene
serios inconvenientes, como es el no garantizar propiedades uniformes ya
que la saturacion con la resina se la realiza en forma manual y la ondulacion
de sus fibras reduce la resistencia y la rigidez del material. Los
preimpregnados tanto de tejido como de fibras unidireccionales ofrecen
propiedades uniformes pero necesitan refrigeracion en el caso de que la
matriz sea termoestable ya que estan parcialmente curados y son elementos
MAas Ccostosos.

* Los esfuerzos interlaminares son sumamente bajos en todas las hipotesis de
carga, debido a que las ecuaciones constitutivas del pafio tejido lo definen
como un material practicamente isotropico y la estructura es tipo membrana,
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es decir el laminado no es grueso. Como la teoria predice, los esfuerzos
interlaminares son maximos cerca de los bordes del modelo.

La teoria clasica de laminados es adecuada para el analisis de placas
delgadas. Sin embargo, las placas de materiales compuestos por tener
valores muy bajos de mddulo cortante transversal G, son susceptibles a fallar
por esfuerzos cortantes transversales o interlaminares. Por lo tanto se utiliza
la teoria de Mindlin-Reissner que involucra las deformaciones cortantes
transversales.

Los elementos finitos basados en la teoria de Mindlin-Reissner son mas
practicos y utiles ya que al estar desacopladas las rotaciones del
desplazamiento solo necesita funciones de interpolacién con continuidad C° y
la matriz operador diferencial L es mas simple.

8.2. RECOMENDACIONES

Otra posibilidad a ser investigada para fabricar el chasis de un monocasco es
mediante la utilizacion de la construccion tipo sandwich, en la que dos
laminas delgadas de alta resistencia como aluminio, pafio de fibra de vidrio o
fibora de carbono estan separadas por una estructura de relleno de baja
densidad que puede ser balsa, espumas rigidas, laminas tipo panal, ya sea
de aramida, de aluminio o de policarbonato. Ansys tiene también elementos
finitos especializados para analizar estas estructuras como por ejemplo el
elemento membrana no lineal SHELL 91 con la opcion KEYOPT(9) = 1.

Otro trabajo que complemente el presentado podria ser el analizar software
de disefio para la manufactura de materiales compuestos como por ejemplo el
software Catia, el cual permite encontrar el desarrollo plano de la ldmina de
acuerdo a la orientacién de las fibras.

Es importante materializar los nuevos conocimientos adquiridos para que
exista una sinergia entre teoria y practica. Es decir conjugar teoria y practica
mediante la construccion de elementos estructurales hechos en materiales
compuestos que pueden luego ser sometidos a ensayos y contrastarlos con
los resultados generados en Ansys.



