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Resumen

En este proyecto se propone la caracterizacion de materiales compuestos mediante
técnicas de homogenizacion para su uso en el célculo y fabricaciéon de componentes para
la industria aeroespacial. El objetivo de este trabajo es minimizar el nimero de ensayos
experimentales a realizar con la ayuda de técnicas de simulacion numérica a través del
software DIGIMAT. Los materiales a estudiar son compuestos de matriz termoestable y
con fibras de carbono. Posteriormente los resultados tedricos se compararan con resulta-
dos obtenidos de forma empirica mediante ensayos a traccion. Finalmente se propone la
aplicacion practica del trabajo al disefio del ala en materiales compuestos de una aeronave
no tripulada de ala fija realizando un anélisis de elementos finitos.

Palabras Clave Simulaciéon numérica; UAV; DIGIMAT; técnicas de Homogeniza-
cion; Elementos finitos; CFRP; Carbono forjado; materiales compuestos



Abstract

This project proposes the characterisation of composite materials using homogenisa-
tion techniques for their use in the calculation and manufacture of components for the
aerospace industry. The aim of this work is to minimise the number of experimental tests
to be carried out with the help of numerical simulation techniques using DIGIMAT soft-
ware. The materials to be studied are thermoset matrix composites with carbon fibres.
Subsequently, the theoretical results will be compared with results obtained empirically
by means of tensile tests. Finally, the practical application of the work will consist in the
design of a wing in composite materials for an unmanned aircraft. It will be analysed th-
rough finite element method to determine the criticality of each of the components.

Key Words: Numerical simulation; UAV; DIGIMAT; homogenization techniques; Fi-
nite Elements; CFRP; Forged Carbon; composite materials



Resum

En aquest projecte es proposa la caracteritzacié de materials compostos mitjancant
tecniques d’homogeneitzacid per al seu s en el calcul i fabricacié de components per
a la industria aeroespacial. L’objectiu d’aquest treball és minimitzar el nombre d’assajos
experimentals a realitzar amb 1’ajuda de tecniques de simulacié numerica a través del pro-
gramari DIGIMAT. Els materials a estudiar son compostos de matriu termoestable i amb
fibres de carboni. Posteriorment els resultats tedrics es compararan amb resultats obtinguts
de manera empirica mitjangant assajos a traccié. Finalment es proposa 1’aplicacid practica
del treball al disseny de 1’ala en materials compostos d’una aeronau no tripulada d’ala fixa
realitzant una analisi d’elements finits.

Paraules clau: Simulaci6é numerica; UAV; DIGIMAT; tecniques d’Homogeneitzacio;
Elements finits; CFRP; Carboni forjat; materials compostos



Estructuracion del Trabajo

El objetivo del presente TFG es dar debido cumplimiento al plan de estudios de la
titulacién de Grado en Ingenieria Aerospacial, en cuya memoria de verificacion se exige
la elaboracién de un TFG con una asignacion de 12 créditos ECTS, para la obtencion del
titulo de “Grado en ingenieria Aerospacial”.

Para ello se ha elaborado el TFG que ird estructurado de acuerdo con el siguiente
esquema:

m Capitulo 1 Introduccion: Se evaluara el estado del arte de los materiales compues-
tos en la industria aeronautica y se plantearan los objetivos del TFG.

m Capitulo 2 Marco Teérico: Se realiza una introduccion tedrica a los materiales
compuestos y a las técnicas de homogenizacién y elementos finitos empleados du-
rante el estudio.

m Capitulo 3 Modelizado de Materiales: Se hard uso del software DIGIMAT MF
y DIGIMAT FE para modelizar materiales compuestos en base a las propiedades
mecanicas provistas por los fabricantes.

m Capitulo 4 Caracterizacion Experimental: Se realizara la fabricacién y ensayo
de probetas y los datos empiricos obtenidos se contrastardn con los computados
mediante DIGIMAT.

m Capitulo 5 Aplicacion al disefio de un Ala en materiales Compuestos: Se eva-
luara la hipotética aplicacion de los materiales de estudio al disefio del ala de un
planeador tipo DLG y se llevard a cabo un analisis mediante elementos finitos.

m Capitulo 6 conclusiones: Se expondran las conclusiones extraidas del trabajo rea-
lizado y se expondran posibles ampliaciones.

m Capitulo 7 Planos: Se incluird un esquema de la estructura del ala redisefiada.

m Capitulo 8 Pliego de condiciones: Se detallaran las condiciones técnicas bajo las
que se han realizado las probetas experimentales, detallando las especificaciones
técnicas de los equipos y materiales.

m Capitulo 9 Presupuesto: Se realizara una estimacion de los costes totales del pro-
yecto.

m Capitulos 10 y 11: Anexos con informacién complementaria al estudio cuya inclu-
sidn en el texto principal no ha sido considerada necesaria.



Capitulo 1

Introduccion y Objetivos

1.1. Estado del Arte

La aviacién, como cualquier otra disciplina de la ingenieria, siempre ha estado ligada
de forma inevitable al uso de los materiales. La evolucién durante el dltimo centenario
ha sido notable, comenzando por los primeros prototipos desarrollados por los hermanos
Wright a principios de siglo fabricados en madera y tejido y caracterizados por tener una
relacion muy reducida potencia-peso.

Estos fueron sustituidos a posteriori por estructuras mas resistentes de mayor peso
fabricadas en aluminio (Estructuras pratt reticulada [13]). Estas estructuras eliminaban la
necesidad de colocar refuerzos y cables tensores entre alas y permitian el empleo de plantas
de potencia de mayor cilindrada. Posteriormente las tendencias de disefio fueron dirigida
a la optimizacion de las estructuras pratt durante los afios 20 y 30. Surgen asi las prime-
ras estructuras semimonocasco fabricadas mediante cuadernas transversales en aluminio
y conectadas a una fina piel (también en aluminio) encargada de resistir los esfuerzos pro-
ducidos por las fuerzas aerodinamicas. Esto permitia fabricar aviones considerablemente
mas limpios aerodindmicamente que junto al desarrollo de plantas propulsivas més ligeras
vieron incrementada su velocidad de vuelo [13].

"The Havilland Mosquito, 1940"seria el primer avidn fabricado en materiales com-
puestos. Parte de la estructura estaria fabricada mediante paneles tipo sandwich con ma-
dera de nucleo y el propio radome irfa fabricado en fibra de vidrio. Posteriormente, tras
la segunda guerra mundial, se requerian de aviones més ligeros capaces de volar a mayor
altitud. Las nuevas estructuras debian de ser capaces de aguantar ciclos de presurizacion
ademas de ser mas ligeras para alcanzar dichas cotas. Los paneles con nudcleo tipo honey-
comb serian la solucién a este problema. Desarrollados por DuPont a mediados de los 60,
se emplearon paneles con nucleo fibra ardimida Nomex(R) para los paneles de fuselaje y
alas del Boeing B 747-100 [29].



((a)) DH.98 B Mk.XVI ML963 del 571° Es- ((b)) Boeing B-747 "Jumbo", fotografia por
cuadrén de la RAF, septiembre de 1944. Iberia [12].

Figura 1.1: The Havilland Mosquito y B747.

Desde la década de los 70 hasta la actualidad, el uso de los materiales compuestos se
ha visto incrementado en la industria,sustituyendo gradualmente el aluminio por la fibra
de carbono. En la figura 1.2 se observa el Airbus A350-900, con la estructura fabricada
enteramente en materiales compuestos, a excepcion de algunos componentes criticos.

COMPOSITE MATERIALS

I:] CFRP MONOLITHIC
- CFRP SANDWICH
- QUARTZ, GLASS
l:l TITANIUM

Figura 1.2: Localizacion de materiales compuestos en la estructura del Airbus A350 [1]

Los nuevos desafios para la industria aerondutica en la actualidad van inevitablemente
ligados a la sostenibilidad y mejora de técnicas de mantenimiento. Los aviones fabricados
en materiales compuestos llevan asociados grandes costes de mantenimiento debido a la
dificultad en la inspeccidn de defectos en la estructura. Ademas, los materiales compuestos
empleados al ser mayoritariamente thermosets su reciclado se vuelve una ardua tarea.
Nuevas propuestas més alla de las medidas actuales deben de ser exploradas con el objetivo
de volver a la aviacioén un sector més limpio.



1.2. Introduccion Proyecto Horus UPV

Horus UPV constituye un equipo de caracter multidisciplinar formado por mas de 40
estudiantes procedentes de distintas ramas de la Universidad Politécnica de Valencia. El
equipo nace en 2018 con el objetivo de disefiar, fabricar y verificar una aeronave no tri-
pulada (UAS) capaz de operar de forma auténoma. El equipo se encuentra dividido en 8
subgrupos, Aerodindmica, Fabricacion, Estructuras, Sistemas y Electronica, CAD, Vision
e Inteligencia artificial e Imagen.

Entre los proyectos llevados a cabo destaca la fabricacién de una aeronave para parti-
cipar dentro del IMech UAS challenge, competicion puntera dentro del sector estudiantil
aerondutico y en la cual se obtuvo una tercera posicion en el afio 2022. También se esta
trabajando junto al DIMSA y el CMT, departamentos de investigacion dentro de la UPV,
en el desarrollo de un UAS propulsado con pila de hidrégeno.

Entre los prototipos fabricados a lo largo de la historia del equipo cabe mencionar el
H-110 falco y H-120 azor. El autor del trabajo ha estado activamente involucrado en la
construccidn, desarrollo y refinado de métodos de fabricacion de las presentes aeronaves,
ademads participar activamente en el proceso de gestion y planificacidon de recursos.

m H-110 Prototipo disefiado para competir en la competicién UAS Challenge"del afio
2022. Disefio més estilizado frente a las anteriores iteraciones, con un fuselaje es-
belto y cola en V reduciento el peso en la parte posterior. Tenia una autonomia de 30
minutos y era capaz de volar a més de 120 km/h de forma completamente auténoma.
Su estructura estaba compuesta en un 70 % por materiales compuestos.

m H-120 Avién vanguardista dentro de las tendencias de disefio del equipo destinado a
competir en el UAS Challenge 2023. Presentaba doble planta propulsiva con una hé-
lice auxiliar en cola para tener capacidades de STOL y VTOL. El fuselaje constituia
una version muy diferenciada respecto a las anteriores aeronaves con una geometria
estilizada y semimonocasco. Las alas también son semimonocasco suponiendo una
reduccion del 40 % en peso respecto a las anteriores. Se estima que la estructura esté
compuesta en un 95 % de materiales compuestos.

((a)) Prototipo H-110. Fotografia cedida por ((b)) Prototipo H-120. Blender realizado por
Emma Jimenez Baigorri. Andrés Pérez Guarner.

Figura 1.3: Ultimos dos prototipos fabricados por Horus UPV

En la actualidad el H-120 se encuentra volando y en proceso de pruebas de sistemas
para la competicion del préximo Junio de 2023. En paralelo se estid desarollando el H-
200, hermano mayor del H-120 con mayor envergadura, 4 hélices de planta propulsiva y
capacidad para cargar pila de hidrogeno.



El autor recalca la importante labor del equipo pues ha servido en gran medida para
su desarrollo profesional y el aprendizaje de nociones avanzadas en el &mbito ingenieril.
Asimismo también ha constituido el proyecto piloto para el testeo de nuevos procesos de
fabricacion y los resultados obtenidos mediante el presente proyecto serviran para futuros
trabajos dentro del equipo.

1.3. Objetivos

Uno de las principales dificultades de trabajar con materiales compuestos subyace en
la estimacion de las propiedades mecénicas. En la mayoria de los casos se requiere de un
intensivo proceso de caracterizacion en el que se tiene que invertir gran cantidad de capital
humano y financiero en la fabricacién y ensayo de probetas.

Por ello el presente TFG pretende introducir la herramienta de DIGIMAT que, hacien-
do uso de técnicas de homogenizacion, permite realizar estimaciones iniciales relativa-
mente precisas sin un elevado coste computacional. Se han propuesto pues una serie de
Objetivos:

1. Caracterizacion de Materiales compuestos para aplicacion en un proyecto de
Ingenieria: Se trataran de determinar las propiedades mecanicas de materiales com-
puestos propuestos para el proyecto Horus UPV en los prototipos H-120 y H-200,
y se propondra su uso para un proyecto a menor escala de un planeador DLG.

2. Introduccion Conceptual a DIGIMAT y los elementos Finitos: Se va a tratar de
introducir de forma escueta el software junto a los distintos modelos que lo confor-
man para facilitar su comprension.

3. Verificacion del Software: Se realizara un constraste de los calculos preliminares
mediante DIGIMAT con datos empiricos obtenidos mediante ensayos a traccion con
el fin de verificar los resultados obtenidos por el software.

4. Prueba de métodos de Fabricacion: Se hard uso de distintos métodos de fabri-
cacion dentro del campo de los materiales compuestos evaluando sus principales
ventajas e inconvenientes y proponiendo medidas de mejora.

5. Aplicacion modelo de elementos finitos: Se modelizara el ala de un pequefio pla-
neador tipo DLG fabricado con los materiales de estudio y se analizard mediante
elementos finitos para corroborar que cumple las solicitaciones de disefio.



Capitulo 2

Marco Teorico

2.1. Introduccion a los materiales compuestos

Un material compuesto estd formado esencialmente por dos o més fases constituyen-
tes, cuya combinacion da lugar a propiedades mecénicas superiores a las obtenidas por
cada fase de forma independiente. Ademas, ambas fases deben de ser quimicamente in-
tertes entre si, pudiéndose diferenciar la matriz, que se encarga de rodear la fase dispersa
(refuerzo) y transmitir las tensiones internas y esfuerzos.

En la naturaleza existen varios materiales compuestos como pueden ser la madera,
formada por fibras fuertes y flexibles de celulosa y rodeadas por la lignina, mas rigido. Los
mismos huesos también constituyen otro ejemplo mas de material compuesto, formados
por coligeno, fuerte y blando, en combinacion con la apatita, dura y fragil.

No obstante, todos los materiales introducidos en las préximas subsecciones, consti-
tuirdn elementos producidos de forma artificial y con interfases bien definidas. Sus pro-
piedades vendran determinadas por las propiedades mecénicas individuales de cada uno
de las fases constituyentes, asi como la proporcidn en la que se encuentran y la geometria
de la fase dispersa. En funcién del tamafio del refuerzo los podemos clasificar en:

1. Materiales compuestos reforzados por particulas

2. Materiales compuestos reforzados pos fibras

3. Materiales compuestos estructurales
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2.1.1. Materiales Compuestos reforzados por particulas

Estos materiales se encuentran constituidos por un medio continuo en el que las parti-
culas son mas rigidas y resistentes que las de la matriz envolvente. El refuerzo se encarga
de restringir el movimiento de las particulas de la matriz en sus inmediaciones. El grado
de refuerzo/mejora de propiedades mecéanicas depende de como de fuerte sea la unién en
la interfase matriz-refuerzo. Se pueden subdividir en dos tipos en funcién del tamafio de
sus particulas:

1. Particulas "Grandes": Suelen ser materiales poliméricos a los que se les aflade un
relleno, por lo general de menor coste y mayor rigidez. Es el caso del hormigén
(Cemento + Arena).

2. Materiales reforzados por dispersion: Muchos metales y aleaciones de metales pue-
den ser reforzados mediante la adicion de otro material duro e inerte en pequefias
proporciones, que restringe el movimiento entre granos.

Las aleaciones son de especial interés en el mundo aeronautico, especialmente para
la fabricacion de piezas sometidas a grandes solicitaciones, como los componentes del
tren de aterrizaje o encastres alares. Asimismo, son los que aguantan mayores gradientes
térmicos, de ahi su uso extendido en todo lo relaccionado con componentes de motores
(Alabes de turbina, cAmaras de combustion, ejes, etc...).

2.1.2. Materiales Compuestos reforzados por fibras

Los materiales compuestos mas importantes en la industria son aquellos en los que el
refuerzo viene dado en forma de fibra. Estos materiales se caracterizan por elevada resis-
tencia especifica y elevado modulo de young especifico, ademas de propiedades altamente
anisotrdpicas (no presentan el mismo comportamiento en las direcciones "x","y","z").

Influencia de la longitud de fibra

Sus propiedades vienen altamente determinadas por la longitud de las fibras y la di-
reccion de aplicacidn de las fuerzas sobre estas a través de la matriz. La transmitancia de
estas fuerzas viene altamente determinada por la magnitud de la unién fibra-matriz. Dicha
transmision de fuerzas finaliza en el extremo de la fibra.

Es necesario definir una longitud critica, /, que es la minima requerida para un refuerzo
y rigidizacidn efectivo. Viene definida por:
¢ 2t

c

! 2.1)

Donde d es el didmetro de la fibra, 7, es la resistencia de la union fibra-matriz y o fUT

es la resistencia limite de la fibra. En la 2.1 se observa el efecto de la longitud de las fibras
en la tension maxima que puede soportar el material.
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Figura 2.1: [32] Curva Tensidn-posicién cuando la longitud de fibra / es (a) igual a la
longitud critica /., (b) mayor a la longitud critica, (c) menor que la longitud critica.

Influencia de la orientacion y concentracion

Pudiendo distinguir entre dos casos extremos; fibras alineadas de forma completamen-
te paralela a distribuidas aleatoriamente, la disposicion de las fibras afecta en gran medida
a las propiedades del material compuesto. Este estudio se va a centrar principalmente en
los compuestos con fibras continuas y alineadas. En la 2.2 se aprecia de forma cualitativa
el efecto de la combinacién de matriz - refuerzo en la curva tension-deformacion.
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Figura 2.2: [32] (a) Curva tension-deformacion para fibras fragiles y matriz ductil. (b)
Curva tensidon-deformacion material compuesto con fibras alineadas y traccion aplicada
en la direccion de alineacion.
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Comportamiento elastico - Carga longitudinal

Asumiendo que la tension es aplicada en la direccion longitudinal de las fibras bajo
régimen elastico, una unién interfasica ideal y que el material es continuo y homogéneo, la
carga total soportada por el material compuesto viene dada por la2.2. Donde los subindices
¢, my f denotan compuesto, matriz y fibra respectivamente.

F,=F,+F; 2.2)

De la definicion de tension y aplicando ciertas simplificaciones basicas de resistencia de
materiales se obtiene 2.3.

ol=0,V,+oVs V,=A4,/A, Vy=As/A, (2.3)

Donde V; son las fracciones volumétricas de matriz y fibras. Asumiendo deformacién
igual para fibra, matriz y compuesto; €, = €,, = €, lo que permite relacionar desplaza-
mientos y tensiones mediante la ley de Young. Simplificando se obtiene la 2.4 que permite
estimar las propiedades de un material compuesto bicomponente.

E,=E,(1-V)+E;V; (2.4)

Comportamiento elastico - Carga Transveral

Pese a disefiar un material para trabajar en una determinada direccion, larealidad es que
en el uso terminard recibiendo esfuerzos en la direccion transversal, ya sea a 90° o de forma
proyectada. Por ello también se debe de estimar el modulo de elasticidad del compuesto
en la direccion transveral. Asumiendo isotension para todo el componente,o.=c =0 ,
se deriva la ecuacién 2.5

. E,E;
¢ E;(1-V))+E,V,

(2.5)

Ambas, tanto la ecuacidn 2.4 como la ecuacion 2.5, constituyeron la base para el estu-
dio tedrico de las propiedades mecénicas de los materiales compuestos de forma tedrica.
Sin embargo en la actualidad existen herramientas de software mas completas, como las
introducidas en el capitulo 2.2, las cuales permiten obtener resultados tedricos mas preci-
sos y reduciendo el niimero de ensayos no destructivos necesarios para la caracterizacion
del material.

Resistencia a traccion longitudinal

Se debe estudiar la maxima tension que es capaz de recibir el material compuesto antes
de producirse una fractura. Principalmente viene determinado por la tensién a la que se
rompe la fibra de forma separada puesto que la maxima deformacién a la que pueden estar
sometidas antes de producirse la fractura suele ser menor a la de la matriz. Cuando se
produce la fractura de la fibra toda la tensiOn para a ser transmitida a la matriz, con lo que
se puede derivar una nueva expresion para la resistencia a traccion longitudinal, 2.6.

ol =ol(1=Vy)+0LV; (2.6)

13



Resistencia a traccion transversal

Para este ultimo no existe una expresion formal como tal y se debe de estimar mediante
analisis estructural, de forma experimental, o mediante bases de datos existentes.

2.1.3. Materiales Compuestos Estructurales

Estan formados por dos 0 mas materiales homogéneos y compuestos. Las propiedades
estructurales dependeran, ademés de las de los constituyentes, de la disposicion geométrica
de los mismos. Se definirdn brevemente los dos principales grupos.

Laminados

Estan compuestos por laminas o paneles con una direccidn preferente de alta resisten-
cia en el plano bidimensional, o con dos direcciones si las fibras estan tejidas siguiendo un
patrén. También pueden estar constituidas por materiales isdtropos como plasticos refor-
zados con fibra de vidrio. Las capas son aglutinadas combinando distintas orientaciones
para fortalecer el panel en una direccion determinada a flexion/traccion. Mediante soft-
ware como DIGIMAT, introducido en el capitulo 2.2, podremos establecer la cantidad y
orientacion de capas necesaria para que un panel aguante unas solicitationes requeridas.

Figura 2.3: [32] Esquema de laminado con patrén 0-90-0-90-0.

Paneles tipo Sandwich

Disefiados para ser ligeros con relativamente elevada rigidez y resistencia, son uno de
los materiales compuestos estructurales mas utilizados en la industria. Estan constituidos
por dos caras y un nicleo. Las caras externas deben de ser materiales con elevada resisten-
cia a traccion y compresion para aguantar las cargas externas y suelen estar compuestas de
aluminio, contrachapado, GFRP, CFRP, etc. El nicleo debe de tener suficiente resistencia
a cizalladura para aguantar esfuerzos cortantes y ser lo sufientemente grueso para aportar
rigidez a cortante. Cabe destacar que el nucleo no estd sometido a esfuerzos de traccion
tan elevados como las caras y que su principal funcidn es aportar inercia. Distinguimos 3
tipos principales de ndcleos: Foams poliméricos rigidos, madera y honycombs.
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Figura 2.4: [32] Panel tipo sandwich con nicleo Honey comb. Obsérvese la interfase adhe-
siva capa-panel.

2.2. Introduccion teorica a DIGIMAT MF

El software empleado para el andlisis de materiales compuestos es DIGIMAT, el cual
posee dos metodologias principales para modelado de materiales compuestos.

a DIGIMAT MF: Se basa en el empleo de técnicas de Homogenizacién. Consiste
en generar un volumen representativo (RVE) del material compuesto a caracterizar.
Este volumen relaciona la microescala, la cual tiene en cuenta la microestructura del
material, con la macroescala, desde la que la constitucidén del material compuesto
puede considerarse como homogénea.

b DIGIMAT FE: Analisis mediante elementos finitos, consiste en modelizar el mate-
rial compuesto a escala microscOpica simulando la matriz y el refuerzo respectiva-
mente, realizar una discretizacion del dominio y resolver numéricamente. Presenta
mayor precision numérica a cambio de ser mis costoso computacionalmente.

2.2.1. Homogenizacion y métodos de transicion de escala

Para un correcto entendimiento a nivel conceptual de los métodos descritos se comen-
zara con una introduccién de procedimiento y de nomenclatura.

Se va a partir de un material heterogéneo cuya microestructura se compone de una
matriz y fases multiples denominadas inclusiones, las cuales pueden ser fibras, tejidos,
cavidades o particulas. El principal objetivo del método de homogenizacion es relacionar
las propiedades macroscopicas del material compuesto con la microestructura del mismo.
Para ello vamos a distinguir dos escalas:

m Escala microscépica: : Aquella que tiene en cuenta matriz e inclusiones.

m Escala macroscopica: Desde la cual el s6lido puede ser visto como homogéneo.
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Ambas escalas se encuentran relacionadas mediante el concepto de RVE (Represen-
tative Volume Element). En la escala macroscdpica, cada punto puede ser visto como un
RVE lo suficientemente grande como para representar las propiedades de la microestruc-
tura subyacente.

heterogeneous medium equivalent homogeneous medium

— T}

Figura 2.5: Transicion escala microscdpica a escala macroscopica mediante RVE [6].

La principal dificultad en un problema bi/multi escala es la resolucién del problema
del RVE. El analisis clasico de mecénica continua se centra en la resolucién a nivel ma-
croscopico, resolviendo la deformacién E(X) para una tensién determinada o(X).

o(X)=C.E(X) 2.7)

En la 2.8 introducimos la definicién de promediado matematico para una magnitud "f"
en un dominio "@" situado en un volumen "V".

fX,x)) = Lv/f(X,x)dV (2.8)

Lo que permite establecer la equivalencia en la eq.2.9, principal fundamente de los

métodos de homogenizacion. Se trata de encontrar un material homogéneo con la misma

macro rigidez efectiva (C) a la del material heterogéneo real bajo las mismas condiciones
de contorno. Por simplicidad, eliminaremos la dependencia en la variable "x".

o(X)=C.E(X) < (c(X)) = C.{e(X)) (2.9)

Homogenization

M M

Cy o

Figura 2.6: [6] Esquema de homogenizacion para materiales eldstico-lineales. 1zq. Mate-
rial heterogéneo bajo condiciones de contorno determinadas; Dcha. Material homogéneo
equivalente bajo las mismas condiciones de contorno.
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2.2.2. Homogenizacion de campo medio (MFH)

El principal propésito de la homogenizacidn es calcular estimaciones aproximadas
pero no carentes de precision, de los campos de tensiones y deformaciones a nivel de
RVE. Es importante enfatizar que no se resuelve el problema RVE en detalle y que por lo
tanto no se calculan las micro tensiones y deformaciones en cada fase.

Hay diferentes modelos de MFH basados en distintas hipétesis. Los més simples son el
modelo de Voigt y Reuss. Voigt se basa en la hip6tesis de que el campo de deformaciones
es uniforme dentro del RVE, consecuentemente la macro rigidez constituye un prome-
diado volumétrico de las micro rigideces. Reuss, por el contrario, asume que el campo de
tensiones es uniforme dentro del RVE. Por ello establece que la inversa de la macro-rigidez
es un promediado volumétrico de las inversas de micro rigidezes.

Ambos modelos son demasiados simplificados y no describen con precision los fend-
menos de tensiones y deformaciones dentro de un material compuesto. Ademas, si tanto
fase como inclusiones fueran materiales isétropds, asumirian que el material compuesto es
1sotropo sin considerar la orientacion o la forma de las inclusiones, lo que es fisicamente
erroneo.

Materiales compuestos bifasicos

Vamos a partir de un material compuesto bifasico formado por matriz e inclusiones
1dénticas con la misma forma y orientacion. El subindice "0"denota la matriz y el subindice
"1"se refiere a las inclusiones. La fraccidn volumétrica se del material compuesto cumple
la igualdad trivial 2.10.

VotV = 1 (210)

El promedio volumétrico de deformacion del RVE, la matriz y las inclusiones se en-
cuentra relacionados mediante 2.11.

<£>w=U0<£>w0+U1<£>wl (211)

Esta identidad se cumple tanto para campo de tensiones como para deformaciones.
Ademas, todo modelo MFH puede ser definido mediante los denominados tensores de
concentracion de deformacion (2.12).

(€)o1 =B (€)wo (€)1 = A"(€), (2.12)

La deformacién volumétrica promediada de las inclusiones se encuentra relacionada
con la defeformacion de la matriz mediante el tensor B® y con la deformacion del RVE
completo (Macro deformacion) a través del tensor A%. Combinando 2.12 y 2.11 se puede
obtener la dependencia entre ambos tensores (2.13).

A€ = B [v;B + (1-0y) 1] 2.13)

Estos resultados son validos para cualquier modelo y fase. Se procede al calculo de la

macro rigidez para materiales compuestos bifasicos con comportamiento lineal-elastico
2.14.
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C=[0,C.B +(1=0,) Cy| . [0 B+ (1—0,) 1] (2.14)

La matriz B® presenta dos valores extremos en caso de:

m Modelo de Voigt (Deformacion uniforme): B =1

m Modelo de Reuss (Tensién uniforme): B = CI_I.CO

La rigidez global del material compuesto en la realidad subyace entre ambos modelos,
constituyendo estos el limite superior e inferior de los distintos valores que puede tomar
el tensor de concentracion de deformacién. En 1962, Hashin y Shtrikman desarrollaron
limites més ajustados cuyas expresiones vienen dadas por 2.15

Vl
KHSL =K0+ -

—17
(Ki—Ko) ™ +V, (KO + %G())

Yo
KHSU=K1+ -

—17
(Ko—K;) '+, (Kl + §G1>

Vi

1 6(Ky+2Gy)V, |
(G1—Gy) " 5Gy(3K,+4Gy) |
Vo

1 6(K,+2G)V; ]
(Go—G)) © 5G,(3K,+4G)) |

Gpsp =G+

Gusy =G, +

(2.15)

Donde:

Ky g1 - Modulo efectivo de compresibilidad inferior.

Ky sy : Modulo efectivo de compresibilidad superior.

Ky: Modulo efectivo de compresibilidad de la matriz.

K, :Moédulo efectivo de compresibilidad de las fibras.

Gy g1 - Modulo de elasticidad transversal efectivo inferior.
G sy Modulo de elasticidad transversal efectivo superior.
G(: Mdodulo de elasticidad transversal efectivo matriz.

G: Mddulo de elasticidad transversal efectivo fibras.

La combinacién de ambas ecuaciones permite obtener el médulos de elasticidad infe-
rior mediante la relacion 2.16 y proceder de forma analoga para el superior.

£ (9Kusr-Gusy) 2.16)
3t (3Kps1+Gpsr) .

Si bien la definicién de contorno de Hashin y Shtrikman puede resultar algo farragosa,
su definicidn es esencial para las secciones posteriores.
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Problema de Eshelby

Los métodos MFH actuales en muchas ocasiones estin basados en la solucidon de
Eshelby. En un articulo publicado por J. D. Eshelby, se resolvi6 el siguiente problema:

'x
:
LI
9
M
A
5

@ @

Figura 2.7: [6] Problema de Eshelby: Se extrae un volumen elipsoidal, se le aplica una
isodeformacién €* y se vuelve a insertar dentro del s6lido infinito.

Dentro de un cuerpo s6lido infinito de rigidez uniforme C,;, se extrae un volumen con
forma elipsoidal. Ese volumen se somete a una iso-deformacion sin tensiones, €* y se vuel-
ve a insertar dentro del hueco formado en el cuerpo. Eshelby formul6 que la deformacion
dentro del volumen elipsoidal (Equivalente a una inclusién), es uniforme y se relaciona a
la isodeformacién a través de 2.17.

e(x) =¢ (LCy) ", Vx e (D) (2.17)

Donde ¢ (I, CO) es el tensor de Eshelby [7]. Depende de la rigidez C y de la forma
y orientacion de la inclusion L. Si Gy es isotropica y I un elipsoide, la dependencia serd
del coeficiente de Poisson y del ratio de aspecto de la inclusion. Esto permite resolver el
problema de una tnica inclusioén de forma analitica.

Problema de una inclusion

Se parte de un cuerpo solido infinito sometido a un desplazamiento lineal en su con-
torno correspondiente a una deformacién uniforme E. La matriz tiene una rigidez Cy y
una unica inclusion de rigidez C;. Aplicando la solucién de Eshelby, la deformacion e(x)
en la inclusién (I) es uniforme y se encuentra relacionada a la global (E) mediante 2.18.

e(x) =H* (1,Cy,Cy ) E,Vx € () (2.18)
Donde H? es el tensor de concentracion de deformacién para una tnica inclusion de-
finido como:
- -1
H? (I,Cy,C;) = {1+¢ (1,Cy) .C5 . [C; = Co] } (2.19)

También cobra importancia el Tensor de polarizacion de Hill, definido como:

P¢ (1,Cy) = ¢ (I,Cp) = Cy! (2.20)

La resolucion del problema de una tnica inclusion es el eje principal en torno al cual
gira cualquier programa de MFH. No obstante, en la prictica no existe solucion anélitica
para el problema con multiples inclusiones. Por ello, se introducird una serie de modelos
numéricos que se ajustan mejor a la solucién real en funcién de la proporcién, orientacion
y tipo de inclusiones.

19



Modelo Autoconsistente (SC)

El modelo SC supone que cada inclusion se encuentra aislado en una matriz modifi-
cada que tiene la rigidez desconocida del material compuesto. El cuerpo es infinito y esta
sometido a una deformacion global E. Usando la solucién para una unica inclusion, se
puede calcular la deformacion para cada cada una de las inclusiones del PVE real.

£(x) = HE (1,6,(:1) E,Vx € () 2.21)

En la realidad se encuentra en desuso puesto que presenta errores numéricos para mate-

riales compuestos reales donde la rigidez de matriz e inclusiones puede variar significati-
vamente. Tiende a sobre estimar la rigidez.

Modelo de Mori-Tanaka (1973)

Desarrollado por Mori y Tanaka, se basa en una aproximacion de la solucién de Eshelby.
Se descubri6 que el tensor de concentracion de deformacion B€ el cual relaciona la defor-

macion de la matriz a la de las inclusiones (2.12), vienen dado por el tensor de concentra-
cién de deformacidn para una tnica inclusion:

B*=H*(1,C,,C)) (2.22)
Cada inclusién se comporta como si estuviera aislada en la matriz principal. El cuer-

po es infinito y la matriz estd sujeta a las deformaciones promediadas en el RVE como
deformaciones de campo lejano. Esto aparece ilustrado en la 2.8

't ,E Eay 1+ 1,
IR N VTR
M-TScheme /:fomogem'zcrifou
oo \<g>m“

Figura 2.8: [6] Cada inclusion se trata de manera aislada y se aplica el esquema de homo-
genizacion.

El modelo M-T es muy efectivo en el calculo de las propiedades efectivas para materia-
les compuestos con una fraccién de volumen menor al 25 %. No obstante, investigaciones
posteriores [20], han demostrado como puede obtener resultados relativamente precisos
para rangos mucho mayores.
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Modelo de Doble inclusion (D-I)

El modelo se basa en el sigguiente concepto: Cada inclusién (I) de rigidez Cj, se en-
cuentra rodeada de la matriz real de rigidez C,,, mientras que en la lejania hay un medio de
referencia o matriz ficticia de rigidez C,. Es analogo a tener una inclusion dentro de otra
inclusidn, de aqui recibe el nombre.

I
'Or CO

Figura 2.9: [6] Esquema doble inclusion.

Se debe de cumplir la siguiente inequidad entre volimenes y fracciones volumétricas:

v v

2.23
TN (2.23)

Realmente el Modelo D-I constituye una compilacién de todos los modelos MFH,
puesto que en funcidn del valor asignado a la matriz del medio de referencia, se puede
particularizar su resolucion para los modelos SC o MT.

mC. = C (Material compuesto): Modelo autoconsistente.
m C,. = C, (Matriz): Modelo Mori - Tanaka, B = H¢(I,C,,C,) = B,*
m C, = C; (Inclusién): Modelo Mori - Tanaka Inverso, B¢ = [H¢I,C,,,C, Nl = B,f

En este dltimo modelo, el RVE real podria ser directamente resuelto permutando las
propiedades materiales de matriz e inclusiones. Esto se corresponde con un caso con ele-
vada fraccion volumétrica de las inclusiones de forma que estas forman practicamente una
fase de matriz continua. También ha sido demostrado que el método M-T directo e inverso
dan lugar al borde inferior y superior respectivamente de Hashin - Shtrikman (2.16).

Los previos resultados respecto a los bordes inferior y superior llevaron a Lielens a
proponer un modelo D-I de interpolacion definido por el siguiente tensor de concentracion
de deformacion:

B = [(1-£(v1)) (B) " () (B) ] @24

Donde &£(vq) es una funcién suave de interpolacion simplemente cuadrética:
1
&(vy) =§u1(1+u1) (2.25)
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Para materiales compuestos bifasicos en un amplio rango de fracciones volumétricas
este modelo da excelentes predicciones de propiedades efectivas, independientemente de
los ratios de aspecto o elevadas diferencias entre la rigidez de la matriz y el refuerzo.

2.2.3. Ciriterios de fallo

DIGIMAT MF tiene a su disposicion un amplio rango de modelos para calcular el
criterio de fallo, sin embargo en esta seccion tnicamente se describirdn aquellos basados
en la tension. Los modelos basados en deformacién méxima no se emplearan puesto que
no tienen en cuenta efectos de contraccidn transversales relacionados con el coeficiente de
Poisson.

En DIGIMAT, el fallo aparece descrito mateméaticamente por una funcién en el espacio
tensidon-deformacion definida para cada uno de los modelos de fallo. Cuando la denomi-
nada funcién de fallo 2.26 es igual o mayor "1", interpreta que el fallo se ha producido.

F(o)>1 (2.26)

En cada incremento temporal, el programa realiza el calculo del un indicador de fallo
f cuyo valor se define de forma implicita mediante la solucién de la ecuacion no lineal
2.27. Por ello, el indicador de fallo f se puede interpretar como el inverso de un factor de
seguridad. Su definicién implica que f= 1 cuando se produce un fallo de la superficie. Los
distintos modelos de fallo implementados en digimat lo definen de forma explicita.

F&)=1 (2.27)
f
El criterio de fallo se puede aplicar a nivel de matriz, refuerzo o material compuesto.
En el presente estudio se aplicard a nivel de material compuesto puesto que en muchas
ocasiones pese a que se produzca una fractura de las fibras la matriz puede absorver parte
de la energia de deformacion. Por dltimo se hara una breve introduccidn a los pardmetros
empleados como entradas para los distintos modelos.

m X,: Resistencia axial a traccion.

m X : Resistencia axial a compresion.

Y;: Resistencia transversal traccion.

m Y,: Resistencia transversal a compresion.

S': Resistencia a esfuerzo cortante transversal en el plano (1,2).

El mddulo de cizalladura para materiales isotropos puede ser estimado mediante 2.28

E

El médulo a cortante del material compuesto puede ser estimado como primera apro-
ximacion mediante la ley de las mezclas.

o G,G,,

= 2.29
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La resistencia a traccidn del material compuesto puede ser estimada mediante la for-
mula de Kelly - Tyson.

1, .
Vi(1-%)or+(1-V))o, 121,

; | (2.30)
V(%) +(1=Vy)o, if1<1,

t
X]—

Para evitar una sobreextension en lo que a marco teorico se refiere, se realizard una
explicacion en profundidad de los distintos criterios de fallo disponibles en DIGIMAT
dentro de 10.

2.3. Introduccion Teorica Elementos Finitos

Los resultados obtenidos mediante DIGIMAT MF seran comparados con los obteni-
dos mediante Digimat FE para verificar que los resultados provistos por los métodos de
homogenizacion son similares a los de un software de elementos finitos a cambio de un
tiempo de cédlculo de menor orden. A continuacion se realiza una breve introduccién al
método de los elementos finitos basada en [18].

Todo software de elementos finitos esta estructurado en los siguientes pasos:

1 Preproceso: Se define la geometria del problema, la naturaleza del problema (si es
un problema lineal o no lineal), las condiciones de contorno (carga/Restricciones de
movimiento) sobre el dominio, las propiedades del material y el mallado del dominio
(Discretizacion en elementos 1D, 2D o 3D).

2 Solucion: Se plantea y resuelve el sistema de ecuaciones algebraico que da como
resultado los desplazamientos y fuerzas de reaccién en los nodos (Vértices de los
elementos).

3 PostProceso: Se calculan deformaciones y tensiones a partir de las soluciones de
desplazamientos nodales y se calculan otras magnitudes de interés en el 4mbito de
la ingenieria (Von Misses,tensiones en direcciones ppales., etc...) [18].

2.3.1. Planteamiento Integral del Problema Elastico: Principio de los
Trabajos Virtuales

Se formularan todas las ecuaciones mediante un planteamiento integral del problema
y en funcion de los desplazamientos. El problema integral se suele abordar desde dos
perspectivas, el Principio de los Trabajos virtuales o Principio de la energia Potencial del
sistema. Ambos planteamientos llegan a conclusiones equivalentes.

Principio de los Trabajos Virtuales

El principio de los Trabajos Virtuales aplicado a un s6lido deformable elasticamente
establece que: «En equilibrio estatico, el trabajo virtual realizado por las fuerzas exteriores
aplicadas equivale al trabajo virtual realizado por las fuerzas interiores del sistema, para
todo desplazamiento virtual éu arbitrario realizado a partir de la posicion de equilibrio y
compatible con las restricciones» [18]. Se plantea pues, la ecuacion 2.31.
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/{5u}T{b}dV+/{5u}T{t}dS+{5U}T{P}=/{55}T{a}dV (2.31)
\'% S Vv
Donde hay que considerar que:

m b: Son las fuerzas por unidad de volumen.

m 7: Son las fuerzas por unidad de superficie (Fuerzas de traccién).

m P: Son posibles fuerzas puntuales.

Si se incluyen deformaciones y tensiones iniciales {¢ } = [D] ({5} — {50}) + {0'0} yla
relacion de deformacidn-desplazamientos {€} = [L]{u}, donde L es la matriz de primera
derivadas respecto a las coordenadas espaciales. La parte derecha de la ecuacion queda

como 2.32 obteniéndose la ecuacidon completa del sistema 2.33 que define la energia to-
tal[18].

/V (IL1{su)T[DI[LI{u}dV - /V (IL1{supT[D]{ey} dV + /V (IL1{6uPT {y} dV
(2.32)

/{5u}T{b}dV+/{5u}T{t}dS +{sU}T{P} =
A\ S

/ (IL1{su})T[D][L]{u}dV - / (ILI{su}DT[DI{ey}dV + / (IL{sup’ {o}aV
Vv Vv Vv

(2.33)

2.3.2. Solucion Aproximada. Método de los elementos finitos

En la prictica en muy pocas ocasiones es posible obtener una solucion analitica para
el campo de desplazamientos u, por ello en la mayoria de casos de resuelve mediante una
solucién aproximada ( u = ). Esto transforma el sistema de ecuaciones diferenciales en
uno de ecuaciones algebriicas.

Mallado
El dominio se discretiza en elementos definidos mediante sus nodos, que pueden ser
vértices o puntos situados en sus aristas en funcion del tipo de elemento empleado para el

mallado. En la préctica existen elementos 1D, 2D y 3D. Nos centraremos en los elementos
2D y 3D que seran los empleados para los casos de estudio a lo largo del documento.

Figura 2.10: Elementos basicos de mallado 2D(Izq.) y 3D (Dcha.)
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Funciones de Forma

Una vez realizada la discretizacion del dominio, el desplazamiento en cualquier punto
se puede aproximar tomando el desplamiento dentro de un elemento que lo contenga. Para
ello se deben de definir las funciones de forma, que permiten obtener una solucién interpo-
lada dentro del elemento a partir de los valores nodales. Para un elemento bidimensional
triangular el desplazamiento u viene dado por 2.34 donde N, son las funciones de for-
ma para cada tramo entre nodos. Las funciones de forma pueden ser lineales, cuadriticas,
cubicas, etc..., En funcién del coste de computo disponible.

U;
Ui
{a<x,y)}:[N,-(x,y) 0 N0 0 NO O T)u L gy
0(x,y) 0 Ni(x,y) 0 N;O0 0 NO v; '
Uk
Uk
Expresado en forma matricial queda como:
{ux, »)} = {a(x, )} = [N (x, »)]{u} (2.35)

Donde u€ es el desplazamiento nodal. De esta forma el problema integral con un campo
de desplazamientos de infinitos valores queda aproximado a ntimero finito (los desplaza-
mientos en cada nodo).

Energia potencial total de un elemento

La energia potencial total del dominio puede calcularse como la adicion de las energias
potenciales individuales de cada elemento. Ademas, por definicion, no existe solapamiento
entre elementos. Puede ocurrir que la modelizaciéon de un dominio no describa de forma
exacta el dominio real debido al tamafo del elemento. Por ello se suele realizar un refinado
de malla reduciendo el tamafio de los elementos para que la solucion converga a la del
dominio real.

Se aplicaran las siguientes aproximaciones para simplificar los 5 términos de la ecua-
cion 2.33. Se ha eliminado dependencia de x e y en la notacion con el objeto de simplificar
algo las expresiones.

m {u} ~{a}=[N]{u}
m Se introduce la matrix B: [B] =[L][N]
m {e} =[Ll{u} =[LIINHu®} - {e} =[B{u"}

Tras una serie de despejes no triviales se llega a la expresion de la energia total del
elemento:

M= 3 {ue} k] e} = e} {re} = () Ty (2.36)
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Donde:

k€ es la rigidez equivalente del elemento: [k°] = fV [B]T[D][B]dV

fe es el vector de fuerzas equivalentes en los nodos: {f°} = {f¢} + {f¢} + {f¢}
{te} =1 [ IBI"(DI{eg) — {op }) AV

{te} = [IN]T{b}dV

{fe} = [INIT{t}ds

Energia Potencial Sistema completo

Tras realizar una ampliacion de la matriz de rigidez y los vectores fuerzas equivalentes,
se puede realizar un sumatorio de todos los elementos para obtener la energia total del
sistema. Esto es lo que se conoce como ensamblado de la matriz de rigidez global y vector
de fuerzas equivalentes [18]. La energia potencial total vendra dada por 2.37 donde se han
agrupado las fuerzas puntuales y equivalentes en F.

1
M, = Z{U}[K]{U} - (U} {F} (2.37)

Se deduce pues que la energia potencial es funcion de los desplazamientos nodales {u}
[18]. Siendo I estacionaria frente a pequefios desplazamientos se deduce 2.38, que cons-
tituye un sistema de ecuaciones algebraico resoluble mediante métodos numérico directos
o iterativos.

I,
U] {0} = [K{U} = {F} (2.38)
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Capitulo 3

Modelizado y caracterizacion teorica de
Materiales Mediante DIGIMAT

Tal y como se ha mencionado en el capitulo 2.2, Digimat MF constituye una herra-
mienta que destaca por su potencia y uso intuitivo para la caracterizaciéon y modelado
de materiales compuestos. Las técnicas de homogenizacion permiten disminuir signifi-
cativamente los tiempos de cilculo ademas de reducir la cantidad de probetas y ensayos
necesarios.

En el proximo capitulo se llevard a cabo la caracterizacion de 3 tipos de materiales
compuestos, para los cuales se implementaran las distintas funciones ofrecidas por DI-
GIMAT. Asimismo, se llevard a cabo una comparacion de los resultados obtenidos con
las técnicas de homogenizacion (DIGIMAT MF) vs los resultados modelados mediante
elementos finitos (DIGIMAT FE), para comprobar el compromiso entre tiempo y preci-
sidn de los resultados. Finalmente en el capitulo 4 se hard una comparacion de resultados
experimentales vs tedricos.

m CFRP unidireccional tipo PrePreg.
m CFRP tipo tafetan 3K fabricado mediante laminacién manual.

m Carbon Forged (Matriz de epoxy reforzada con fibras cortas de carbono).
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3.1. Metodologia software DIGIMAT MF

Todo proceso de caracterizacion de materiales compuestos en DIGIMAT esta consti-
tuido por los siguientes pasos:

1. Definicion de los materiales de la Matriz y el refuerzo: Generalmente estos datos
se obtienen del propio fabricante. Para nuestro caso todos los materiales se defini-
ran como lineal-elasticos pese a que algunos pueden presentar zonas de plasticidad
como se verd en los ensayos experimentales. Esto se debe a la falta de datos propor-
cionados por el fabricante al respecto y que no se requiere de un grado de precision
demasiado elevado para los calculos preliminares.

2. Definicion de la microestructura: Se define la matriz y el refuerzo. En este subapar-
tado se detallan:

a. Tipo de refuerzo, que a su vez puede ser dividido en:

i. Inclusiones: Simulan refuerzos con un ratio de aspecto no infinito (Esfe-
ras, fibras cortas o ¢chopped", pellets...).

1. Huecos: Simulan imperfecciones en la matriz. También es util para la ca-
racterizacion de espumas de poliéster.

1. Fibras continuas: Simulan refuerzos con un ratio de aspecto infinito y
orientadas en una Unica direccion.

iv. Tejido: Simulan refuerzos constituidos por fibras entretejidas.

b. Presencia de interfase matriz-refuerzo.

c. Proporcién matriz-refuerzo (Ya sea mediante fraccion masica o volumétrica).

d. Orientacidn del refuerzo (Una unica direccién principal, distribucion aleato-
ria, tensores de orientacion, etc..) este Gltimo resulta de gran utilidad para si-
mular procesos por inyeccion, puesto que habra una gran cantidad del refuerzo
que debido al proceso de fabricacion se encuentre orientado en una direccion
principal.

3. Definicion del RVE: El elemento volumétrico representativo (RVE) estard cons-
tituido por la microestructura que hayamos definido previamente por defecto. En
caso de querer simular estructuras tipo sandwich o laminados, estara formado por
la superposicion de varias microestructuras.

4. Definicion de los modelos de fallo: Se ha realizado una descripcion exhaustiva de
los distintos modelos de fallo en la seccion 2.2.3. Sin embargo, a modo esquematico
se van a definir el rango de opciones disponible:

a. Modelos de fallo basados en la tension: DIGIMAT posee varios modelos ba-
sados en una serie de indicadores los cuales cuando sobrepasan el valor de ele
implica el fallo estructural del material en alguna de las 6 direcciones.

b. Modelos de fallo basados en la deformacion: No se emplean puesto que las de-
formaciones maximas de los ensayos mecanicos provistos por los fabricantes
no coinciden con los desplazamientos maximos en los que se basan estos mo-
delos.
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c. Modelos de fallo progresivos: Son modelos desarrollados para matrices refor-
zadas con fibras unidireccionales que tienen en cuenta fendmenos microscopi-
cos como la formacién de microgrietas o delaminacidn entre matriz y fibra. A
su vez se subdividen en dos submodelos:

i. Modelos puramente matematicos: Se basan en formulaciones e hipotesis.
Permiten predecir mecanismos de fractura de forma relativamente precisa,
pero se debe de tener el material compuesto perfectamente caracterizado
en todas las direcciones.

ii. Modelos semiempiricos: Requieren de cierto volumen de datos experi-
mentales para obtener funciones interpoladoras. Seran los modelos em-
pleados en el capitulo 4.

. Definicion de las Cargas:En todo el estudio se llevara a cabo un ensayo a traccién
con desplazamiento isoestético.

. Resolucion numérica: Se realizard una comparacién de los distintos métodos nu-
méricos disponibles.

. Post Procesado: Graficado de resultados y obtencion de tendencias.
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3.2. Metodologia Software DIGIMAT FE: Elementos Fi-
nitos

En esta subseccion se describird brevemente la metodologia seguida mediante DIGI-
MAT FE.

1 Generacion de la geometria 3D y asignacion de propiedades: Se comenzara por
generar la geometria del RVE representativo para posteriormente realizar el mallado.

2 Mallado del dominio: Consiste en realizar un discretizado del RVE en elementos
denominados celdas. DIGIMAT FE tiene dos opciones de mallado, malla adaptativa
y malla no adaptativa.

a Malla adaptativa: Estd compuesta por tetraedros y se corresponde con un algo-
ritmo de mallado convencional, realizando refinamiento de malla en las zonas
con filos y radios de giro més reducidos. Esta es mas eficiente para el mallado
de geometrias sencillas y que presentan simetria.

b Malla no adaptativa: Consiste en discretizar el dominio completo en cubos de
igual tamafio. El programa detecta el porcentaje de matriz vs el porcentaje de
refuerzo y le asigna la matriz de rigidez del que se encuentre en mayor medida.
Este mallado es mas eficiente para geometrias asimétricas donde existen distri-
buciones irregulares de matriz-refuerzo, como en el caso del carbono forjado.

() ((b))

Figura 3.1: Geometria para el software de elementos Finitos

3 Condiciones de contorno: Se imponen las condiciones de contorno y las cargas
mecanicas. Se aplicaran condiciones de Dirichlet (desplazamiento) con una carga

quasi-estatica con el objeto de simular un ensayo a traccion en la direccion principal
11.

4 Criterio de fallo: Se define el criterio de fallo a partir del cual el programa dejara de
iterar. Notese que DIGIMAT FE en algunos casos Gnicamente permite aplicarlo a la
matriz o al refuerzo en el caso del CFRP de carbono forjado. Por ello se considerara
que se produce un fallo de las fibras en primera instancia.
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5 Post-Procesado Se realiza el post-procesado de los resultados identificando las zo-
nas concentradoras de tensiones y comparando numéricamente con los resultados
obtenidos mediante métodos de homogenizaciéon. Como en todo software de ele-
mentos finitos se debe de verificar la independencia de malla. Esto consiste en ir
refinando la malla hasta el punto de que los resultados sean independientes del ta-
mafio de celda. Una vez se ha logrado se escoge el tamafio de elemento que aporte
el mejor equilibrio coste computacional - precision y se toma como referencia para
calculos futuros con la misma geometria.

3.3. Modelizacion CFRP Forjado

La fabricaciéon de componentes mecanicos mediante carbono forjado se ha visto in-
crementada en las altimas décadas. Su reducido coste frente a CFRP de fibra continua,
menores tiempos de fabricacion frente a componentes realizados a través de fabricacion
aditiva y propiedades mecanicas muy superiores son algunas de las ventajas de imple-
mentar carbon forged frente a otras opciones. En la industria automotiva en ocasiones se
emplea para fabricar piezas estéticas de elevada complejidad 3.2, ademés de que permite
reciclar los recortes de fibra empleados para componentes de mayor superficie.

Figura 3.2: [15] Cap6 de lamborghini fabricado en carbono forjado
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3.3.1. Constituyentes y Microestructura de CFRP Forjado

La matriz empleada sera Castropox 4307 mezclada con catalizador GL 1 [3] y el re-
fuerzo fibras de carbono troceadas [4]. Las propiedades de ambas son detalladas en 3.1.

Tabla 3.1: Propiedades mecénicas resina Castropox 4307 mezclada con Catalizador 1209
y carbono troceado (Nota: La resistencia a compresion ha sido inferida de la misma epoxy
catalizada con un catalizador de propiedades analogas al GL-1).

Chopped Carbon fiber | Resina Castropox 4307
Densidad(g/cm3) 1.8 1.171
Resistencia a traccion(MPa) 4000 74
Moédulo a traccion(MPa) 240000 3490
Resistencia a compresion(MPa) - 91
Resistencia a flexion (MPa) - 135
Alargamiento en rotura( %) 1.7 3.5
Longitud(mm) 6 -

Uno de los principales intereses de trabajar con carbono forjado subyace en la flexibili-
dad que ofrece a la hora de determinar las propiedades mecénicas del material compuesto.
Realizando variaciones en la fraccién masica/volumétrica se puede adaptar el compuesto a
las solicitaciones requeridas por la estructura. Se ha empleado un modelo de microestruc-
tura con inclusiones con ratio de aspecto de 3, variando la fraccién masica inclusion-matriz
en el intervalo [0,1].

((b)) Modelado fibra de carbono en DI-
((a)) [4] fibra de carbono tipo chopped. GIMAT.

Figura 3.3: Geometria fibra modelada vs fibra real.

3.3.2. Obtencion propiedades CFRP Forjado mediante DIGIMAT MF

Para el criterio de fallo se ha empleado Hashin-Rotem 2D (10.1.3). Los valores criticos
se han obtenido a través de la ecuacion 2.30, que tiene en cuenta la resistencia a traccioén de
la fibra, la resistencia a traccidn de la matriz, la resistencia de la interfase matriz-inclusién
y la fraccién volumétrica fibra-matriz.

Respecto al célculo realizado, debido a la dificultad para estimar la fracciéon volumé-
trica fibra-matriz, se ha variado la fraccion masica del material compuesto en el intervalo
[0-1].

En la grafica 3.4 se ha graficado el ensayo a traccidn tension vs deformacién en la di-
reccion axial principal longitudinal para las distintas fracciones méasicas. Se observa como
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a medida que se aumenta el porcentaje de refuerzo la rigidez aumenta considerablemente.
No obstante, a partir de aproximadamente un 60 % de contenido de carbono, la grafica
experimenta un aumento significativo de la pendiente, lo que se traduce en un comporta-
miento menos dictil y mas quebradizo. Esto se corresponde con las directrices dadas en
[31] y [17] donde se recomienda emplear un porcentaje de refuerzo entre 50% y 60 % de
forma que el material final no presente un comportamiento demasiado ductil o fragil.

45 % 108
' —reg. elastica 0% carbon
—reg. elastica 10% carbon
4r reg. elastica 20% carbon
/ —reg. elastica 30% carbon
351 reg. elastica 40% carbon
’5“ reg. elastica 50% carbon
3r , ——reg. elastica 60% carbon
/ 7 ——reg. elastica 70% carbon
E 25+ / —reg. elastica 80% carbon
= 7 — reg. elastica 90% carbon
‘g oL —reg. elastica 100% carbon

0.025

e11(-)

Figura 3.4: Graficado tensién (MPa) vs deformacion (-) para distintos porcentajes de re-
fuerzo.

3.3.3. Obtencion propiedades CFRP Forjado mediante DIGIMAT FE

Una de las principales ventajas de las técnicas de homogenizacion reside en una re-
duccidn significativa del tiempo de célculo frente a los software de elementos finitos, a
la par que permiten obtener resultados con una precision lo suficientemente satisfactoria.
En la proxima subseccion se llevara a cabo un analisis de elementos finitos a través de
DIGIMAT FE vy los resultados seran comparados con los de DIGIMAT MF aplicando las
mismas condiciones y fracciéon matriz-epoxy.

Generacion de Geometria 3D

DIGIMAT genera el RVE mediante un algoritmo que asigna una inclusion a una frac-
cion del espacio de forma aleatoria. Entre los parametros del algoritmo se puede determi-
nar la distancia minima entre inclusiones, si se permite su solapamiento o el porcentaje de
inclusiones que pueden estar presentes en los contornos del RVE entre otros. Las figuras
3.5 y 3.6 ilustran la distribucién de cuerpos proyectada en el plano X-Y y la geometria 3D
del RVE respectivamente.
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Figura 3.5: Vista superior distribucion espacial del centroide de cada inclusion.

Figura 3.6: Geometria 3D RVE generado.

Mallado, Criterio de Fallo e Indepedencia de Malla

Debido a la dificultad geométrica en el RVE, el mallado adaptativo por lo general
puede producir problemas de convergencia aemas de mallas con mas de 1.5 millones de
elementos. Por ello se hard uso de una malla no adaptativa 3.7.

Figura 3.7: Mallado RVE carbono forjado.
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El criterio de fallo empleado serd Hashin 2D 10.1.3 aplicado al material compuesto y
considerando que Gnicamente la matriz de epoxy trabaja a compresion. La aplicacion de
un criterio de fallo aumenta sustancialmente el tiempo de calculo puesto que el programa
tiene que evaluar cada uno de los 4 indicadores en cada una de las celdas una vez por
iteracion.

Respecto a la independencia de malla se ha verificado aumentando el nimero de celdas
un 50 % por direccion. Sin embargo, para este RVE en concreto implica trabajar con una
malla de 1 millon de elementos en la ultima iteracion y el software de elementos finitos
de DIGIMAT tiende a presentar fallos de convergencia para mallas superiores a 750,000
elementos. Por ello se ha resuelto el caso base y el primer caso de refinamiento y se toma-
ran como pardmetros a comparar la tensiéon de Von Misses, la méxima deformacién y la

n,n

maxima tension en la direccién "x".

Tabla 3.2: Comparacion Tension maxima de Von Misses, Tension maxima en 11 y defor-
macioén maxima para CFRP forjado

Max Von | Variacion | Mas S11 | Variacion | Max strain 11 | Variacion

Misses (Pa) (%) (Pa) (%) (=) ‘ (%)
Malla 1 1.60E+09 - 1.52E+09 - 1.19E-01 -
Malla 2 2.26E+09 409% 2.25E+09 48.1 % 1.27E-01 6.9 %

Tabla 3.3: N° de elementos de malla por direccion CFRP forjado.

N° elem. ‘ N° elem. ‘ N° elem. N° total
Direccion 1 | Direccion 2 | Direccion 3
Malla1 | 50 50 50 125000
Malla 2 | 75 75 75 421875

Tal y como se aprecia en 3.3, se han producido importantes variaciones en la tensioén
maxima de von misses y en la direccion principal. Esto resulta esperable puesto que al
realizar el refinado de la malla no adaptativa, se producen importantes variaciones en las
celdas que DIGIMAT considera matriz y en las que considera refuerzo alterandose de
forma importante la microestructura discretizada mediante elementos finitos (Fig. 3.8).

% &

((a)) Malla 1 vista frontal. ((b)) Malla 2 vista frontal.

Figura 3.8: Comparacion malla no adaptativa 1 y 2.

Si se comparan las macro deformaciones y desplazamientos para ambas mallas se ob-
tiene 3.9, donde se aprecia una importante variacion entre ambos mallados, caso que no
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se da para el analisis de elementos finitos del tafetdn 3K y el prepreg SE 84LV.

7
18 x10 :

= tension-deformacion malla 1]
16 - ===tension-deformacioén malla 21|

o 11(Pa)
>
T
|

0 1 1 1 1
0 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025

e11(-)

Figura 3.9: Tension vs Deformacion comparacion para los 2 mallados obtenida del post-
procesador de DIGIMAT FE.

Respecto al comportamiento de la microestructura, si se realiza un corte transversal
de la seccion del RVE tal y como se muestra en 3.10, se observa como las tensiones son
soportadas por las fibras principalmente.

Equivalen] v Mises Sireds

12590909
1 SB032e+09
1 TO065e+09
1.4 2008e+09
1.1413e+08

b&EIerDd
£ 19550408
102208e-+08

226135007

Figura 3.10: Distribucidn de tensidon de Von Mises seccion RVE.
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3.3.4. Comparacion resultados MF vs FE para CFRP Forjado

Para la comparacion de los resultados obtenidos mediante homogenizacion y elemen-
tos finitos, se tomaran las macrodeformaciones y tensiones obtenidos mediante la Malla 2
al ser tedricamente mas proximos a la realidad. En la fig. 4.16 se puede apreciar como exis-
ten variaciones en el orden de 5-10% que van en aumento para mayores deformaciones.
Por lo tanto para la caracterizacidn de materiales con geometrias similares a la del CFRP
forjado, posiblemente sea mas eficiente el empleo de un c6digo de elementos finitos sobre
todo para la prediccion del UTS. Por el contrario y como se vera en 4.1.2, dada la natu-
raleza de los constituyentes lo 16gico para este tipo de compuestos es la caracterizacion
mediante métodos experimentales y realizando estudios estadisticos.

%107

o 11(Pa)

===Tension vs Deformacién Homogenizacién
===Tension vs Deformacién FEA

0 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025
e11(-)

Figura 3.11: Comparacion tension vs Deformacion obtenidas mediante métodos de homo-
genizacion y métodos de elementos finitos CFRP Forjado

3.4. Modelizado de tejido de fibra plana tipo tafetan 3K

El uso de los materiales compuestos reforzados por fibra larga lleva presente en la
industria desde la década de los 50. Su elevada relacion rigidez - peso permiten fabricar
estructuras de elevadas prestaciones mecéinicas a cambio de un coste més elevado que otros
materiales. Ademas, permiten controlar la rigidez del material en la direccion deseada, lo
que se transmite en una estructura mas optimizada. DIGIMAT MF permite caracterizar
estructuras multicapa tipo sandwich no obstante se va a realizar un estudio inicial de las
capas externas a modo de primera iteracion.
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3.4.1. Constituyentes y microestructura de tafetan 3K

La matriz empleada serd epoxy E3 mezclada con catalizador EE12 [3] y el refuerzo
fibra de carbono tipo tafetan 3K [27]. Las propiedades de ambas son detalladas en 3.4.

Tabla 3.4: Propiedades mecénicas tafetan 3K y resina epoxy E3 mezclada con catalizador
EE12.

Chopped Carbon Fiber Resm:jf pOxy
Densidad (g/cm3) 1.8 1.17
Resistencia a traccion/UTS (MPa) 4000 65
Moédulo a traccion (MPa) 240000 31000
Resistencia a Compresion (MPa) - 87
Resistencia a Flexion (MPa) - 120
Alargamiento en rotura( %) 1.7 -
Longitud (mm) 6 -

En el caso de los materiales compuestos reforzado por fibras largas y entretejidas, la
microestructura generada es la misma tanto para la resolucién de homogenizacién como
para la de elementos finitos. DIGIMAT FE permite definir la densidad lineal de las fibras,
el patrén de tejido, el rizado y la cantidad de fibras por cm cuadrado. Digimat no permite
definir el porcentaje fibra - epoxy, sino que lo deduce de los parametros introducidos. Por
ello durante el proceso de fabricaciéon se debe de tratar que las proporciones masicas y
geométricas reales coincidan con las modelizadas.

((a)) ((b)) Modelado tafetan en DIGIMAT

Figura 3.12: Geometria tafetin modelado vs geometria real.
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3.4.2. Obtencion de propiedades tafetan 3K mediante DIGIMAT MF

Para el criterio de fallo se ha empleado (10.1.3). Los valores criticos se han obtenido a
través de la ecuacion 2.37, que tiene en cuenta la resistencia a traccion de la fibra, la resis-
tencia a traccion de la matriz, la resistencia de la interfase matriz-inclusion y la fraccion
volumétrica fibra-matriz.

Se ha aplicado una deformacién quasi-estatica hasta alcanzar el criterio de fallo. En
la 3.13 se presenta la evolucidn tension vs deformacion. Tras obtener datos empiricos, se
podra desarrollar un modelo de fallo progresivo que se ajuste a la tendencia del material
real.

8
7><10 ‘

T T
—DIGIMAT MF tension vs deformacién tafetan 3K

6 -

0 \ \ \ \ !
0 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03

e11(-)

Figura 3.13: Tension vs deformacion Tafetan 3K calculado mediante DIGIMAT MF

3.4.3. Obtencion de propiedades tafetan 3K mediante DIGIMAT FE

De forma analoga al carbono forjado, los resultados obtenidos mediante técnicas de
homogenizacién se compararan con los obtenidos mediante un software de elementos fi-
nitos. Se trata pues de verificar si para un material compuesto de fibra plana DIGIMAT
MF es capaz de realizar predicciones lo suficientemente precisas.

Generacion de Geometria 3D, mallado, Criterio de Fallo e Indepedencia de Malla

En lo que respecta a la geometria 3D generada por DIGIMAT FE es analoga a la pro-
ducida por DIGIMAT MF, luego no se requiere de generar geometria adicional.

Puesto que el propésito principal de DIGIMAT MF consiste en la obtencidn de resul-
tados de forma preliminar para poder realizar comparaciones, se hara uso de un mallado
no adaptativo con el objetivo de reducir el tiempo de cdlculo (La malla adaptativa base
tiene un nimero de elementos proximo al millén 3.14).
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((a)) Mallado tafetan 3K no adaptativo ((b)) Mallado tafetdn 3K adaptativo

Figura 3.14: Malla no ataptativa vs malla adaptativa para tefetan 3K

Debido a la falta de datos empiricos por parte del fabricante de la resina E3 3.4 y que
para tejidos se debe de aplicar un criterio de fallo tanto a matriz como a fibra, se ha tomado
como criterio de fallo el UTS obtenido mediante datos empiricos en la seccion 4.2.2.

Respecto ala independencia de malla, se ha verificado aumentando el nimero de celdas
un 50 % por direccién y estudidndose la evolucidn de la tensidon de Von Misses, maxima
deformacion y maxima tension en la direccidn x con el tamaiio de celda. Se han graficado
los resultados en 3.6 y 3.5. En la malla 3 no se ha aumentado el nimero de celdas en el

eje "z"puesto que constituye la dimension menor y el programa presenta problemas de
convergencia.

Si bien se producen variaciones en mas de un 1% en las variables indicadoras, se
pueden considerar de menor importancia al mantenerse en un rango de un 10 % y teniendo
en cuenta que el RVE modelado tiene unas dimensiones de 4.5 x 4.5 x 0.2 mm.

Las macrodeformaciones y tensiones permanecen constantes como se muestra en la
fig. 3.15, lo que es mas representativo del comportamiento de la microestructura del RVE

Tabla 3.5: Comparacion Tension maxima de Von Misses, Tension maxima en 11 y defor-
macién maxima para tafetan 3K

Max Von | Variacion | Max S11 | Variacion | Max strain 11 | Variacion
Misses(Pa) (%) (Pa) ‘ (%) (-) (%) ‘
Malla 1 1.80E+09 - 1.76E+09 - 3.08E-02
Malla 2 1.94E+09 7.89% 1.87E+09 6.42 % 3.41E-02 10.61 %
Malla3 | 2.01E+09 3.18% 1.93E+09 3.02% 3.61E-02 5.69 %
Tabla 3.6: N° de elementos de malla por direccioén
N° elem. N° elem. N° elem N° total
direccién 1 | direccién 2 | direccidén 3
Malla1 | 50 50 50 125000
Malla2 | 75 75 75 421875
Malla 3 | 100 100 75 750000
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Figura 3.15: Tension vs deformaciéon comparacion para los 3 mallados obtenida del post-
procesador de DIGIMAT FE

En lo respectivo al comportamiento de la microestructura es interesante observar la
distribucién de tensiones en la direccidon 11 de la figura 3.16 (Se ha omitido la matriz de
la representacion para ofrecer una mejor visualizacién de las fibras). Se puede observar
qué fibras estin trabajando a traccidn con su seccion transversal (verde) y cudles estan
trabajando a tension lateral (no flexién) con la longitudinal (azul).

Camg 11 of Stress

1.86992¢ <09
H 164 2k o0

141785 +05
1.10182e 09
9.B5TB4s+08

7375 +08

5137 1k 08

Figura 3.16: Distribucion tensiones en la direccidn 11 para tafetan 3K

La 3.17 cuantifica las contracciones y expansiones en la direccién y como consecuen-
cia de los desplazamientos en la direccion "x".
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Figura 3.17: Desplazamientos en la direccién 22 para tafetdn 3K.

3.4.4. Comparacion resultados MF vs FE para Tafetan 3K

Si ahora realiza una comparacién de la curva tension deformacién elementos finitos
vs homogenizacion se obtiene la grafica 3.24. De esta se puede deducir que as curvas de
tension - deformacion en la direccidn principal 11 se encuentran muy proximas entre si
para elementos finitos y métodos de homogenizacion. Por ello, las técnicas de homogeni-
zacion pueden considerarse lo suficientemente precisas para realizar clculos preliminares
de las propiedades de materiales compuestos, ademés de tener un tiempo de cilculo muy
inferior a los elementos finitos.
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Figura 3.18: Comparacion tension vs Deformacion obtenidas mediante métodos de homo-

genizacion y métodos de elementos finitos Tafetan 3K
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3.5. Modelizado de tejido de fibra plana Unidireccional
Prepreg SE 84LV

Los materiales compuestos reforzados por fibra larga tipo prepreg son los de mas ele-
vado coste en la indsutria de los materiales compuestos. La principal ventaja que poseen
frente a los laminados es un mayor control el porcentaje epoxy - refuerzo puesto que las
fibras vienen preimpregnadas con epoxy de fibrica. De esta forma se elimina ese factor
de la ecuacidén en lo que a posibles defectos se refiere. Ademas, la disposicion de fibras
tipo prepreg es mucho més sencilla que la de wet lay up o infusién puesto que permite
la adhesion de capas contiguas hasta formar la estructura sin necesidad de controlar la
distribucion de resina.

3.5.1. Constituyentes y microestructura del Prepreg SE 84L.V
El prepreg empleado serd el SE 2084LV suministrado por Gurit Composites. Al tra-
tarse de un lote relativamente antiguo (2019), los datos han sido obtenidos de [24] puesto

que se encontraban archivados en la base de datos de la compaiiia.

Tabla 3.7: [24] Propiedades Prepreg SE 2084LV

hilo carbono Unidireccional | Resina epoxy prepreg
Densidad(g/cm3) 1.84 1.190
Resistencia a traccion(MPa) 4900 82
Moédulo a traccion(MPa) 240000 3900
Resistencia a compresion(MPa) - 163
Resistencia a flexion (MPa) - 123
Grosor (mm) 0.52 -

En el caso de los materiales compuestos reforzado por fibras largas y unidireccionales,
la microestructura generada es la misma tanto para la resolucién de homogenizacién como
para la de elementos finitos. La microestructura generada constituye un RVE que toma de
volumen significativo un tetraedro con dos fibras completas, una de ellas seccionadas, y
rodeadas por epoxy.

Figura 3.19: Microestructura RVE Prepreg SE 84 LV.
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3.5.2. Obtencion propiedades Prepreg SE 84LV mediante DIGIMAT
MF

Para el criterio de fallo se ha empleado Hashin 3D (10.1.3). Los valores criticos se han
obtenido a través de la ecuacién 2.37 y 2.38, que tiene en cuenta la resistencia a traccion de
la fibra, la resistencia a traccidn de la matriz, la resistencia de la interfase matriz-inclusién
y la fracci6n volumétrica fibra-matriz.

Se ha aplicado una deformacion quasi-estética hasta alcanzar el criterio de fallo. En
la 3.20 se presenta la evolucion tension vs deformacion. Tras obtener datos empiricos, se
podra verificar si el prepreg SE 2084LV presenta un comportamiento mayoritariamente
elastico o elastoplastico a la par que desarrollar un modelo de fallo progresivo que se ajuste
a la tendencia del material real.
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Figura 3.20: Graficado tension (Pa) vs deformacion (-) para prepreg SE 2084LV mediante
DIGIMAT MF

Se observa como el fallo se produce para una deformacion de 0.0185 segun el criterio
de Hashin 3D 10.1.3. En la 8.9 se comparara con datos experimentales para verificar la
precision del criterio.

3.5.3. Obtencion propiedades Prepreg SE 84LV mediante DIGIMAT
FE

Tal y como se ha hecho en las secciones anteriores, se compararan los resultados ob-
tenidos mediante técnicas de homogenizacidn con los resultados obtenidos mediante ele-
mentos finitos. Una vez mas se generard un RVE representativo, se procedera al mallado
y al post procesado de resultados.
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Mallado, Criterio de Fallo e Indepedencia de Malla

Puesto que el RVE del carbono unidireccional constituye el de menor complejidad
geométrica y tamaio, se hard uso de una malla adaptativa 3.21 al permitir refinar en las
regiones de seccidon mas reducida. De esta forma se obtendra un modelizado més preciso
de los gradientes de tensiones dentro del RVE.

Figura 3.21: Mallado adaptativo RVE carbono unidireccional

El programa presenta problemas de convergencia cuando se le aplica un criterio de fa-
llo, luego la deformacion méaxima aplicada al RVE sera la deformacién méxima estimada
inicialmente mediante digimat MF. De esta forma el tiempo de calculo se reduce signi-
ficativamente ademés de que permite ejecutar un mayor nimero de casos (La aplicacion
de criterio de fallo en elementos finitos aumenta el tiempo de calculo en 5 para algunos
modelos).

Como criterio de independencia de malla se ha tomado la tension de von misses maxi-
ma, asi como la tension vs deformacion en las direccidn principal de deformacién compa-
rados en la tabla 3.9. Se observa una variacién de menos de 1% en todos los parametros,
luego puede concluirse que los resultados obtenidos son independientes del tamafio de ma-
lla. Para la comparacion de resultados se empleara la Malla 2, puesto que tiene la mejor
relacion tiempo de cOmputo - precision.

Tabla 3.8: Tamafio maximo y minimo de elemento de malla para FEA de CFRP unidirec-
cional

Max. Elem. Size (mm) | Min. Elem. Size(mm) | N° Elem. |
Malla 1l | 2.16E-02 4.32E-03 67187
Malla 2 | 1.43E-02 2.85E-03 115999
Malla 3 | 9.41E-03 1.88E-03 322497

Tabla 3.9: Comparacién Tension maxima de Von Misses, Tension méxima en 11 y defor-
macion maxima en 11 CFRP unidireccional

Max Von | Variacion | Max S11 | Variacion | Max. strain 11 | Variacion
Misses(Pa) (%) (Pa) ‘ (%) ) ‘ (%)
Malla 1 | 4.58E+09 - 4.57E+09 | - 1.91E-02 -
Malla 2 | 4.59E+09 [0.1% 4.57E+09 [0.0004% @ 1.91E-02 0.002 %
Malla 3 | 4.59E+09 [0.1% 4.57E+09 [0.0002% @ 1.91E-02 0.001 %
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Enla figura 3.22 se aprecian las deformaciones en la direccion principal 11 vistas en un
corte de seccidn transversal. Se puede observar como la region de la interfase matriz-fibra
apenas sufre desplazamientos, en especial la de maxima proximidad entre fibras.

Comp 11 of Total Strain
0.0190631
0.0190287
0.0189942
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Figura 3.22: Distribucién desplazamientos direccién 11

En la figura 3.23 se observa como la parte del material compuesto sometido a mayor
tension son las fibras, al tratarse del material més rigido, mientras que la funcién principal
de la matriz es la transmision de esfuerzos.
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Figura 3.23: Distribucidn tensiones direccion 11
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3.5.4. Comparacion resultados MF vs FE para Prepreg SE 84LV

Si ahora realiza una comparacidn de la curva tension deformacion elementos finitos vs
homogenizacidn se obtiene la grafica 3.24. De esta se puede deducir que as curvas de ten-
sidn - deformacidn en la direccion principal 11 se encuentran muy proximas entre si para
elementos finitos y métodos de homogenizacidn. Por ello, las técnicas de homogenizacion
pueden considerarse lo suficientemente precisas para realizar calculos preliminares de las
propiedades de materiales compuestos, ademas de tener un tiempo de cilculo muy inferior
a los elementos finitos (1 segundo frente a 5 minutos en los casos del mallado mas basto).
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Figura 3.24: Comparacion tension vs Deformacién obtenidas mediante métodos de homo-
genizacidon y métodos de elementos finitos Prepreg SE 84LV
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Capitulo 4

Caracterizacion Experimental de
materiales Compuestos

En el siguiente capitulo se describiran los procesos de fabricacion seguidos para elabo-
rar las probetas de los distintos materiales. Posteriormente se ensayaran a traccion median-
te una maquina de ensayos INSTRON 5967 para obtener el modulo eléstico y la resisten-
cia a traccion. Finalmente se realizard una comparacion con los datos tedricos obtenidos
mediante DIGIMAT MF.

4.1. Caracterizacion Carbono Forjado

4.1.1. Proceso de Fabricacion Carbono Forjado

El proceso de fabricacion del carbono forjado constituye el que mayor aleatoriedad
posee debido a la naluraleza del mismo. A nivel industrial, existen empresas que propor-
cionan una mezcla de epoxy con lana de carbono como la empleada para la fabricacion
de 3.2. Esa mezcla se introduce en un molde mecanizado en aluminio con resistencias y
mediante presion y elevadas temperaturas se produce una compactacion del conformado.

Sin embargo existen soluciones alternativas y de bajo presupuesto como las introdu-
cidas en [17] que, empleando trozos de carbono sobrante, epoxy y un molde impreso en
PLA obtienen resultados con cierta calidad. El método seguido para la fabricacion de las
probetas constituye una version inspirada en el de Easy Composites. Se realiza una breve
explicacion del proceso:

i Ensamblado del molde conformador de las probetas: Con el fin de evitar el cor-
te de probetas de carbono, se improvis6 un tablero conformador en contrachapado
cortado por laser con 7 celdas que permitiera obtener las probetas con las dimen-
siones estandarizadas para ensayos a traccion (Fig. 4.1). El principio de funciona-
miento del molde es muy intuitivo. Se tiene una ¢avidad"que ird rellena de la mezcla
epoxy-carbono y que se compacta mediante las tapas de madera.
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Figura 4.1: Tablero conformador para la fabricacion de las probetas

Aplicacion de desmoldeante: Con el objeto de facilitar la extraccion de la probeta,
se aplicé una capa de cera desmoldeante generosa en la tapa y cantos de la pieza,
ademds de una capa de acetato que asegura la estanqueidad del molde y permite
obtener un mejor acabado superficial.

L

Figura 4.2: Eliminacion de la capa de acetato durante el desmoldeo.

Mezcla epoxy - Carbono: Pese a que los tutoriales y bibliografia recomiendan una
mezcla de 60 % de volumen de fibra respecto a matriz, debido a la elevada dificul-
tad para extender la mezcla, se empled finalmente una mezcla de 33 % de fraccion
masica de fibra y 66 % de epoxy. Tal y como se vi6 en la 3.4 las propiedades que se
esperan seran subdptimas a nivel practico si bien son de gran utilidad para verificar
los resultados obtenidos mediante el software.

Compresion de la probeta mediante una prensa hidraulica: Puesto que hay que
asegurar un compactado uniforme de las fibras dispersas a lo largo de todo el molde,
se empled una prensa hidriulica durante el proceso de gelificacion y cristalizado de
la resina epoxy.

Desmoldeado: Tras dejar cristalizar la mezcla durante 48 horas se llevo a cabo el
desmoldeo. Cabe destacar que pese a la porosidad de la madera, la cera constituye
una buena capa impermeabilizante que facilita en gran medida el proceso de extrac-
cion. Finalmente las piezas finales pueden apreciarse en 4.3.
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Figura 4.3: Acabado final de las probetas. Se descart6 una puesto que la cantidad de epoxy
fue insuficiente.

4.1.2. Comparacion datos DIGIMAT MF vs Experimentales CFRP
Forjado

La evaluacion de las propiedades mecanicas del carbono forjado sera llevada a cabo
mediante una maquina de ensayos INSTRON 5967. Se realizard un ensayo a traccion
quasiestacionario con una tasa de deformacion de 5 mm/min. Cabe destacar que durante
el proceso de caracterizacion del CFRP forjado se han descartado dos probetas debido a
defectos de fabricacion. Se comentara en las conclusiones. Las dimensiones de las probetas
seran de 250 mm x 25 mm cumpliendo con las especificaciones de la norma ISO 527-5y
la metodologia descrita en [10].

Tabla 4.1: Datos empiricos obtenidos del carbono forjado

E A UTS Max.
Probeta | L(mm) w(mm) t(mm) A(mm?2) (Gpa) R72 (Mpa) | Def. (-)
1 145+1 25.03+£0.06 2.33+0.15 58.33+3.7 336 0.9728 43.66 0.013
2 145+1 25.06+£0.06 2.56+0.25 64.13+6.4 2.02 09616 4891 0.022
3 14541  25.1£0.06 2.36+0.15 59.32+4.1 2.17 09571 39.58 0.018
4 14541 24.99+40.06 2.73+0.21 68.2+5.4 2.10 0.9628 4548 0.021
Media 150 25.05 2.49 62.37 2.36 0.96 44.28 0.020
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Figura 4.4: Tension vs Deformacion CFRP forjado.

En la gréfica 4.4, se han graficado los datos experimentales de los ensayos a traccion
del CFRP forjado. La zona gris corresponde con el rango de valores tedricos dentro del
cual deberian de encontrarse los resultados empiricos obtenidos para una fraccion maésica
de entre 0.2 y 0.4 de fibra. Este rango se ha establecido puesto que es posible que durante
el propio proceso de mezclado de la fibra con la epoxy haya gradientes de concentracion
dentro del recipiente y no se tenga la misma proporcién matriz-refuerzo en todas las pro-
betas. Si bien todas las curvas empiricas se encuentran fuera del rango, se va a comparar
la resistencia y el modulo a traccion respecto a DIGIMAT MF.

Tabla 4.2: Comparacién Mddulo y Resistencia traccion CFRP Experimental vs DIGIMAT

E(MPa) | UTS(MPa) |
DIGIMAT 4.45 109.00
Experimental | 2.36 44.28
Variacion (%) | -88.7% -146.2%

Se observa como existe una gran discrepancia entre los datos experimentales y los
modelizados. Se tratardn de extraer una serie de conclusiones al respecto para brindar
algo de luz a semejantes discrepancias:

1 Distinta microestructura: El RVe modelizado en DIGIMAT MF, Asume que las
inclusiones o fibras cortas de carbono son cilindros perfectos con un ratio de aspec-
to de 6. Esto dista mucho con respecto a la realidad puesto que las fibras al poder
ser dobladas con facilidad pueden adoptar todo tipo de formas variando su seccion
efectiva trabajando a traccion/compresion. En adicion a esto DIGIMAT fuerza a que
existan microespacios entre fibras mientras que en la realidad pueden interseccionar-
se produciéndose una importante variacion de la microestructura. Ademéas tampoco
se han predicho la presencua de defectos como burbujas de aire dentro de la matriz
(Los moldes de piezas completas suelen llevar caminos de evacuacion de resina y
aire).

51



i1

11

v

v

Discrepancias con las propiedades de los constituyentes: Los valores obtenidos
tanto para el médulo como para la resistencia a traccion son inferiores a los propios
de la epoxy Castropox 4307 (3.1). Se sospecha que el proceso de mezclado de la
epoxy no fue el correcto puesto que al extraer las probetas del molde carecian en
cierto modo de cierta rigidez a flexion (en la propia ficha técnica aparece descrito la
sensibilidad de este modelo de epoxy en concreto para catalizar si no se encuentra
mezclada de forma correcta).

Mejoras en el proceso de fabricacion: Se deberia de refinar el proceso de fabri-
cacion de las probetas y volver a repetir los ensayos para obtener resultados mas
fiables. Al poder variar de forma completamente aleatoria la disposicion y forma de
las fibras, en este caso se deberia de abordar el problema desde una perspectiva em-
pirica realizando gran cantidad de ensayos y estableciendo intervalos de confianza
que permitan asentar las bases de componentes en CFRP forjado. Ademas el em-
pleo de unos moldes en aluminio o un material con mayor estabilidad dimensional
permitirian obtener probetas mas homogéneas y con una distribucién més uniforme
de la mezcla termoset-fibra.

Naturaleza de la fractura: Si se observa con detenimiento la fractura de la probeta
de CFRP forjado, se puede determinar como no se ha producido fallo en las fibras. Es
decir, el fallo se produce por una fractura que se propaga a lo largo de la matriz. De
aqui se deduce que el uso de carbono forjado para elementos a traccion posiblemente
no sea el mas adecuado y trabaje mejor a compresion o flexion. Habria pues que
realizar un estudio para aplicaciones alternativas.

Figura 4.5: Detalle fractura probeta carbono forjado.

Aprendizaje: Si bien esta primera iteracion no ha servido para obtener resultados
satisfactorios que se correspondan con las estimaciones realizadas en DIGIMAT
MF, se puede concluir que ha resultado en cierto modo revelador para realiza mejo-
ras de procedimiento en la fabricacién de futuros componentes.
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4.2. Caracterizacion CFRP tafetan 3K

4.2.1. Proceso de Fabricacion tafetan 3K

La probeta de Tafetan 3K sera fabricada a través de un proceso de wet lay-up estan-
dard al tratarse del mas inmediato. Este proceso permite tener un relativo control sobre el
porcentaje fibra-matriz, pero depende en gran cantidad de la habilidad del operario que la
realiza. De ahi que haya caido en desuso en el &mbito industrial y haya sido sustituido por
otros como Infusién, RTM o Prereg.

El sistema de laminacién (Esquematizado en la 4.6) estd compuesto por:

i Un molde encargado de darle la forma a la pieza y cubierto por algin producto
desmoldeante.

i1 Una manta de absorcion encargada de absorver el exceso de resina.

iii Una capa de peelply que separa la manta de absorcion del laminado. En ocasio-
nes se suele afiadir en conjunto con un film con microperforaciones que canaliza la
evacuacion de la resina epoxy.

iv Una bomba de vacio cuya funcion es aplicar la presion sobre el molde.

To Vacuum Pump To Vacuum Gauge

A
Breather/Bleeder
Fabric
Y

saﬁfjfﬁ’gf’ﬂ.’ = [l I

Peel Ply

Sealant
Tape

Release Film /’

(Perforated)
Release Coated
Mould

Lal.rn.'ate

Figura 4.6: [14] Elementos proceso de laminado estandard

El proceso seguido para la conformacion del material compuesto ha sido el siguiente:

1 Limpieza de la superficie de laminacion con un disolvente. De esta forma se eliminan
impurezas o restos de epoxy de experimentos previos realizados en el mismo molde.
Posteriormente se le aplica cera desmoldeante.

i1 Preparacion de las distintas capas del laminado. Se ha optado por colocar doble
capa de tafetan 3K puesto que una tnica capa puede presentar problemas a la hora
de colocar la probeta en la maquina de ensayos. Ademas se pesaran para conocer el
porcentaje matriz-refuerzo al final del proceso.
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Figura 4.7: Colocacion de los distintos elementos a trabajar

111 Se adhiere la primer capa de tafetin a la probeta con una fina capa de pegamento en
spray. De esta forma las fibras permanecen en su sitio sin verse alterada su orien-
tacion durante el proceso de laminado. El pegamento no afecta a las propiedades
finales del laminado puesto que se degrada al entrar en contacto con la epoxy.

iv Se impregna el tejido con epoxy y se extiende con pasadas a 0 'y 90° con un rodillo
tipo esponja. Posteriormente se coloca la otra capa y se procede de forma analoga.

Figura 4.8: Dispersion de la resina epoxy sobre el refuerzo

v Se coloca el peelply, breather y se cierra la bolsa de vacio. El laminado se lleva
a una sala de sobrepresion proporcionada por el departamento de materiales de la
Universidad Politécnica de Valencia. La campana de la sala permite aumentar la
presion en 0.1 Bar, lo que favorece la compactacion de las capas de laminado. Se
deja curar la resina durante 24 horas y se procede a la extraccion. Tras sacar la
probeta del molde se procedi6 al pesaje determinando un 25 % de contenido masico
de epoxy.
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Figura 4.9: Proceso de vacio de la probeta

vi Al tratarse de un grosor relativamente reducido las probetas se han cortado a mano
haciendo uso de un cuter y una regla metalica.

4.2.2. Comparacion datos DIGIMAT MF vs Experimentales tafetan
3K

La evaluacion de las propiedades mecénicas del tafetan serd llevada a cabo mediante
una maquina de ensayos INSTRON 5967. Se realizar4 un ensayo a traccion quasiestacio-
nario con una tasa de deformacién de 5 mm/min. Cabe destacar que durante el proceso
de caracterizacion del Tafetan 3K a excepcion de la primera probeta que sali6 defectuosa
se ha gozado de gran repetitividad obteniéndose resultados con dispersion reducida. Las
dimensiones de las probetas seran de 250 mm x 25 mm cumpliendo con la metodologia
descrita en [10].

Figura 4.10: Probeta montada sobre maquina de ensayos INSTRON 5967

Las medidas geométricas de las probetas y los resultados aparecen recogidas en 4.3.
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Tabla 4.3: Datos empiricos obtenidos del tafetan 3K

Probeta | L(mm) | w(mm) t(mm) A(mm?2) | E(Gpa) | R*2 zﬁsa) g[ei'x(.-)
1 150+1  25,23+0,06 0,43+0,03 10,92+0,7 17,76 0,9981 405,54 0,023
2 1501  25,03+0.06 0,43+0,03 10,83+0,7 16,97 0,9991 315,48 0,019
3 1501  25,15+0.05 0,42+0,03 10,46+0,7 18,53 0,9993 369,17 0,019
Media 150 25,14 0,43 10,74 17,74 0,9988 361,48 0,020
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Figura 4.11: Tensién vs Deformacion Tafetan 3K

Notese que el modelo de fallo empleado para DIGIMAT MEF se basa en los datos em-
piricos recogidos en esta seccion. Esto se debe a la falta de datos técnicos por parte del
fabricante de la epoxy.

Tabla 4.4: Comparacién Modulo y Resistencia traccion Tafetan 3K Experimental vs DI-
GIMAT

E(Mpa) | UTS(Mpa) |
DIGIMAT | 21.947  400.00

Experimental | 17.74 361.48

Variacion(%) | 192%  9.6%
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Como se puede observar los modulos se encuentran relativamente proximos entre si
mientras que DIGIMAT se encuentra ciertamente limitado para la prediccidon de los mo-
delos de fallo. Se incluiran una serie de comentarios acerca de la discrepancia entre datos
experimentales y tedricos por DIGIMAT MF.
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il

111

Limitaciones del programa: Digimat MF no permite aplicar RVE con dos capas
para tejidos con entrelazado complejo, debido a esto es incapaz de predecir la pér-
dida de resistencia a traccion que puede ocurrir como consecuencia del movimiento
relativo/deslizamiento entre capas.

Definicion de la microestructura: Los resultados obtenidos son altamente sensi-
bles frente a la microestructura definida. Discrepancias respecto al grosor de una
fibra, distintos valores de rizado (parametro cuya medicion no resulta directa), o la
separacion entre fibras como resultado del proceso de fabricacidon pueden afectar
en gran medida a los resultados obtenidos. Por ello muchos fabricantes dan la op-
cién de adquirir muestras de 200 x 300 mm para realizar mediciones a un precio
relativamente bajo.

Limitaciones del proceso de fabricacion: Los resultados obtenidos mediante DI-
GIMAT MF estan basados en la suposicion de que todas las fibras se encuentran
perfectamente alineadas con respecto a la direccién de aplicacion de la fuerza. En
la realidad puede haber desalineacion de las fibras ademas de que donde se supone
que hay matriz pueden quedar atrapados defectos o burbujas de aire.
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4.3. Caracterizacion Carbono Unidireccional SE 84 LV

4.3.1. Proceso de Fabricacion Carbono Unidireccional SE 84 LV

La probeta de Carbono Unidireccional SE 84 LV sera fabricada a través proceso de
curacién de preimpregnados. La principal ventaja de este proceso reside en que, como se
menciond en la 3.5 , la fibra ya viene impregnada en resina del proceso de fabricacién
(4.12), con lo que se tiene control completo sobre el porcentaje resina - fibra. Esto facilita
la fabricacion de laminados puesto que el factor humano es menos critico.

Heating ; ; Cooling
chamber chamber
A
v
Prepreg
Fabric -
c r/, N
N
>

Resin bath

Figura 4.12: [2] Proceso de fabricacion fibras preimpregnadas

El proceso de fabricacion es analogo al realizado para el tafetan 3K. La tnica diferencia
reside en que la resina viene preimpregnada y una vez que se ha aplicado vacio sobre el
molde, este se introduce en un autoclave durante 8 horas a 90 grados Celsius para completar
el curado del material compuesto.

Las probetas seran seccionadas en este caso con ayuda de un técnico de laboratorio
puesto que el prepreg es mucho mas abrasivo y presenta mayor dureza que el tafetan 3-K
requiriendo de un disco de corte especifico.

4.3.2. Comparacion datos DIGIMAT MF vs Experimentales Carbono
Unidireccional SE 84 LV

La evaluacion de las propiedades mecénicas del Carbono Unidireccional SE 84 LV
serd llevada a cabo de forma analoga al carbono forjado. Se realizara un ensayo a traccioén
quasiestacionario con una tasa de deformacion de 5 mm/min. Las dimensiones de las pro-
betas seran de 250 mm x 25 mm cumpliendo con las especificaciones de la norma ISO
527-5 y la metodologia descrita en [10]. Para la obtencion de propiedades mecénicas no
se incluird la region plastica de las probetas. Esta serd comentada en las conclusiones al
final de la seccidn 4.3.

Se presentan los resultados de las propiedades mecénicas en la tabla 4.5. Como se
puede apreciar a primera vista no existe una gran dispersion en las medidas y resultados
tomados. Los resultados a priori, se encuentran bastante proximos a los comentados en la
tabla 4.3, sin embargo el calculo de DIGIMAT realizado en la seccién 3.5 habia predicho
un modulo a traccidn un orden de magnitud superior al del tafetan 3K.
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Tabla 4.5: Propiedades mecénicas y medidas obtenidas durante ensayo del prepreg SE 84

LV
A E A UTS | Max. Def
Probeta | L(mm) | w(mm) t(mm) (mm2) (Gpa) R”"2 (Mpa) )
1 150£1 25.73+£0.1 0.63+0.0 16.29+0.1 21.57 0.986 542.84 0.024
2 1501 24.47+0.1 0.67+0.03 16.3+0.8 22.66 0.987 570.33 0.024
3 150+1 24.47+0.3 0.7£0.0 17.13+£0.2 21.73 0.943 500.92 0.023
AVG 150+1 24.88 0.67 16.57 2198 0972 537.27 0.024

Si se comparan las curvas tension-deformacion del CFRP unidireccional vs la predicha
por DIGIMAT, se observa como la pendiente de las lineas de tendencia para las probetas
de prepreg dista mucho de aproximarse a las de DIGIMAT, y el valor numérico del médulo
de Young consecuentemente diferird en gran medida, como se observa en la 4.13.

25

0.5

e11(-)

x10°
‘‘‘‘ === Probeta 1
“““ =Probeta 2
‘‘‘‘ Probeta 3
T T T e S e e S R T I Lol DIGIMAT MFH
e s ‘ ! \ !
0 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025

Figura 4.13: Tension vs deformacion Experimental & Tedrica CFRP SE 84 LV. Se ha
tomado Unicamente la region lineal de la curva tension - deformacion.

Tabla 4.6: (Izq.) Mddulo y Resistencia traccion prepreg SE 84 LV Experimental vs DI-
GIMAT; (Dcha.) Mddulo y Resistencia traccion prepreg SE 84 LV Experimental vs datos

fabricante
E(Mpa) | UTS(Mpa) | E(Mpa) | UTS(Mpa)
DIGIMAT 152.64  2425.1 152.64  2425.1 DIGIMAT
Experimental | 21.98 537.26 131 2887 Gurit[24]
Variacion(%) | 86 % 78 % -14% 19% Variacion( %)

Si se observan las curvas de tension-deformacion de las probetas de forma méas dete-
nida (4.14), se aprecia como presentan un comportamiento anormal puesto que ademéis
de presentar una region de plasticidad, tras producirse un decremento correspondiente a
una fractura, la probeta sigue absorviendo energia de deformacion en lugar de romper-
se como ocurre en el caso del tafetan. En la Fig. 4.22 pueden observarse las curvas de
tension-deformacién completas.
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Figura 4.14: Tension vs deformacion Experimental CFRP SE 84 LV. Se descartaron 4 de
las 7 probetas puesto que presentaban grietas que se propagaban a lo largo de la estructura
dando como resultadocurvas anémalas.

El fendmeno descrito se ha deducido que ocurre en vista de los siguientes sucesos
durante la fabricacion y ensayo de las probetas:

i Proceso de corte: Durante el corte de las probetas de carbono unidireccional, debido
al reducido espesor del laminado (0.7 mm), las probetas se astillaron al terminar el
proceso de corte lo que produjo una degradacion importante de la estructura.

ii Propagacion de las grietas: Debido al astillamiento, muchas de las probetas pre-
sentaban grietas longitudinales y por lo tanto los esfuerzos no son soportados por
una Unica seccion, sino por varias de forma dispersa. Esto equivale a tener concen-
tradores de esfuerzos a lo largo de toda la estructura de forma aniloga a el caso de
estudio de una placa con una ranura en el centro [26]. Por ello los fallos observables
en la region lineal de 4.14 surgen con motivo de que la probeta se va fracturando
por distintos puntos. Este fenomeno puede ser observado en la figura 4.15 donde
se ha realizado un andlisis de elementos finitos y se ha calculado la distribucién de
tensiones a lo largo de la placa con motivo de la presencia de una ranura.
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Figura 4.15: Estudio de la distribucion de tensiones en placa ranurada sometida a traccion
mediante elementos finitos [26]

Si se compara cualitativamente la fractura de las probetas de CFRP SE 84LV con
las de tafetan (fig. 4.16) se observa a primera vista como en las primeras no se ha
llegado a producir un fallo de la seccién transversal completa mientras que si se
produce en el caso del tafetan.

((a)) Fractura Prepreg ((b)) Fractura Tafetan

Figura 4.16: Comparacion culitativa fractura prepreg vs tafetan.

iii Errores durante el proceso de caracterizacion: Los resultados de las primeras
probetas ensayadas se tuvieron que desechar con motivo de que se producia mo-
vimiento relativo entre la mordaza de la maquina de ensayos INSTRON 5967 y
la probeta (El acabado superficial del CFRP SE 84 LV es mas pulido que el del
Tafetan 3K).
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Figura 4.17: Detalle resbalamiento mordaza - probeta CFRP preimpregnado

No obstante hay una serie de conclusiones positivas a extraer del proceso de caracte-
rizacion de DIGIMAT MF:

i

il

il

En la mitad derecha de la Fig. 4.6 se ha hecho una comparacién del médulo y la
resistencia a traccion longitudinal predichos por DIGIMAT vs los datos provistos
por el fabricante. Se ha producido una variacién de en torno al 14 % del médulo de
tension, lo que implica que la estimacion realizada por DIGIMAT no se encuen-
tra tan distante de datos empiricos obtenidos en un entorno controlado y mediante
procedimientos de fabricacién estandarizados.

El criterio de fallo aplicado a DIGIMAT MF (10.1.3) predice la tensidn de rotura de
forma relativamente precisa puesto que la minusvalora un 19 % respecto a los datos
provistos por el fabricante.

Esta experiencia ha servido para confirmar la norma dictadas por la norma ISO
527-5 para la caracterizacién de termosets reforzados por fibras undireccionales. Se
puede resumir en los siguientes puntos a tener en cuenta para futuros estudios:

a. Medidas probeta: Debe de cumplir con las dimensiones especificadas en 4.22.
En nuestro caso el espesor de la probeta era menos de la mitad del requerido
y la distancia inicial entre grips era de 150 en lugar de 136 mm.

by

Ly

Figura 4.18: Esquema probeta ISO 527-5 [21]

62



I3
Ly
by
h

Ly
L

Ly
Iy

Dimensions in milimeires

Type A Type B
Owerall length 250 250 (see Note 2)
Distance between end tabs 150 +£1 150 £1
Width 15+05 25+05
Thickness 1202 2202
Gauge length (recommended for extensometers) 50 + 1 501
Initial distance between grips (nominal) 136 136
Length of end tabs = 50 = 50 (see Mote 2)
Thickness of end tabs 052 05t02

NOTE1  Requirements on specimen quality and parallelism are given in Clause 6.

NOTE2  For specimens taken from filament-wound plates prepared using IS0 1268-5, an overall specimen length of
200 mm is acceptable, with an end-tab length of 25 mm.

b.

Figura 4.19: Medidas dictaminadas por ISO 527-5 [21]

Equipamiento de medida: Esto se puede aplicar a todos los ensayos reali-
zados. La normativa recomienda el uso de un equipo medicion con un error
maximo de 0.01 mm.

. Preparacion de los especimenes: Las probetas deben de ser o mecanizadas u

obtenidas mediante un molde con el contorno en 4.20. Debido a restricciones
de tiempo se decidié no mecanizar las probetas y cortarlas de forma rectangu-
lar.

1A Molded

1B Machined

Figura 4.20: Contorno dictado por ISO 527 [9]

. Mordazas: Se debe asegurar que la probeta se encuentra alineada en las di-

recciones principales para evitar fuerzas de aplicacion en el plano transversal.
Ademas se deben de emplear mordazas hidraulicas que den lectura de la fuerza
aplicada.

. Tipos de curva en funcion del material: En funcién de qué material se en-

saye, se debe de aplicar tension hasta el limite de elasticidad. Para materiales
ddctiles («b»,«c» y «d»), la norma implica seguir aplicando deformacion tras
permitir un tiempo de distension. En el caso de materiales con rotura fragil co-
mo el CFRP SE 84LYV, se espera una region puramente elastica como la region
«a». Si se compara la curva esperada con la medicién completa experimental
se observa como la regién de ensayo dista mucho de ser lineal.

63



Carga [N]

10000

8OO0+
e000 T
40007

2000+

E‘UT‘
Ep By

S

a/
G, O, / /

ylc:‘ / / I c
e
| //

T

Bt

1
g € Bm  Em  Em X% £
B 8 B €

Figura 4.21: tipos de curva esperados [9]
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Figura 4.22: Medidas experimentales completas CFRP SE84LV
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Capitulo 5

Caso de Estudio: Diseno de ala de
planeador F3K en materiales
compuestos

5.1. Introduccion a la categoria F3K

Con el objetivo de encontrar un ejemplo de aplicacidn para el estudio de materiales
realizado, se plantea como proyecto el redisefio y analisis de un planeador tipo DLG (6
F3K).

La modalidad de vuelo libre denominada F3K o DLG constituye una subrrama de la
categoria de aeromodelismo F3. El objetivo es la construccion de un aeromodelo de una
envergadura inferior a 1500 mm y peso en el orden de 190-400 g capaz de efectuar vuelos
superiores a 2 minutos tras ser lanzado a mano (los aviones no llevan planta propulsiva y
son lanzados mediante una técnica similar a la de lanzamiento de martillo olimpico).

La modalidad ha ido ganando adeptos en los tltimos afios y muchas empresas de aero-
modelismo fabrican y certifican estos planeadores para competicion. Frente a los elevados
precios que muchos fabricantes piden por los modelos, son numerosos los aficionados que
plantean alternativas fabricadas de forma tradicional. Puesto que el objetivo del siguiente
estudio no es el disefio aerodindmico de una aeronave y su correspondiente trimado, se
tomard el DLG “free soar” disefiado por Marco Roald [22]. El aeromodelista dedica una
serie de videos en you tube mostrando el proceso completo de fabricacion y bautismo de
vuelo ademés de proporcionar los planos para que entusiastas de la modalidad tengan una
base sobre la que partir. Se tomara pues, el disefio efectuado por Marco Roald y se mo-
dificaran algunos aspectos de la estructura de las alas ademéas de proponer la fabricacion
con los materiales en el presente estudio.

Finalmente se cerrara la seccion llevando a cabo un analisis de elementos finitos en
SIEMENS NX de la estructura final para verificar que la estructura se encuentra dimen-
sionada respecto las solicitaciones de disefio.
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5.2. Modelizado de las fuerzas externas

Al igual que otros aeromodelos de caracteristicas similares, los DLG se encuentran
sometidos a cargas aerodindmicas que, si bien no son de elevada magnitud, se deben de
tener en cuenta para el disefio de la aeronave. Por lo general las estructuras de los F3K se
encuentran sobredimensionadas al ir fabricada con estructura tipo sandwich empleando
un core de rhoacell y recubrimiento con CFRP tafetan 5.1.

Snipe's wing design
Rohacell foam core;
Lower spar cap;
The shear web of spar;
Upper spar cap;
Aileron hinge tape;
Lower skin layer (SC versiom — Carboline_SC_39_2/45; Light
varsion — Carboline_5C_26_2/45);
Upper skin layer (SC wersion = Carboline_SC_39_2/45; Light
version — Carboline_SC_26_2/45);
. Lower strengthening of wing settling cone;
Solid filler;
. Upper strengthening of wing settling cone;
. The aileron shear web.

e e o ]

bl

S e w

-

Figura 5.1: Detalle estructura interna F3K Snipe por Vladimir’s Model [25]

No obstante, el elemento critico de las actuaciones de estas aeronave reside en el lan-
zamiento. La estructura se debe de disefiar de forma que aguante las fuerzas de traccion
durante el despegue compuesto de dos vueltas. En la primera, el piloto efectiia una vuelta
preparatoria que permite orientar el avién con un angulo determinado respecto a la linea
de tierra y en la segunda le propicia el suficiente momento para que la aeronave pueda
ascender a una altitud de unos 30 m. El proceso completo de despegue puede apreciarse
en5.2.

((a)) Primera vuelta. ((b)) Alineado respecto a la horizontal.

((c)) Suelta del aeromodelo.

Figura 5.2: Etapas de lanzamiento de velero F3K [19].
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Se ha modelizado el avién como una masa puntual situada a 1.6 m del eje de giro del
aeromodelista. Tomando como referencia [19] se ha estimado que la velocidad angular del
lanzador se encuentra proxima a 360°s , y mediante la expresion de la fuerza centrifuga
5.1 y estimando una masa de 0.5 kg, se ha estimado que ejerce una fuerza de 31.58 N sobre
la sujeccion de lanzamiento. Habria que modelizar las fuerzas de sustentacion y resisten-
cia aerodindmica para tener completamente caracterizado el proceso de lanzamiento, no
obstante en principio se consideraran despreciables frente a la aceleracion centrifuga.

(5.1

5.3. Diseio geometria alar

La estructura de ala planteada inicialmente por [22] esti constituida por un core de
rhoacell laminado con refuerzo TeXtreme® [28]. En muchas ocasiones los f3K suelen ser
laminados con este tipo de refuerzo con patrén a 45°. De esta forma, se minimiza el peso
de la estructura a la par que maximizando el médulo de torsion.

Con el objetivo de disminuir la flexion durante acrobacias o lanzamiento, se la pro-
puesto la rigidizacion de la estructura interna mediante un larguero vertical de prepreg SE
84LV de grosor 2 mm (mayor al de los dos empleados por el aeromodelista ) y en dis-
minucién Fig. 5.5(a). De esta forma se puede determinar el comportamiento estructural
que tendria el avion en caso de ser fabricado con los materiales del estudio. El softwa-
re de modelado a emplear serd Fusion 360 puesto que el autor del articulo se encuentra
ampliamente familiarizado con el mismo.

((a)) Seccidn transversal ala modelada en Fusion 360

((b)) Ala disefiada mediante Fusion 360

Figura 5.3: Modelizado ala DLG en Fusion 360

El core ird constituido en rhoacell y la piel en tafetin 3K formando una estructura
tipo sandwich. Se ha empleado el mismo perfil aerodindmico a excepcion de que se le ha
aplicado un pequefio offset para tener en cuenta el grosor de la piel (En [22] inicamente
se proveen los archivos .STEP para el corte del contorno del core en rhoacell).
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5.4. Anadlisis por Elementos Finitos

5.4.1. Importacion de Geometria y Mallado

Cuando se resuelve un caso de elementos finitos, hay que tener en cuenta el coste
computacional que este conlleva y como minimizarlo en la medida de lo posible a cambio
de cierta pérdida de representacion de desplazamientos y tensiones durante el proceso de
resolucion.

Durante el preprocesado del caso de elementos finitos, se ha llevado a cabo una sim-
plificacién de la geometria modelada en Fusion 360. El larguero y piel del ala, al tratarse
de estructuras esbeltas y de pared delgada (Es decir, tienen dimensiones elevadas en dos
direcciones en comparacién con su espesor), se han aproximado como elementos 2D. Esta
hipotesis es asumible puesto que las tensiones que afectaran a la estructura estaran conte-
nidas en el plano bidimensional principalmente. La simplificacion puede ser apreciada en
54.

Figura 5.4: Simplificacion piel de carbono en Siemens NX y larguero Prereg.

Y el soporte de lanzamiento ha sido modelizado como una placa plana situada en el
extremo del ala (fig. 5.5). Este contituird el punto de contacto entre el aeromodelista y el
avion durante el lanzamiento, siendo critico que resista las fuerzas y momentos de reaccion
como consecuencia de la rotacion aplicada. Notese que tinicamente se ha modelizado la
seccion delantera del ala omitiéndose la seccion del flap al no contribuir esta frente a
la aceleracion centrifuga. La placa se encuentra pegada al larguero de forma que este se
encuentre resistiendo fuerzas de traccion.

((a) (b))

Figura 5.5: Soporte de lanzamiento disefiado vs. modelado
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Los mallados para cada uno de los elementos descritos aparecen detallados a conti-
nuacién. Se ha hecho uso de elementos tipo Shell 2D de 8 nodos y tamafio base de 3.2
mm para la piel puesto que constituyen un buen equilibrio coste de computo vs precision
como se verd en el apartado de independencia de malla y permiten modelizar todo el an-
cho del larguero de carbono. Respecto al larguero de prepreg, se han utilizado elementos
de la mitad de tamafio con el objeto de modelizar con mayor precision las tensiones y
desplazamientos.

((a)) Mallado piel tafetdn 3K.

((c)) Mallado soporte lanzamiento CFRP
((b)) Mallado larguero carbono SE-84L forjado

Figura 5.6: Mallado Shell de piel, soporte y larguero

Ademads, a las mallas shell hay que aplicarles un espesor tridimensional de celda que se
corresponda con el del elemento que modelizan. En nuestro caso se le aplicard un espesor
de 1 mm a la piel, 3 mm al soporte de lanzamiento y 0.5 mm al larguero de carbono. En
la Fig. 5.7 se puede apreciar el espesor afiadido.
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Figura 5.7: Detalle espesor malla shell soporte de lanzamiento

La geometria del core de rhoacell serd mantenida puesto que serd la encargada de
transmitir los esfuerzos entre piel y largueros asi como resistir a compresion, luego su
distribucion de esfuerzos serd completamente tridimensional. Se ha hecho uso de un ma-
llado tridimensional con elementos tetraédricos de 10 nodos que permiten interpolar de
forma mas precisa fuerzas y desplazamientos. En las inmediaciones del larguero de car-
bono se ha aplicado un refinamiento de un 33 % del tamaiio de elemento para modelizar
con mayor precision los gradientes de tensiones. El tamafio de elemento escogido es de
3.2 mm puesto que un mismo tamafio de elementos facilita la unién de las mallas 2D con
la tridimensional.

Finalmente hay que realizar la asociacion de mallados. Durante la primera iteracion de
elementos finitos se tuvo problemas en el acoplamiento de mallas puesto que la irregula-
ridad de los elementos tetraédricos dificulta la asociacién de mallas en caras coincidentes.
Las mallas tipo shell permiten obtener la condicion de nodos compartidos entre caras coin-
cidentes. Como consecuencia, la resolucion del sistema es mas estable. LLa funcionalidad
de siemens nx que lo permite es surface coat que fuerza a que las mallas coincidentes en
una cara de un elemento 3D compartan nodos.

Ademas se debe de restringir el movimiento entre cuerpos mediante una imposicion
de pegado superficie-superficie. En simulaciones avanzadas se puede definir una interfase
simulando el pegamento que suele tener aplicada una rigidez intermedia entre fases. De
esta forma al tener mallas de materiales con modulos de elasticidad muy dispares (como es
el caso de nucleo de espuma con piel de carbono), se facilita la convergencia de la solucion.
En el caso estudiado se ha preferido realizar un modelado simplificado asumiendo un factor
de rigidez de "1.°" la interfase piel-ndcleo, es decir, se trata de una unién completamente
rigida.
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5.4.2. Asignacion de propiedades mecanicas

Las propiedades mecénicas asignadas a los materiales de estudio serdn las obtenidas
en la seccion 4 para los modulos de elasticidad, mientras que el resto de parametros apli-
cados seran aquellos estimados por DIGIMAT y resumidos en 11. Notese que los valores
descritos para el coeficiente de Poisson en el caso del tafetan 3K son carentes de sentido
fisico para un material lineal - el4stico (Son negativos o superiores a 0.5). Por ello se to-
maran los valores del Prepreg SE 84 LV, mas proximos a valores tipicos para materiales
compuestos y especificados en la tabla 11.2.

5.4.3. Condiciones de contorno y campo de fuerzas

En lo respectivo a la aplicacion de condiciones de contorno y simulacién de fuerzas,
el problema se podria abordar desde dos perspectivas:

a Fuerza centrifuga sistema: El propio siemens NX permite modelizar fuerzas cen-
trifugas tomando un punto como centro y un vector de giro, aplicando condicién de
apoyo en el soporte de lanzamiento. Sin embargo, en este caso Gnicamente se ha
visto modelizada el ala, luego habria un gran porcentaje de la masa del avion dentro
del fuselaje (Servos, bateria, receptor...ademés del propio fuselaje) que no se veria
afectada por la aceleracion centrifuga.

b Fuerza aplicada sobre el avion: Se tomaria la 5.1 como referencia para estimar
una fuerza de aplicacion en la raiz del ala tomando como punto de apoyo el soporte
de lanzamiento. Esta opcién constituye una mayor simplificacién al problema de
lanzamiento del aeromodelo.

Se ha decidido aplicar la condicidn de fuerza centrifuga sobre el avidn. Se ha realizado
un analisis de propiedades solidas sobre los elementos que conforman el ala obteniéndose
una masa total para la estructura de 0.32 kg en caso de considerar ambas alas. Se ha sobre-
estimado la masa del avién en 0.5 kg, por ello para modelizar el efecto de las fuerzas
inerciales debido a la masa no modelada, SIEMENS NX permite incorporar un elemento
de malla de O dimensiones equivalente a una masa puntual (fig. 5.10).
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((b)) Esquematizado fuerza centrifuga apli-
cada en un punto del espacio (Pto. negro) y
((a)) Condicién de contorno aplicada masa puntual que modeliza en peso del resto
sobre el extremo de sujeccion. de la aeronave (Pto. rojo).

Figura 5.8: Esquematizado de condiciones de contorno impuestas sobre el modelo de ele-
mentos finitos

5.4.4. Independencia de Malla

Para asegurar que los resultados obtenidos son independientes del tamafio de elemento
escogido para la malla, se realizard un estudio de independencia de malla realizando un
refinado progresivo del tamafio de elemento de core, piel y larguero un 80 % por iteracion.
Se ha partido de una malla de tamafio base de 16.6 mm para el core. Respecto a los resul-
tados numéricos, como se menciond en la subseccion 5.4.1, la condicidn de pegado aplica
una interfase rigida entre mallas. Para problemas en los que ambas mallas tienen rigideces
muy distintas (Como es el caso de un ala con core de espuma y piel de carbono), esto
puede dar cierta inestabilidad a la resolucion requeriendo de mayor tiempo de simulacion.
Por ello, el estudio de independencia de malla se ha realizado con toda la estructura en
plastico ABS.

Como pardmetros de control entre iteraciones se han tomado la distribucion de des-
plazamientos en la direccidon X del larguero de carbono y la distribucion de esfuerzos en
la direccién Y al ser los méas relevantes. También se han obtenido un promediado de los
desplazamientos y tensiones en una seccion del ala (Fig. 5.9) situada a 10 mm del soporte
de lanzamiento al ser la zona donde se esperan mayores gradientes de tensiones .
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Figura 5.9: Detalle seccion de referencia.

Enlatable 5.1 quedan recogidas los tamafio de malla y nimero de elementos por malla.
Nota: en total se han realizado 8 mallas con sus correspondientes refinados. Para evitar
prolongar en exceso la extencion del documento se presentan las Gltimas 4 que constituyen
las relevantes en lo que a resultados se refiere.

Tabla 5.1: Tamafio y nimero de elementos para cada una de las mallas

Tamaiio elem. Tamaiio elem. Shell Tamaiio elem. Shell N° elementos
3D (Tetra 10) piel (CQuad 8) larguero (CQuad 8) total
(mm) (mm) (mm) (-)

Malla 1 6.37 6.37 3.184 60541
Malla 2 5.09 5.09 2.55 99968
Malla 3 4.08 4.08 2.04 167342
Malla 4 3.2 3.2 1.6 294027
Malla 5 2.6 2.6 1.3 520021

Enla5.10 quedarecogida la evolucion del promediado de las tensiones en las direccio-
nes principales para la seccion de estudio escogida. Obsérvese como a partir de la Malla
3, la oscilacion de tensiones entre mallas se va reduciendo en gran medida. Notese como
en el caso de la tensidn en Y y X, se han producido variaciones de un 6 y 9 % respecto al
resultado anterior. En caso de tener suficiente potencia de calculo, seria interesante llevar
a cabo un refinado extra de la malla y ver si el resultado se mantendria constante con una
malla de 2 mm de tamafio base tetraédrico. Sin embargo, el programa no es capaz de eje-
cutar una solucién con un mallado més fino debido a restricciones de almacenamiento en
el disco SSD (requiere al menos de 200 Gb libres para ejecutar la operacién). Por ello se
considerara el criterio del 10 % como valido teniendo en cuenta las restricciones.
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Figura 5.10: Evolucion del promediado de tensiones con refinado de malla en la seccion
localizada a 10 mm de la punta alar.

En la 5.11 queda recogida la evolucion del promediado de las tensiones en las direc-
ciones principales para la seccidn de estudio escogida. En el caso de las deformaciones se
observa como se producen menor cantidad de oscilaciones entre iteraciones para los casos
de los desplazamientos en X y Y (Esto resulta contraintuitivo puesto que en el caso de las
tensiones eran las direcciones con mayor variacion). En el caso de los desplazamientos en
Z se han producido variaciones del orden de 10 % en las dltimas mallas lo que se considera
dentro de los limites admisibles.
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Figura 5.11: Evolucion del promediado de deformaciones con refinado de malla en la
seccion localizada a 10 mm de la punta alar.

La distribucion de tensiones a lo largo del larguero de carbono queda graficadaen 5.12.
A medida que se va produciendo un refinado de la malla, se ve como la distribucién de
tensiones en los primeros dos tercios de la linea de nodos se vuelve uniforme. El refinado
también permite modelizar con mayor precision la concentracion de tensiones que tiene
lugar en la punta del ala como consecuencia de las fuerzas y momentos de reaccion. A
partir de la malla 3 la curva de tensiones se vuelve practicamente coincidente.
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Figura 5.12: Evolucidn de la distribucion de tensiones en el larguero del ala vs refinado de
malla

Notese que en funcidn de qué linea de nodos se escoja para graficar, el larguero estara
trabajando a traccion o compresion debido a posicion relativa entre el eje de giro y el
centro de gravedad. Este detalle puede apreciarse en 5.13.
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Figura 5.13: Detalle cara del larguero trabajando a tension vs cara trabajando a compresion
en Y.

La distribucién de desplazamientos en X a lo largo del larguero de carbono queda
graficada en 5.14. De forma analoga a las tensiones, se observa como la distribucion de
desplazamientos a partir de la malla 3 apenas varia de forma significativa.
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Figura 5.14: Evolucion de la distribucion de desplazamientos en la direccion X en el lar-
guero del ala vs refinado de malla

Se puede concluir pues, que se ha logrado la independencia de malla aplicando un
criterio relativamente laxo al permitir variaciones de un 10 %, pero que se ve apoyado por
varios indicadores de forma consistente. Asimismo se empleara la Malla 4 al brindar el
mejor equilibrio coste computacional vs precision.

5.4.5. Post-Procesado y Resultados

Finalmente se lanzard una simulacién con las propiedades mecanicas especificadas
para el estudio y se analizaran los distintos componentes de la estructura del ala para
determinar si los materiales cumplen con los requerimientos estructurales para la suelta.

Se comenzara estudiando la deformacién en conjunto del ala. En la fig. 5.15 se ha
graficado la magnitud de la deformacion en toda el ala comparando con la posicion del
ala sin deformar. Como se puede observar el desplazamiento méximo se da en el encastre
del ala debido a la aceleracion centrifuga. El maximo desplazamiento es de 0.522 mm,
con lo que se considera que no resulta significativo como para comprometer la integridad
estructural del ala. No obstante habria que realizar una segunda simulacién considerando
los desplazamientos producidos por los efectos de las fuerzas aerodindmicas en el ala.
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Figura 5.15: Graficado deformada ala junto a magnitud de los desplazamientos

En lo respectivo a la torsion en la fig. 5.16 se ha graficado la magnitud de la rotacion
de cada elemento del ala. Al tratarse de una estructura que se asemeja a una viga de sec-
cidn cerrada, la piel envuelve todo el core de rhoacell incrementando en gran medida el
modulo de resistencia a torsion. La maxima rotacion viene dada en el encastre por el mo-
vimiento relativo ala-apoyo con una magnitud de 0.42 ° mientras que en el resto del ala es
practicamente nula, de forma que se puede concluir que no resulta significativa.

Sin embargo habria que realizar un anélisis de aeroelasticidad para determinar el fe-
némeno de flutter a altas velocidades. Esto es que, debido a la posicion relativa entre el
centro elastico y el centro aerodindmico, puede haber a ciertas frecuencias de excitacion
que la estructura entre en divergencia colapsando a flexién o torsidn. Esto se puede dar
sobre todo cuando se produzcan aceleraciones importantes, ya sea durante el ascenso o
giros con factor de carga elevados. Por lo tanto se deberia de realizar un anélisis CFD o
potencial para determinar el campo de presiones sobre intradés y extrados permitiendo
determinar las solicitaciones adicionales producidas por términos aerodindmicos.
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Figura 5.16: Graficado magnitud de rotacion a lo largo del ala.

En la 5.17 se ha estudiado la distribucion de la tensién de Von Misses a lo largo del
core de rhoacell. Se observa que permanece casi nula a lo largo de la estructura excepto en
el encastre soporte - ala donde alcanza valores de 29 MPa cuando la resistencia maxima a
tensidon/flexion del rhoacell es de 1.3 MPa ([11]). Por lo tanto se producira un colapso del
core de rhoacell la punta de ala. Sin embargo, esto no resulta preocupante en exceso puesto
que en el disefio real el soporte ird pegado al larguero de carbono de prepreg, con lo que se
espera que toda la fuerza de traccidn sea soportada por el mismo. La principal funcion del
core de rhoacell serd aguantar compresion debido a las fuerzas aerodindmicas. Ademas
la concentracioén de tensiones en ese punto puede haberse originado de la condicién de
contacto a 90° con el soporte de lanzamiento pues constituye una singularidad dentro del
mallado.
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Figura 5.17: Distribucidn de tensiéon de Von Misses core Rhoacell.

En la 5.18 se ha graficado la distribucion de tensiones a lo largo de la piel de Tafetan

3K. En la seccidn 8.9 se determiné de forma experimental que la resistencia a traccidn del
tafetdn es de 345 MPa, con lo que se puede afirmar que durante el lanzamiento y conside-
rando Unicamente las fuerzas inerciales, la piel no se vera comprometida estructuralmente.

Figura 5.18: Distribucion de tensiones piel Tafetan 3K.

El larguero de prereg SE84LV seri el principal encargado de aguantar las fuerzas a

traccidn, por ello es necesario estudiar la distribucion de tensiones a lo largo de toda su
topologia. En la Fig. 5.19 se observa como la maxima tension tiene un valor de 18.44 MPa,
valor muy por debajo de los 537 MPa determinado por el estudio experimental. Se puede
concluir pues que, el larguero de carbono se encuentra sobredimensionado en gran medida
para soportar esfuerzos de traccién con lo que se podrian realizar ligeras optimizaciones
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reduciendo su seccidn. No obstante ain seria necesario determinar flexién y torsion debido
a fuerzas aerodindmicas en cuyo caso serd mas critico al tratarse de una viga de secciin
abierta.

18.44

15.48

Figura 5.19: Distribucidén de tensiones larguero Prepreg SE 84 LV

Finalmente se calcula la distribucion de tensiones en el encastre de carbono forjado
(5.20). Si se considera el pico te tensiones obtenido, se observa como no supera los 44MPa
determinados de forma experimental. Sin embargo hay una serie de factores a tener en
cuanta respecto a los resultados obtenidos en el encastre:

i

i1

11

Se observa como debido al contacto Shell - Malla 3D impuesto (Con factor de ri-
gidez igual a 1) no hay continuidad de esfuerzos en la interase encastre-ala. Por lo
tanto habria que llevar a cabo un modelizado de la interfase (En este caso resina
epoxy) para determinar la continuidad de esfuerzos.

Se ha considerado que todo el encastre se encuentra fijo cuando en la realidad Gnica-
mente se encontraria sujeto por los extremos, con lo que también habria que realizar
un estudio de la estructura a flexion. Ademas al ser elemento shell no permite cal-
cular las tensiones en la direccién YY.

Considerando las condiciones mencionadas anteriormente, si se considera continui-
dad de esfuerzos, la mayor tensidn a la que se encontraria sometido el encastre seria
de 21 MPa, con lo que se estima que ain se tendria un factor de seguridad de 2.
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Figura 5.20: Distribucion de tensiones encastre CFRP Forjado.

Tras el anélisis por elementos finitos del ala del planeador se puede concluir lo siguien-

m El andlisis de elementos finitos ha corroborado que los materiales caracterizados
cumplen con los requerimientos estructurales para la construccidn de un hipotético
velero DLG.

m Se deberia de realizar un modelizado del sistema completo en CFD para calcular la
distribucién de presiones a lo largo del intrad6s y extradés y estudiar fendmenos de
aeroelasticidad.

m Se ha seguido la metodologia completa del proceso de andlisis de elementos finitos
incluyendo modelazo, simplificacion de geometria, imposicion de condiciones de
contorno, resolucion e independencia de malla.
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Capitulo 6

Conclusiones y Trabajos futuros

A lo largo del presente TFG se ha llevado a cabo un proceso completo de modeliza-
do de materiales compuesto de matriz termoestable reforzada mediante tejido de fibra de
carbono en DIGIMAT MF. Posteriormente se han contrastado dichos resultados con da-
tos obtenidos mediante caracterizacidn empirica y finalmente se ha propuesto el disefio y
andlisis mediante elementos finitos de una aeronave no tripulada fabricada mediante los
materiales de estudio. De todo el proceso se pueden extraer las siguientes conclusiones:

Desde una perspectiva industrial, DIGIMAT MF constituye una util herramienta pa-
ra realizacion de calculos preliminares acerca de las propiedades de materiales com-
puestos permitiendo reducir costes en probetas experimentales y capital humano. Si
se emplea en conjunto con la base de datos provista por Hexagon, se pueden obtener
resultados de mayor precision (No se ha usado en el presente estudio puesto que los
materiales compuestos habian sido previamente adquiridos de otros proveedores).

Se han podido modelar 3 tipos distintos de materiales compuestos mediante DIGI-
MAT MF cuyos resultados han sido contrastados con datos de ensayos a traccion
pudiendo verificar los resultados computados por el software. Se ha concluido que
las propiedades mecanicas obtenidos mediante DIGIMAT, si bien tienden a estar
ligeramente sobre estimadas, se encuentran proximas a resultados experimentales
realizados en entornos controlados (Como es el caso del CFRP SE 84 LV).

Se ha podido evaluar las principales virtudes y defectos de los procesos de fabrica-
cién seguidos para la concepcion de las probetas obteniéndose valiosas conclusiones
que permiten la mejora de la calidad en los acabados para futuros trabajos.

Se han propuesto mejoras frente a los procedimientos de caracterizacion empirica
con el objeto de reproducir las condiciones de laboratorio detalladas en la norma
ISO 527-5. No obstante, los procesos han servido para la obtencién de resultados
en gran medida relevantes.

Se ha propuesto un residefio del planeador DLG/F3K fabricado por el aeromodelista
Marco Roald mediante CAD, realizando ligeras modificaciones en la estructura y
adaptandolo a los materiales empleados durante el estudio.

Respecto al analisis de elementos finitos realizado, si bien se ha realizadpo una sim-
plificacion significativa en la geometria de algunos elementos del ala, se concluye
que el planeador se encuentra ampliamente sobredimensionado frente al caso de
estudio planteado dejando espacio para trabajos de optimizacién. Se propone rea-
lizar un estudio CFD para determinar el campo de presiones que permita estudiar
fendmenos aeroelésticos en la estructura.
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m Los resultados numéricos obtenidos a través del trabajo seran utilizados para el de-
sarrollo y célculo estructural de futuras aeronaves no tripuladas (UAS) por parte de
Horus UPV.

A modo de recapitulacion se puede afirmar que se han podido verificar de forma sa-
tisfactoria los resultados obtenidos mediante DIGIMAT MF, siguiendo una metodologia
completa de fabricacién y caracterizacion de materiales compuestos. Asimismo, los re-
sultados obtenidos han podido ser aplicados al disefio de una Aeronave no tripulada sobre
la que se ha realizado un andlisis de elementos finitos concluyendo que se encontraria
correctamente dimensionada para la actuacion en
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Capitulo 8

Pliego de Condiciones

8.1. Definicion y alcance del pliego

El pliego de condiciones constituye un « documento contractual y obligatorio en el que
se establecen las condiciones técnicas, econdmicas, administrativas y legales para que el
objeto del proyecto pueda materializarse en las condiciones especificas, evitando posibles
interpretaciones diferentes de las deseadas [30]»

El proposito de este documento es fijar aquellas condiciones que deben de cumplirse
para la ejecucién del TFG realizando mencion a los requisitos de salud, equipamiento y
software requerido. Ademas, también se proporcionaran las especificaciones técnicas de
los materiales empleados.

8.2. Condiciones lugar de trabajo

De acuerdo con el Real Decreto 31/1995 ([16]), el cual constituye un compendio de
las normas minimas a adoptar para asegurar la proteccion de los trabajadores, se deben de
aplicar una serie de disposiciones durante el tiempo de realizacion del proyecto.

Durante el tiempo de trabajo en el ordenador, se ha asegurado que el lugar de traba-
jo se encuentra bien iluminado, con luz natural cuando sea posible y ventilacién activa.
Ademas, la mesa debera de estar ordenada y libre de obsticulos y se debe evitar el derra-
mamiento de liquidos sobre equipos informéaticos o documentos. Se debe de asegurar que
la vista del trabajador forma aproximadamente un angulo de 20° con el d4ngulo de la hori-
zontal respecto al ordenador y debe de estar trabajando en una silla de altura regulable que
mantenga las rodillas a 90° y permita recoger la espalda de forma anatémica para prevenir
lesiones a largo plazo. Respecto a los periodos de trabajo es esencial realizar descansos
breves cada hora de trabajo para evitar sobrecarga.

En lo respectivo al trabajo de laboratorio, se deben de utilizar guantes de latex cuando
se estén manipulando productos quimicos ademas de gafas protectoras. En adicién a esto
se debe de comprobar la etiqueta de seguridad de todo producto quimico para asegurar
una correcta manipulacion y gestion de residuos. Se debe de asegurar de que el espacio
de trabajo se encuentre correctamente ventilado y en caso contrario, se debe de hacer uso
de una campana estractora para absorver los vapores nocivos para la salud emergentes de
los materiales como la Epoxy o disolventes. Finalmente, al terminar cada sesion de lami-
nado/ensayo, se deberan de colocar los residuos sélidos en los contenedores habilitados
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para su respectivo reciclaje y los liquidos deberan de ser derramados en tanques cuya tapa
pueda sellarse.

8.3.

Especificaciones técnicas equipamiento informatico

Se procede a describir el hardware y software empleado para el desarrollo del proyecto
de fin de grado. En lo que respecta al hardware empleado, se ha hecho uso de un ordenador
portatil MSI GT75 Titan con sistema operativo WINDOWS® 10 equipado con un proce-
sador Intel®Core”™ i7-9750H (2.60 GHz), un disco SSD de 512 Gb, 32 Gb instaladas
de memoria RAM y una tarjeta grafica NV I DI AT™ GeForce RTX 2070 conectado a un
monitor de 24 pulgadas. Los programas empleados se detallan a continuacion:

8.4.

MATLAB®: Elaboracion de figuras y postprocesado de resultados. Licencia pro-
porcionada por la Universitat Politecnica de Valencia.

Paquete de Microsoft Office®: Post procesado preliminar de resultados, gestion de
datos y anotaciones. Licencia proporcionada por la Universitat Politecnica de Va-
lencia.

DIGIMAT® MF, FE: Empleado para la modelizaciéon de materiales compuestos
mediante técnicas de homogenizacion. Licencia provista por el Departamento de
Ingenieria Mecéanica y Materiales.

Siemens® Nx, Nx Nastram: Analisis de elementos finitos y simplificaciéon de CAD.
Licencia provista por el Departamento de Ingenieria Mecanica y Materiales.

Fusion 360®: Importacién de CAD y redisefio del ala. Licencia proporcionada por
la Universitat Politecnica de Valencia

Overleaf®: Redaccion de la memoria. Software de libre acceso con version gratuita.

Especificaciones técnicas materiales estudio

En la siguiente seccidn se especificaran las fichas técnicas de lo materiales de estudio
ademés de la maquina de ensayos con sus correspondientes medidas.
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8.4.1. Especificaciones técnicas Castropox 4307-1209

SISTEMA EPOXI COMPUESTO DE RESINA EPOXI 4307 CON
ENDURECEDOR 1209

Este sistema de Resina Epoxi 4307 con Endurecedor 1209 es un sistema
epoxidico idéneo para aplicar sobre diferentes soportes (plasticos, aceros, madera y
morteros. Debido a su baja viscosidad puede emplearse para la elaboracion de
laminados utilizando como refuerzo fibras de vidrio, aramida (kevlar) o carbono entre
otras. Incorporando cargas minerales tales como cuarzo, silice, alimina, caolin,
carborundum, etc., puede utilizarse para el recubrimiento de suelos industriales por
diversos procedimientos: recubimientos multicapa, recubrimientos bicapa (morteros
autonivelantes) o afiadiendo una mayor cantidad de dridos realizar capas gruesas de
mortes de muy alta resistencia a la compresion.

Las caracteristicas que se pueden destacar son las siguientes:

Muy buena velocidad de endurecimiento.

Excelentes propiedades mecdnicas.

Discreta resistencia a latemperatura.

Buena resistencia a los dcidos y excelente a los dlcalis y disolventes

Pot-Life o tiempo de gelificacion TECAM 250 g a 23 #C : 23 minutos

Pot-Life de 45 minutos con la versién 1028

No trabajar a temperaturas inferipres a 109C

Relacidn de resina epoxi con endurecedor 1209 ¢ 1208 : 100: 50 (en peso)
La pieza sobre la que se aplica el sistema epoxi debe estar exenta de oxidos,
grasa o aceites.

Caracteristicas fisicas y quimicas de :

A) Resina Epoxi 4307 resultado de la condensacion de Bisfenol A-F y la
epiclorhidina

* Viscosidad baja modificada y no cristalizable

* Indice epoxidico : (100/152) = 0,52 +£0,02
* Viscosidad (258C): 700 £ 70 mPa s

« Densidad (202C): 1,13 gfcm?

# Punto de inflamacidn: aprox. 130 2C

o Indice color: <2

+ Equivalente epoxidico: 192 g

B) Endurecedor 1209

Figura 8.1: Especificaciones técnicas I Castropox 4307-1209 [3]
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PROPIEDADES MECANICAS

Resistencia a flexion (DIN 53452) 120 N/mm’
Resistencia a traccion (DIN 53453) 65 MPa
Alargamiento(traccién) (DIN 53455) 4%
Resistencia a compresion (DIN 53455) 87 N/mm*
Médulo de Elasticidad (DIN 53457) 3100 N/mm*
Temperatura de Distorsion por calor 65%C
Absorcidn de agua después de:

24 horas a temperatura 0,22%
ambiente 30 minutos a 1008C 0,350%

APLICACIONES

El sisterma epoxi 4307con el endurecedor 1209 se utiliza para fabricar todo tipo
de laminados de elevada resistencia quimica, asi como pinturas sin disolvente
disolvente y morteros de resinas sintéticas.

NOTA MUY IMPORTANTE:

La relacion de mezcla en peso 100/50, en este caso, debe ser respetada
escrupulosamente y una vez realizada la mezcla perfectamente homogenea de los

dos componentes, se aconseja volcarla en

otro recipiente (recipiente gue

Figura 8.2: Especificaciones técnicas 2 Castropox 4307-1209 [3]

8.4.2. Especificaciones técnicas fibra de carbono tipo chopped

Chopped carbon fiber
Material data
Properties Units: Values
Density glem® 180
Fibar length chopped mim [ in B0r024
Filamant diameter pm 7
Tensile strength GPa [ ksi 4.0 /580
Tensile modulus GPa [ Msi M0/ 35
Ekangation at break ® 1.7
Single filament resistivity wiim 15 /590
Bulk denaity i .
Sizing type Epoxy
Sizing level WL % 3
Delivery form
Properthes Units Values
Packaging 8 PE bags In cartons
o non-returnable palettes
Kot waight per PE bag kg /b 10722
Dimansions carton mm { in ERESE0nBEE [ 20a21, T2E2
Nt weight per carton kg /It B0/ 176

Figura 8.3: Especificaciones técnicas fibra carbono chopped [4]
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8.4.3. Especificaciones técnicas resina epoxy E3

FICHA TECNICA
CARACTERISTICAS PRINCIPALES

« Facil de usar

* Resina standard “todoterreno”.

« Viscosidad media, bastante buenas caracteristicas de humectacién

+ Buenas propiedades mecanicas, quimicas y resistencia a la temperatura
+ Eleccion de la velocidad del endurecedor: rapido, lento.

RE 3 es una resina epoxidica estratificada estandar, de viscosidad media, alta dureza y resistencia quimica.

Resina standard de uso general con alto rendimients tanto para laminacion manual en molde aberto, con bolsas de vacio,
contramolde, etc. admitiendo an cualquier caso refuerzos con fibra de carbono, aramida (como Keviar®) o vidrio.

Esta resina esta fabricada a partir de bisfencl A

Propéedades espaciales: Mo cristaliza a temperatura ambiente. La resina y el endurecedor forman juntos una mezcla viscosa que
parmite una impregnacion adecuada del tejido y. al memo tempo, la eliminacidn de las burbujas de aire. Esto permite oblenar
las mejores propiedades mecanscas del producto final.

La resina se puede combinar con e endurecedor EE12 para un curado ripido y con el EES0 para un curado y tiempo de trabajo

mas lento. El rango de vida de la mezcla a 20°C es entre aprow. 10 min. y 2 horas segin el endurecedor empleado.
Se obtienen superficies no pegajosas y de alto brillo,

Endunecedor EE12 EE®0
Raits por peso 10035 100:35
Tiempo gelficacion (min ) 10-18 80 - 120
a25c

Estaso Ligpuicts Liguuddes Liguass

E&mmﬁdh’ 166 - 182 166 - 162 166 - 182

indice epoxi mol/ 1000 g 055-060 | 0.55-0060 | 055 -0.,60

Resistencia al calor *C BS B85
Viscosidad (mPa, 25°C) 700 - 90D 400 - 550 20-100
Densidad [giomd 1.13-1,17 1,04 -1,08 | 0,94 -0.88

Figura 8.4: Especificaciones técnicas resina epoxy E3 y endurecedor EE12 [clipcarbono]
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8.4.4. Especificaciones técnicas tafetan 3K

TECHNICAL DATA SHEET

TRO

Article: Style 447 COMPOSITES
Setting [threads/cm|: 4,0/4.0
Weave: Plain
Finish: loomstate
Construction: Warp Weft
Muterial: Carbon Carbon
Yield: 200 tex 2040 tex
Technical Data Unit Target +- Tolerance
l"ibr\edunsity R “'.rp pfcm' n.s. +f= n.(s.
Welt glem® n0i, += n.Gi.
Linear density '’ Warp tex 200 +- 10
Welt ex 200 rfe 10
Twist Warp T'm H-
Weft T'm +a
Sefting Warp thr./1em 4.0 +- 2
Welt thr./10cm 4.0 #- 0.2
Weight g/m* 160 = A/+h
Dry Weight 2/'m? 160 *ie A6
Muoisture content Y 0.5
Thickness *! mm 0.30 +i- 0,04
Width cm as ordered +/- 1
1o n.Gi: deponding on order and vam spocification 2happronimate value, nol B rolcass
3 o enensre. certified by supslior
Style 447T = Style 447 with tracer yarn as ordered
Remark:
The values describe the properties of the fabric based on a limited production period.
Date oM This datasheet does not include revision service.
09.04.2015 Svhille Blischer

Figura 8.5: Especificaciones técnicas tafetan 3K [27]
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8.4.5. Especificaciones técnicas prepreg SE 84LV

MECHANICAL PROPERTIES

Cured using standard vacuum biag processing techniques and a minimum cure time of 12hrs st 80°C (176°F). Values are representative of
the typical proparties 1o be expacted but do nol constitute a g e spacification_

CURED RESIN PROPERTIES

Glaas Trarabon Temperaias Ty nEc =21 rril

UNIDIRECTIONAL LAMINATE PROPERTIES

Pmp-ﬂupu“nmd‘rmﬁhhﬂ:hdﬁfrm.“d‘h i Cu s with specific reguire should
contact Gurit lechnical support wha can approp fibress and fonmat

"HEC = High Elongation Carbor, IMC = Intemadials Modubes Carbon, HME = High Modulus Carbon, UHRC = Utra-High Modulss Carbon
*“hormaimed to 6% Sbre volume Fraction

Figura 8.6: Especificaciones técnicas prepre SE 84LV [24]
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8.4.6. Dimensiones maquina de ensayos INSTRON 5967

Series 5960 Dimensions

Standard Frame Dimensions
Load frame dimensions for all standard configuration dual column table model load frames

are listed in Table 2-5 on page 2-11. See Figure 2-1 on page 2-13 to match the letter
designations in the table.

Table 2-5.  Series 5960 Standard Configuration Dimensions

Lettar
Designation Description Dimension - mm (inch)

A ACross columns T20 (28.3)

B Column depth 140 (5.5)

c Horizontal test daylight 418 (16.5)

u] Top plate thickness 52 (2.00

E Crosshead thickness
S9E5/5966 TG (3.0)
SOETIS089 120 (4.7)

F Space requined 1o open controller door 148 (5.8)

Product Support: www.instron.com 2-1

Figura 8.7: Dimensiones maquina de ensayos INSTRON 5967 I (Nota: La serie 60 tienen
todas las mismas dimensiones pero recibiendo ligeras modificaciones para capacitarlas
para realizar tests en especifico). Visitar [8] para mayor informacion.
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Chapter: Requirements and Specifications

Table 2-5. Senes 5960 Sftandard Configuration Dimensions
Latter
Designation Description Dimension - mm (inch)
G Base beam height from lable 180 (7.5)
Gap for feat - nominal satting 25 (1.0)
a1 Crosshead position
5965/5966 Manimum 116 (4.6)
5965/5966 Maximum 1256 (49.5)
S067/5969 Minimum 72(2.8)
S96T/50969 Maximum 1212(47.7)
42 Mot applicable
K Owerall depth 725 (28.5)
L Front of base 1o test center 265 (10.4)
M Molor cover height 403 (15.9)
N Overall height (maximum) 1634 (84.3)
P Overall width T79 (30.7)
a Coupling pin 1o base 50(2.3)
R Load cell pin to crosshead
with 2580 Series load cells S00M, 1kM, 2kN a1 (3.58)
with 2580 Series load cell SkN 101 (3.98)
with 2580 Series load cells 10kN, 30kM, S0kN 122 (4.80)
5 Top plate width 180 (7.1)
Extra Height Configuration

The dimensions of the extra height models are the same as for standard models, except for
the overall height dimension N, which 15 2159 mm (85.0 ).

Figura 8.8: Dimensiones maquina de ensayos INSTRON 5967 11
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Series 5960 Dimensions

- b Y

Figure 2-1. Senes 5960 Standard Configuration Load Frame Dimensions

Figura 8.9: Dimensiones maquina de ensayos INSTRON 5967 111
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Capitulo 9

Presupuesto

En el proximo capitulo se especificara el presupuesto estipulado para la realizacién
completa del proyecto, realizando un desglose entre las tareas de redaccion de memoria,
caracterizacion experimental, modelado mediante DIGIMAT y simulacion mediante ele-
mentos finitos.

9.1. Estimacion de sueldos

En primera instancia se estimaran los sueldos de los técnico de laboratorio, profesores
y alumno inplicados en el proyecto. En la tabla 9.1 quedan especificados los sueldos ma-
ximos y minimos en base a las cotizaciones de la seguridad social en el ano 2023 ([5]).
Al autor del TFG se le ha asignado el sueldo minimo de ingeniero técnico mientras que al
tutor se le ha asignado un promedio entre el maximo y minimo sueldo para un ingeniero.
El sueldo asignado para los técnicos de laboratorio se ha estimado de [23]. El salario por
hora ha sido estimado considerando una jornada laboral de 8 horas 5 dias a la semana.

Tabla 9.1: Estimacion sueldos autor, tutor y técnicos de laboratorio en base a la cotizacién
en el afio 2023 por profesion.

Max. Min. Salario estimado | €/h
Ingeniero técnico 449550 € 1,459.20€ 1,459.20 € 829 €
Dtor.Inst.Diseiio Fabricacion y
Produccion Automatiz. (IDF) 449550 € 1,759.50€ 281244 € 15.98 €
Técnic@ de laboratorio 1,833.00 € 1,833.00 € 1,833.00 € 1041 €

9.2. Valor economico modelizado materiales mediante DI-
GIMAT

En la siguiente seccidn se especifica el valor econémico estimado del proceso de mo-
delizado de materiales mediante DIGIMAT MF y DIGIMAT FE respectivamente. El coste
por horas del software ha sido calculado en base al precio de suscripcién anual de la li-
cencia y realizando la particion por la cantidad de horas en un afio.

La licencia de DIGIMAT ha sido financiada por el departamento de Disefio, Fabrica-
cion y Produccidon Automatizada de la Universitat Politecnica de Valencia.
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Tabla 9.2: Estimacién valor econdmico modelizacién materiales compuestos mediante
DIGIMAT.

Modelado mediante digimat | €/h Horas | Total
Licencias 0.58 € 100 58.15 €
Ingeniero 829 € 100 829.09 €
Total 887.24 €

9.3. Valor economico analisis mediante elementos finitos

En la siguiente seccion se especifica el valor econdmico estimado del proceso de anili-
sis de elementos finitos realizado con Siemens NX. El coste por horas del software ha sido
calculado en base al precio de suscripcion anual de la licencia y realizando la particion
por la cantidad de horas en un afio.

La licencia de Siemens NX ha sido financiada por el departamento de Disefio, Fabri-
cacion y Produccion Automatizada de la Universitat Politecnica de Valencia.

Tabla 9.3: Estimacién valor econdmico Analisis elementos finitos mediante Siemens NX.

Modelado mediante siemens NX | €/h Horas | Total
Licencias 0.34€ 100 34.11 €
Ingeniero 829€ 70 580.36 €
Total 614.47 €

9.4. Valor econémico caracterizacion experimental

En la siguiente seccidn se especifica el valor econdmico estimado del proceso de carac-

terizacion de materiales. El coste de materiales y maquinas sera especificado en la seccién
9.6.

Tabla 9.4: Estimacién valor econdmico proceso de caracterizacion Experimental.

Caracterizacion Experimental | €/h Horas | Total

Ingeniero 829 € 30 | 248.73 €
Técnico de Laboratorio 1041 € 6| 6249¢€
Tutor 1598 € 6| 95.88¢€
Total 407.09 €
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9.5. Valor econdmico redaccion memoria

En la siguiente seccion se especifica el valor econdmico estimado del proceso de re-
daccion de la memoria.

Tabla 9.5: Estimacion valor econémico redaccion de la memoria y elaboracion de figuras
en MATLAB.

Redaccion de la memoria y elaboracion figuras | €/h Horas | Total
Ingeniero 8.29 € 150 1,243.64 €
Tutor 1598 € 20 319.60 €
Total 1,563.23 €

9.6. Valor economico material

En la siguiente seccion se especifica el valor econémico estimado del material em-
pleado para la redaccién y confeccion del trabajo de fin de grado. Nétese que no se ha
especificado el coste de 1a maquina de ensayos pues esta se adquirié hace mas de 10 afios
y se considera material amortizado.

Tabla 9.6: Coste materiales empleados en el trabajo de fin de grado.

Coste materiales proyecto Coste unitario cantidad Total
Materiales compuesto (€/ud.)

Resina epoxy + endurecedor EE12 39.39 € 1 kg 39.39 €
Castropox 4307 FLEX / 1209 Resina Epoxi Flexible | 36.24 € 1 kg 36.24 €
Tafetan 3K 41.14 € 1 m? 41.14 €
Prepreg SE 84LV 62.95 1 m? 62.95 €
Fibra Chopped 1452 € 100 g 1452 €
Subtotal 194.24 €
Consumibles (€/ud.)

Tucky tape 11.86 € Sm 11.86 €
Airtag 19.17 € 300 g 19.17 €
Bolsa 5.52 € Sm 27.60 €
Peelply 4.24 € 10 m? 42.40 €
Subtotal 101.03 €
Coste hardware (€/h.)

Ordenador portatil MSI Titan GT76 0.10 € 350 h 35.00 €
Total 330.27 €
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9.7. Valor economico total

El coste completo del proyecto consta en la tabla 8.9. No se ha cuantificado el coste de
las licencias del paquete de Microsoft Office y MATLAB puesto que estan proporcionadas
por la Universidad en el pack de software de estudiante.

Tabla 9.7: Coste total del trabajo de fin de grado

Coste total

Licencias 92.26 €
Mano de obra | 3,379.78 €
Material 330.27 €
Total 3,802.31 €
Total+IVA 4,531.44 €

El coste total del trabajo de fin de grado asciende a:

# CUATRO MIL QUINIENTOS TREINTA Y UN EUROS CUARENTA Y CUA-
TRO CENTIMOS #
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Capitulo 10

Anexo I

10.1. Ciriterios de Fallo DIGIMAT MF

En el proximo anexo se enumeraran los distintos criterios de fallo presentes en DIGI-
MAT MF ademas de sus limitaciones.

10.1.1. Tsai-Hill 2D

Este modelo de fallo se basa en introducir 5 parametros (Los descritos anteriormente)

y devolver un indicador.
2 2

2
. (3 0110 O, [z
fa=VFalo) with Fy(0) = 35 — =72+ F + —Slg

(10.1)

La principal limitacién de este modelo reside en que asume direcciones principales de
aplicacion de las fuerzas y el signo del producto ¢;;0,, varia en funcién de las solicita-
ciones a las que se encuentra sometida la estructura.

10.1.2. Azzi-Tsai-Hill 2D

Este modelo es idéntico a Tsai-Hill 2D, lo tnico novedoso reside en el producto ¢ 05,,
el cual se coloca en valor absoluto lo que permite obtener mejores estimaciones en algunos

Ccasos.
2

2 2
. o 0110 [op c
fa=VFa(o) with Fy(0) = 35 - lonon] 1)'(222| +5+ —S'§

(10.2)

10.1.3. Hashin 2D

Este modelo de fallo se basa en introducir 6 parametros y devolver 4 indicadores. Los
parametros introducidos son los descritos en la introduccién de 2.2.3 y la resistencia a
esfuerzo cortante a flexion en el plano (2,3). En caso de que uno de los indicadores alcance
el valor critico de 1, se asume que el material compuesto presenta fallo estructural.
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0.2 2

fa = Fa(0) con Fy(0) = 4+ 2 if 1, > 0,0
t

/g = Fg(o) con Fg(o) = —% if 611 < 0,0 en caso contrario
C
0'2 62 . .
fc =/ Fc(o) con F-(o) = % + ﬁ if 65, > 0,0 en caso contrario

-

%%, %D Y. \? % .
> estalqueFD(a/f)=lconFD(a)=m+?+ (K) =13 if oy <0,0en
7 1 c

caso contrario
(10.3)

10.1.4. Modelos de fallo progresivos

Muchos modelos de fallos presentes en la literatura [6] se basan en la mecénica de fallo
continuo, es decir, en lugar de considerar que la iniciacidon de una grieta en la estructura que
posteriormente se propaga, se centra en las consecuencias de los distintos microdefectos
que pueden aparecer en la microestructura. Entre ellos destacan delaminado fibra-matriz,
aparicion de grietas en la matriz, pandeo de fibras...ejemplificadas en la 10.1.

/ A
|
@ lJ » @ =
D
Matrix cracking Fiber/matnx debonding Delamination
> Al
—R-] | —
a1
—
t + 4

Fiber buckling Fiber kinking Fiber breakage and pullout

Figura 10.1: [6] Distintos defectos presentes en materiales compuestos por fibras uni/bi
direccionales.

Se introduce pues el concepto de tensidn aparente (6) y tension efectiva (o). La tension
efectivaimplica una reduccion en la rigidez del material compuesto puesto que la presencia
de microdefectos/huecos disminuye las superficie del material trabajando a traccion/com-
presion. Este efecto se observa de forma esquemadtica en la fig. 10.2.
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Figura 10.2: [6] Efecto de los microdefectos en la resistencia a traccion

Para caracterizar la tension efectiva correspondiente con comportamiento elasto-plastico
DIGIMAT tiene dos posibles alternativas; ambas de base tedrico - empirica.

a Obtener la curva caracteristica del material y tener caracterizadas todas sus propie-
dades mecénicas. De esta forma el propio digimat realiza una estimacién de la region
no elastica. Los materiales compuestos constituidos por fibras largas se caracterizan
por tener una region reducida en la curva tension - deformacion.

b Realizar un ensayo a traccion del material compuesto. Los datos se incluyen y DIGI-
MAT crea una funcioén interpoladora de los puntos en la region plastica. Esta opcidon
es la que menor trabajo de caracterizacion requiere y serd la empleada durante el es-
tudio.

10.1.5. Camanho

Cabe hacer mencidn especial al modelo de Camanho puesto que permite obtener 4
indicadores en base a 8 parametros. Ademas este modelo fue desarrollado en exclusiva
para materiales compuestos con fibras unidirecionales. Sin embargo, para obtener los 8
parametros iniciales requiere de la fabricacion y ensayo de un elevado probetas y cae fuera
del alcance de la etapa de disefio preliminar.
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Capitulo 11

Anexo 11

11.1.
MAT MF

Propiedades mecanicas obtenidas mediante DIGI-

En el siguiente anexo se resumen todos los datos calculados mediante DIGIMAT MF.
Notese que para el tafetdn no se han obtenidos valores simétricos para la direccion 11 y
22. Esto se debe a que el RVE tiene distinto niimero de fibras en funcién de la direccion.
Por ello, se tomaran los valores en la direccion 11 al ser los que tienen sentido fisico.

CFRP Forged | Tafetan 3K | CFRP SE 84LV
E11(Mpa) 10767 21947 152640
E22(Mpa) 10767 8509.2 14476
E33(Mpa) 10767 6.6288 14476
nul2(-) 0.27113 | -0.091142 0.3
nu2l(-) 0.27113 | -0.035336 0.02845
nul3(-) 0.27113 5.8612 0.3
nu31(-) 0.27113 | 0.0017703 0.02845
nu23(-) 0.27113 20 0.38788
nu32(-) 0.27113 0.015581 0.38788
G12(Mpa) 4235.1 3.1076 6189.4
G13(Mpa) 4235.1 39.78 6189.4
G23(Mpa) 4235.1 193.02 5215
Global density(g/cm3) 1.3857 0.80409 1.599

Tabla 11.1: Propiedades mecénicas calculadas mediante DIGIMAT MF

Los médulos de cizallamiento son obtenidos de la expresion:

E

T 2(1+v)
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Tabla 11.2: Propiedades mecénicas introducidas en Siemens®NX. Propiedades Rhoacelll
extraidas de [11]

CFRP Forged | Tafetan 3K | CFRP SE 84LV | Rhoacell
E11(Mpa) 4450 17740 21570 75
E22(Mpa) 4450 17740 14476 75
E33(Mpa) 4450 6.6288 14476 75
nul2(-) 0.27113 0.3 0.3 0.28
nu2l(-) 0.27113 0.02845 0.02845 0.28
nul3(-) 0.27113 0.3 0.3 0.28
nu31(-) 0.27113 0.02845 0.02845 0.28
nu23(-) 0.27113 0.38788 0.38788 0.28
nu32(-) 0.27113 0.38788 0.38788 0.28
G12(Mpa) 1750.4 6823 6189.4 24
G13(Mpa) 1750.4 6823 6189.4 24
G23(Mpa) 1750.4 6391 5215 24
Global density(g/cm3) 1.3857 0.80409 1.599 0.052
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