CAPITULO 4

ANALISIS POR EL METODO DE LOS ELEMENTOS FINITOS DE
COMPUESTOS LAMINADOS

4.1 METODO DE LOS ELEMENTOS FINITOS

4.1.1 INTRODUCCION

El método del elemento finito ha llegado a ser una herramienta poderosa en la
solucion numérica de un amplio rango de problemas de ingenieria. Las
aplicaciones van desde el analisis por deformacion y esfuerzo de automoviles,
aeronaves, edificios y estructuras de puentes hasta el analisis de los campos del
flujo de calor, de fluidos, magnético, filtraciones y otros problemas de flujo. Con los
avances en la tecnologia de las computadoras y de los sistemas CAD, pueden
modelarse problemas complejos con relativa facilidad. En una computadora
pueden probarse varias configuraciones alternas antes de construir el primer
prototipo. Todo esto sugiere que debemos modernizamos empleando estos
desarrollos para entender la teoria basica, las técnicas de modelado y los
aspectos computacionales del método del elemento finito. En este método de
analisis, una region compleja que define un continuo se discretiza en formas
geométricas simples llamadas elementos finitos. Las propiedades del material y
las relaciones gobernantes, son consideradas sobre esos elementos y expresadas
en términos de valores desconocidos en los bordes del elemento. Un proceso de
ensamble, cuando se consideran debidamente las cargas y restricciones, da lugar
a un conjunto de ecuaciones. La solucibn de esas ecuaciones nos da el

comportamiento aproximado del continuo.

4.1.2 ASPECTOS HISTORICOS
Las ideas basicas del método del elemento finito se originaron gracias a los
avances en el analisis estructural de las aeronaves. En 1941, Hrenikoff presentd

una solucion de problemas de la elasticidad usando el “método de trabajo del
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marco”. En un articulo publicado en 1943, Courant usé interpolacién polinomial por
partes sobre subregiones triangulares para modelar problemas de torsion. Turner
y otros investigadores obtuvieron matrices de rigidez para armaduras, vigas y
otros elementos y presentaron sus hallazgos en 1956. Clough fue el primero en

acunar y emplear el término elemento finito en 1960.

En los primeros afios de la década de 1 960, los ingenieros usaron el método para
obtener soluciones aproximadas en problemas de analisis de esfuerzos, flujo de
fluidos, transferencia de calor y otras areas. Un libro de Argyris, publicado en 1
955, sobre teoremas de energia y métodos matriciales, cimenté métodos
adicionales en los estudios del elemento finito. El primer libro sobre elementos fini
tos por Zienkiewicz y Chung fue publicado en 1967. A finales de la década de
1960 y principios de la siguiente, el analisis por elemento finito se aplicé a
problemas no lineales y de grandes deformaciones. El libro de Oden sobre

continuos no lineales aparecié en 1972.

Las bases matematicas se fijaron en la década de 1970. Nuevo desarrollo de
elementos, estudios de convergencia y otras areas afines pertenecen a esta

categoria.

Actualmente, los avances en computadoras mainframe (las supercomputadoras) y
la disponibilidad de poderosas microcomputadoras han puesto este método al

alcance de estudiantes e ingenieros que trabajan en industrias pequefias.

41.3 CONCEPTOS FUNDAMENTALES PARA EL DESARROLLO DEL
ELEMENTO FINITO

4.1.3.1 ESFUERZOS Y EQUILIBRIO DE CARGAS

En la figura 4.1 se muestra un cuerpo tridimensional que ocupa un volumen V y

tiene una superficie S. Los puntos en el cuerpo estan identificados por las

coordenadas X, y, z. La frontera del cuerpo se restringe a la region donde se

especifica el desplazamiento. Sobre una parte de la frontera se aplica una fuerza
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distribuida por unidad de area T, llamada también traccion. Debido a la accion de

la fuerza se deforma el cuerpo.

La deformacion en un punto x ( =[x, y, z]T) esta dada por las tres componentes de

su desplazamiento:
u=[u,v,wl’ (4.1)

La fuerza distribuida por unidad de volumen, por ejemplo, el peso por unidad de

volumen, es el vector f dado por:

f= [fonyfZ]T (42)

En la figura 4.1 se muestra la fuerza de cuerpo actuando sobre el volumen
elemental dV. La traccion superficial T puede darse por el valor de sus

componentes en puntos sobre la superficie:
T = [Tx,Ty,Tz]" (4.3)

Ejemplos de traccién son las fuerzas de contacto distribuidas y la accién de la
presion. Una carga P actuando en un punto i se representa por sus tres

componentes

Pi = [Px, Py, Pz]! (4.4)
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Figura 4.1 Cuerpo tridimensional

En la figura 4 .2 se muestran los esfuerzos que actuan sobre el volumen elemental
dV. Cuando el volumen dV “se contrae” a un punto, el tensor de esfuerzo se
representa colocando sus componentes en una matriz simétrica (3 X 3). Sin
embargo, se pueden representar los esfuerzos por medio de sus seis

componentes independientes como sigue:
— T
6 =[0,00;Ty;, Ty, Ty] (4.5)

donde oy, 0

y,0, son esfuerzos normales y t,,,7,,, Ty, son esfuerzos cortantes.

yz)
Considerando el equilibrio del volumen elemental mostrado en la figura 4.2.
Primero se determinan las fuerzas sobre las caras multiplicando los esfuerzos por

las areas correspondientes.
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Tomando en cuenta ¥ F, = 0,X F, = 0,X F, = 0y recordando que dV = dr dy dz,

obtenemos las ecuaciones de equilibrio:

ao'x aTxy asz _
ax+ay+az+fx—0 (4.6)
0Tyxy , 00y 0Ty, _
ax+ay+az+fy—0 (4.7)
Otxz  OTyz | 99, _
o + 3y + Py + fz=0 (4.8)

Figura 4.2 Equilibrio de un volumen elemental
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4.1.3.2 CONDICIONES DE FRONTERA
De acuerdo a la figura 4.1, se puede observar que hay condiciones de
desplazamiento en la frontera y condiciones de carga en la superficie. Si u se

especifica sobre parte de la frontera denotada por S, se tiene:
u=0 Sobre S, (4.9)

También se puede considerar condiciones de frontera tales como u = a, donde a

es un desplazamiento.

Se considera ahora el equilibrio del tetraedro elemental ABCD, mostrado en la
figura 4.3, donde DA, DB y DC son paralelas a los ejes X, y y z, respectivamente, y
dA es el area definida por los vértices ABC. Si n = [nx,ny,nz]" es la normal
unitaria a dA, entonces el area BDC = n.dA, el area ADC = nydA y el area ADB =

n.dA. La consideracion del equilibrio a lo largo de los tres ejes coordenados da:

OxNy + TyyNy + TN, =Ty (4.10)
TeyNy + 0yNy, + Ty,n, =T, (4.11)
Tz + TysNy + o0, =T, (4.12)

Esas condiciones deben satisfacerse sobre la frontera Si., donde se aplican las
tracciones. En esta descripcion, las cargas puntuales deben tratarse como cargas

distribuidas sobre areas pequefias pero finitas.
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Figura 4.3 Un volumen elemental tipo tetraédrico en la superficie

En la ecuaciéon (4.5) representamos las deformaciones unitarias en una forma

vectorial que corresponde a los esfuerzos:

€=[¢, €y, €2 Vyz Vxz ny]T (4.13)

donde €,,€,,€, son las deformaciones unitarias normales y: y,,, ¥xz ¥xy SON las

deformaciones angulares unitarias cortantes.

La figura 4.4 da la deformacion de la cara dx - dy para pequefias deformaciones,
que son las consideradas aqui. Tomando en cuenta también las otras caras,

podemos escribir:

_ [au v dw dv | aw du , ow du , o]l

v ow 9v , 0w du . 9w Ou 9 4.14
ox’0dy’ 0z’ oz dy’ oz ox’oy = ox ( )

Estas relaciones entre deformaciones unitarias se cumplen para deformaciones

pequenas.
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4.1.3.3 RELACIONES ESFUERZO-DEFORMACION UNITARIA

Para materiales elasticos lineales, las relaciones esfuerzo-deformacion unitaria
provienen de la ley de Hooke generalizada. Para materiales isotropicos, las dos
propiedades del material son el médulo de Young (o modulo de elasticidad) E y la
relacion de Poisson y. Si se considera un cubo elemental dentro del cuerpo, la ley
de Hooke da:

L
y
Y
i
X
Figura 4.4 Superficie elemental deformada
[ox
E E E
€, = vE2_p% (4.15)
y E E E )
oz
€,= vE—p24Z
E E E
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Vyz = G
= Ixz
)/xz - G
_ Ixy
Yay = G

El médulo de corte (0 médulo de rigidez) G, esta dado por:

G= & (4.16)

2(1+v)

De las relaciones de la ley de Hooke (ecuacion 4.15), se puede notar que

€x t €, +€, = (1—E2‘U) (ox + 0y +0,) (4.17)

Sustituyendo (o, + 0,) y otras relaciones en la ecuacion (4.15), se obtienen las

relaciones inversas
o= De (418)

Donde D es la matriz simétrica de (6 X 6) del material dada por:

1—v v v 0 0 0
v 1—v v 0 0 0
_ E v v 1-v 0 0 0
b= a+(-2v)| 0 0 0 05—v 0 0 (4.19)
0 0 0 0 05—v 0
0 0 0 0 0 0.5 — v
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4.1.3.4 ESFUERZO DE VON MISES

El esfuerzo de von Mises se usa como un criterio para determinar la aparicioén de
una falla en mate- dales ductiles. El criterio de falla establece que el esfuerzo de
von Mises o debe ser menor que el esfuerzo de fluencia o. del material. En forma
de desigualdad, el criterio puede escribirse como

Oym = Oy (4.20)

El esfuerzo de von Mises gy,,esta dado por:

donde |1 e I, son las primeras dos invariantes del tensor de esfuerzo. Para el
estado general de esfuerzo, expresado por la ecuacion 4.5, I; e I, estan dados por

Iy =0+ 0, + 0,
(4.22)
I, = 0,0, + 0,0, + 0,0, — T2, — T2, — T2
y y0Oz z0x vz xz xy

En términos de los esfuerzos principales oy, 0,, 05, las dos invariantes pueden
escribirse como

11 = 0-1 + 0-2 + 0-3
(4.23)
I, = 0,0, + 0,05 + 030,

Es facil verificar que el esfuerzo de von Mises dado en la ecuaciéon 4.21 puede
expresarse en la forma

oy = 5/ (01 = 0)7 + (0, = 05)2 + (05 — 07)? (4.24)
Para el estado de esfuerzo plano, se tiene

Il=0'x+ O-y

(4.25)
I; = 0,0, — 15,
Y para la deformacion unitaria plana
Iy =0+ 0, + 0,
(4.26)

I; = 0,0, + 0,0, + 0,0, — 1%,
Donde o, = v(o, + ay)
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4.2 RESOLUCION UTILIZANDO EL METODO DE LOS
ELEMENTOS FINITOS

4.2.1 FORMULACION DEL ELEMENTO FINITO

Previo a la realizacion de cualquier calculo se procede a dividir el volumen en
elementos mas pequefios como cubos, tetraedros, etc. Para el ejemplo se lo hara
en tetraedros de cuatro nodos. A cada nodo se le asigna un numero y se lee en
las coordenadas X, y, z. En la figura 4.5 se muestra un elemento tipico e.

Figura 4.5 Elemento tetraédrico

La conectividad puede ser definida como se muestra en la tabla 4.1.

Tabla4-1 CONECTIVIDAD

Nodos

ElementoNo. |12 (3 |4

e 1J|K|L

Fuente: Introduccion Al estudio de elementos finitos de Ingenieria
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A cada nodo local i se le asigna los tres grados de libertad q3;_,,q3i-1,93; Y al
correspondiente nodo global | le asignamos Qs;;_,, Q3;-1,Q3;. Los vectores de

desplazamiento del elemento y global son entonces

q=191,92 93 ---:CI12]T (4.27)

Q =[01,Q2,Q3, ... Qn1" (4.28)

donde N es el numero total de grados de libertad de la estructura, a razon de tres
por nodo. Se definen las cuatro funciones de forma tipo Lagrange N1, N2, N3 y
N4, gracias a las cuales se podra transformar a partir de un sistema de
coordenadas globales x, y, z, a un sistema de coordenadas locales & 1, ¢, donde la
funcién de forma N; tiene un valor de 1 en el nodo i y es cero en los otros tres
nodos. Especificamente, N1 es 0 en los nodos 2, 3 y 4 y crece linealmente hasta 1
en el nodo 1. Usando el elemento maestro mostrado en la figura 4.6, se puede

definir las funciones de forma corno

Ny=¢ Ny,=n N3=( Ny=1-6—n—¢ (4.29)
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"1(1,0,0

3 Ng=1-£-n
Figura 4.6 Elemento maestro para funciones de forma

Los desplazamientos u, s w en x pueden escribirse en términos de los valores

nodales desconocidos corno
u=Nq (4.30)
donde

N, O 0O N, O O N O O N, O O

o 0NN O 0N O O Ny O O N,

Como puede verse que las funciones de forma dadas por la ecuacién 4.29 pueden
usarse para definir las coordenadas X, y, z del punto en el que se interpolan los

desplazamientos u, y, w. La transformacion isopararnétrica esta dada por
X = lel + NzXz + N3x3 + N4,x4

Yy = N1y;1 + Noy, + N3ys + Nyy, (4.32)
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Z = N121 + NzZz + N3Z3 + N4Z4_

que, al sustituir los valores N1 dados por la ecuacion 4.29 y usar la notacion

Xij = X; — X, Yij = Yi — ¥, Zij = z; — z;, conduce a
X = Xy + X148 + Xo4M + X34C

Y = Y4+ Y14 + Y2u0 + V34§ (4.33)
Z = Zy + 214§ + ZyuM + 2340

Usando la regla de la cadena para derivadas parciales, en este caso u, se obtiene

ou du

23 ax

Ju Jdu

by (4.34)
) |

6() 0z

Las derivadas parciales con respecto a &,n,{ , estan relacionadas entonces con

las derivadas X, y, z por medio de la relacion anterior.

El jacobiano J de la transformacion esta dado por

ox ay oz
gi Zi gi X124 Y14 Z14
J=\7= == =|=1%X24 DY2a Z24 (4.35)
an dn 0dn
ox dy 0z X34 Y24 Z34
¢ o0 o

Se puede notar aqui que

det] = x14 (V24234 — ¥34Z24) + V14(Z24X34 — Z34%X24) + Z14(X24Y34 — X34Y24)  (4.36)

Por lo cual el volumen del elemento es
Ve=|f fy " f, " det ] dgdndg (4.37)

Como det J es constante,
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Ve =I|det]| [ [ [ 757" dgdndg (4.38)

Y utilizando la formula integral

1 r1-& f1-&- Inlp!
Ll fy g nPdedndg = m (4.39)
Y se obtiene
Ve = % |det]| (4.40)

La relacion inversa correspondiente a la ecuacion 4.34 esta dada por

(o (a_”}
ox 0¢
Z—; =A 4 Z—ﬂ (4.41)
ouf |
0z a¢

donde A es la inversa de la matriz jacobiana J dada en la ecuacién 4.35:

Voa4Z3a — V34224  YV34Z14 — Y14Z34 V14224 — Y24Z14
Z24X34 — Z34X24  Z34X14 — Z14X34  Z14X24 — Z24X14 | (4.42)
X24Y34 — X34YV24 X34YV14 — X14Y34 X14YV24 — X24)14

— 71 —
A_] - detJ

Usando las relaciones deformacion unitaria-desplazamiento de la ecuacion 4.14, la
relacion entre las derivadas en x, y, zy &,1n,{ de la ecuacidn 4.41 y el campo

supuesto de desplazamiento u = Nq de la ecuacién 4.30, se obtiene
€ =Bq (4.43)
Donde B es la matriz (6 x12) dada por

A, 0 0 A, 0 0 A3 0 0 =4, 0 0
0 A,y 0 0 A4,, 0 0 Ay O 0 -4, 0
|0 0 4 0 0 4; 0 0 Agp 0 0 -4 (4.44)
0 A31 A21 0 A32 A22 O A33 A23 0 _AB _AZ
A31 0 A11 A32 0 A12 A33 O A13 _A3 O _Al
A,y Ay 0 Ay A, 0 Ay Ay 0 —A, —A; 0
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Donde Al = All + A12 + A13, Az = A21 + A22 + A23,y A3 = A31 + A32 + A33TOdOS
los términos de B son constantes. La ecuacion 4.43 da entonces deformaciones

unitarias constantes después de que se calculan los desplazamientos nodales.

4.2.1.1 Rigidez del elemento
La energia de deformacion unitaria, denominada energia cinética de las

deformaciones unitarias del elemento en el potencial total esta dada por

Ue=-[ €’ Dedv
2Je

_1 TpT
—EqBDque av

— %qTVeBTDBq (445)

_lTe
=-q k°q

donde la matriz de rigidez del elemento k°® esta dada por
ke =V,B'DB (4.46)
donde V¢ es el volumen del elemento dado por % |det ]|

4.2.1.2 Términos de fuerza

El término de “potencial” asociado con la fuerza de cuerpo es
J, u"fdv = q" [[f NTf det] d¢ dn d¢ (4.47)
— qTfe

Usando la férmula de integracion en la ecuacién 4.8, se obtiene

£ =21ty for i fyp for o o] (4.48)

En la ecuacion anterior, el vector de fuerza de cuerpo del elemento f es de

dimension 12 X 1.
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Note que Ve f, es la componente x de la fuerza de cuerpo que se distribuye a los

grados de libertad g1, q4, 97 Y Q10.

Asi mismo se considera ahora la traccién distribuida uniformemente sobre la
superficie de frontera. La superficie de frontera de un tetraedro es un triangulo. Sin
pérdida de generalidad, si Ae es la superficie de frontera sobre la que se aplica la

traccién, formada por los nodos locales 1, 2y 3, entonces

S, ,u'TdA= q" [, N'TdA =q"T® (4.49)
El vector de carga de traccidn en el elemento T® esta dado por

T¢ = Z2[Tx, Ty, Tz Tx, Ty, T2, Tx, Ty,T2,0,0,0] (4.50)

4.2.2 CALCULOS DE LOS ESFUERZOS
Después de resolver las ecuaciones anteriores pueden obtenerse los
desplazamientos q nodales del elemento. Como o = Dey € = Bq, los esfuerzos

del elemento estan dados por
o = DBq (4.51)

Los tres esfuerzos principales pueden calcularse usando las relaciones dadas
abajo mediante el esfuerzo de Von Mises. Las tres invariantes del tensor esfuerzo
(3 X 3) son

Iy =0y+ 0, + o,

(4.52)
I, = 0,0, + 0,0, + 0,0, — T2, — T2, — T2
2 xYy yYz zYx vz Xz xy

— 2 2 2
I3 = 0,040, + 2Ty, Ty, Tyy — OxTy; — OyTy; — O5Txy
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4.2.3 PREPARACION DE LA MALLA

Si bien las regiones tridimensionales complejas pueden llenarse en forma efectiva
por elementos tetraédricos, en forma similar a como llenan los elementos
triangulares una region bidirnensional, es tedioso llevar a cabo la preparacion
manual de los datos. Para superar esto en regiones simples, es mas facil dividir
las regiones en bloques de ocho nodos. El cubo puede dividirse en seis tetraedros,
como se muestra en la figura 4.7, con las conectividades como se dan en la tabla
4.2.

Figura 4.7 Division de un cubo en 6 tetraedros
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Tabla 4-2 Posiciones nodales de los tetraedros en el cubo

Elemento Nodos
No. 1 2 3 4
1 1 2 4 8
2 1 2 8 5
3 2 8 5 6
4 1 3 4 7
5 1 7 8 5
6 1 8 4 7

Fuente: Introduccion Al estudio de elementos finitos de Ingenieria

El uso del det J en el calculo de B en la ecuaciéon 4.43 y el uso de det J en la
estimacion del Volumen del elemento Ve, nos permite usar los numeros nodales

del elemento en cualquier orden.

Entre los elementos sélidos, esto es valido para tetraedros de cuatro nodos. ya
que cada nodo esta conectado a los otros tres. Algunos programas pueden

necesitar esquemas de numeracién consistentes.

4.2.4 ELEMENTOS HEXAEDRICOS Y ELEMENTOS DE ORDEN SUPERIOR

Para definir la conectividad en los elementos hexaédricos debe seguirse un
esquema consistente de numeracion de los nodos. Para un hexaedro o elemento
ladrillo de ocho nodos, se considerara el mapeo sobre un cubo con lados de 2
unidades colocado simétricamente con coordenadas &,1n,{, como se muestra en la

figura 4.8.

135



4
(-1.-1, 15

?8(—1.1,1)
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X

Figura 4.8 Elemento hexaédrico

donde (¢,7n,{ ) representa las coordenadas del nodo i del elemento en el sistema
(¢,m,0). Los desplazamientos nodales del elemento estan representados por el

vector
q =[ql,q2, .,q24]" (4.53)

Se utilizan las funciones de forma N, para definir los desplazamientos en cualquier

punto dentro del elemento en términos de sus valores nodales:
u= qul + N2q4 + -+ N8q22

w = N1q3 +N2q6 + “‘+N8q24
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También,

x = N1x; + N2x, + +-- + N8xg

y =N1ly, + N2y, + -~ + N8yg (4.55)
z=N1zy + N2z, + ---+ N8zg

La matriz de rigidez del elemento esta dada por
k* = [’ BTDB|det J| d§ dn dg (4.56)

donde se ha usado dv = |det]| d¢ dn d{ y J es la matriz jacobiana de (3 X 3). La
integracion en la ecuacion anterior se lleva a cabo numéricamente usando la

cuadratura de Gauss.

4.2.5 EJEMPLO DE APLICACION

En la figura 4.9 se muestra un cilindro largo de diametro interno de 80mm vy
diametro de 120mm que cabe bien ajustado en toda su longitud dentro de un
agujero. El cilindro se somete entonces a una presion interna de 2MPa. Usando
dos elementos sobre una longitud de 10mm, como se muestra, encuentre los

desplazamientos en el radio interior.

A

E s

2 MPa

LI

REsaa: RRREbELH

LMY

AR22A2522222%

l<—80 mm didm——

te—— 120 mm diam ———

Figura 4.9 Detalle y disposicion de las fuerzas en el cilindro
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Solucion:

Tabla 4-3 Conectividad de los elementos

CONECTIVIDAD
ELEMENTO 1 2 3
1 1 2 4
2 2 3 4

Elaboracion: Christian Ledn, Alex Vasquez

Tabla 4-4 Coordenadas ubicacion de cada nodo

COORDENADAS
NODO R S
1 40 10
2 40 0
3 60 0
4 60 10

Elaboracion: Christian Ledn, Alex Vasquez

Las unidades de longitud se daran en milimetros, en newtons para fuerza y en
megapascales para esfuerzos y E. Esas unidades son consistentes. Al sustituir E=
200000 MPa y V= 0.3, resulta

2.69x10° 1.15x10° 0 1.15 x 10°
D= 1.15x 105 2.69x10° 0 1.15 x 10°
- 5
0 0 0.77 x 10 0
1.15x10° 1.15x10° 0 2.69 x 10°
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Para ambos elementos, det J = 200mm?, A, = 100mm?. De las ecuaciones

anteriores, las fuerzas F,y F; estan dadas por:

_2mnlp; 2m(40)(10)(2)

Primero se obtiene las matrices B que relacionan las deformaciones unitarias con

los desplazamientos nodales.

Para el elemento 1, 7 = §(40 + 40 + 60) = 46.67mm

0.05 0 0 0 005 0

gi=| O 0 0 -01 0 0
0 —0.05 —0.1 0 0 005

0.0071 0 0.0071 0 0.0071 0

Para el elemento 2, r = §(40 + 60 + 60) = 53.33mm

—0.05 0 0.05 0 0 0
g2=| 0 0 0 -0.1 0 001
0 —0.05 ~0.1 0.05 01 0
0.00625 0 0.00625 0 0.00625 0

Las matrices esfuerzo desplazamiento unitario del elemento se obtienen

multiplicando DB:

—1.26 1.15 0.082 —-1.15 1.43 0

DBl =104 | —0-49 2.69 0.082 —2.69 0.657 0.01

0.77  —0.385 -0.77 0 0 0.385
—0.384 1.15 0.191 —1.15 0.766 0

—-1.27 0 1.42 —-1.15 0.072 1.15

DB2? =104 —0.503 0 0.647 —2.69 0.072 2.69
0.77 —0.385 -0.77 0.385 0.77 0

—0.407 0 0.743 —-1.15 0.168 1.15
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Las matrices de rigidez se obtienen encontrando 2w 7A,B"DB  para cada
elemento.
Gdl global — 1 2 4 7 8
r4.03 —-2.58 -—-2.34 145 —-1.932 1.13 7
8.45 1.37 —-7.89 1.93 —-0.565
1_107 = 2.30 —0.24 0.16 —1.13
fie" =10 789 —1.93 0
Simetrica 2.25 0
0.565-
GdI global - 3 4 6 7 8
2.05 0 —2.22 1.69 —0.085 1.69 7
0.645 1.29 —-0.645 —1.29 0
2 _107 = 5.11 —3.46 =242 217
fie* =10 9.66 1.05 —-9.01
Simetrica 2.62 0.241
9.01

Usando el enfoque de eliminacion, al ensamblar las matrices con referencia a los

grados de libertad 1 y 3, se obtiene

4.03
—2.34

was o1 = (251
: 3

Q, =0.014 x 10 %>mm

Q; = 0.0133 x 10~%2mm
CALCULO DE LOS ESFUERZOS.

Del conjunto de desplazamientos nodales ya obtenidos, pueden encontrarse los
desplazamientos g nodales del elemento por medio de la conectividad. Entonces,
usando la relacién esfuerzo-deformaciéon unitaria y la relacion deformacién

unitaria-desplazamiento, se obtiene la ecuacion 4.51
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a = DBq

Donde B es B dada en la ecuacién 4.51, evaluada en el centroide del elemento.
También se puede notar que gy es un esfuerzo principal. Los dos esfuerzos
principales o, ,0, correspondientes a o, 0, 0,, pueden calcularse usando el

circulo de Mohr.

Entonces para calcular los esfuerzos en el elemento del problema se necesita
T ..
encontrar ¢¢ = [o,,0, T,,,05| € para cada elemento. De la conectividad

establecida anteriormente
gt =1[0.0140, 0, 0.0133, 0, 0, 0]" x 1072

q> =1[0.0133, 0, 0, 0, 0, 0]"x 1072
Usando el producto de matrices DB€ y q

o = DB%q

Por lo que se obtiene
ol =[-166, —58.2, 5.4, 28.4]" x107%2 MPa

02 =[-169.3, —-66.9, 0, —54.1]T x10~2 MPa
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4.3 ANALISIS DE LA ESTRUCTURA DISENADA UTILIZANDO EL

SOFTWARE ANSYS
4.3.1 PROPIEDADES DE LOS MATERIALES COMPUESTOS A UTILIZAR

Buscando la posibilidad de que este prototipo pueda construirse se probara con
distintos materiales disponibles en el mercado local. Para esto se cuenta con las
siguientes tablas de propiedades mecanicas, tanto de fibras (tabla 4.5) como de
resinas (tabla 4.6). En el caso de que los materiales no ofrezcan la rigidez

recomendada, sera necesario cambiar el disefio del prototipo.

Para el disefo del prototipo se supondra que se usara laminados con fibra de
vidrio tejida bidireccionalmente (E-Glass) (ver figura 4.10) en matriz epdxica. La
mayoria de las estructuras laminadas de compuestos se las hace utilizando pafos
tejidos en vez de laminados unidireccionales, ya que el pafio facilita el laminado
manual porque se adapta a superficies complejas y ha sido el material favorito del
sector automotriz, el naval, etc., adicionalmente pueden soportar cargas en
diferentes ejes, mientras que los preimpregnados unidireccionales son mas
costosos "'y en el caso de un preimpregnado de fibra de vidrio en resina epoxica
necesita temperatura de -18°C para almacenarse!*", si se lo va a almacenar por
un periodo de un afo. Finalmente, se ha podido observar en el Internet que las
estructuras de este tipo son construidos mediante laminas tejidas, cortadas vy
laminadas sobre un molde maquinado en madera. Por lo tanto, el analisis del
prototipo se lo realiza suponiendo que se usa laminados con fibra de vidrio tejida
bidireccional, para lo cual se necesita determinar las propiedades mecanicas de

los constituyentes.

*' Industrial Plastic & Paints, Fibreglass  Reinforcement,  http://www.ippnet.com

/EN/main/products/FIBREGLASS/4942/1001.html
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Figura 4.10 Aspecto de fibra de vidrio tejida (woven). *"

Existe abundante informacién sobre las propiedades mecanicas de los
constituyentes tanto en literatura técnica como en el Internet. Las propiedades de
la fibra de carbono (T300) se las puede tomar de la tabla 4.5 21,

Datos que se compaginan con otras fuentes de informacién, como las dadas en el
Volumen 21 del ASM Handbook, que da un valor entre 76 a 78 GPa para el
modulo de elasticidad de las fibras 1!,

Para las resinas se utilizaran las especificaciones de la misma referencia 2,
reproducidas en la tabla 4.6. En este caso se seleccionara resina epoxi 3501,
cuyas propiedades coinciden con la resina de nombre comercial “System 2000
Epoxi Resin” cuyas propiedades se encuentran en la tabla 4.6.

La Resina System 2000 Epoxi es una resina de baja viscosidad que es disefiada
para aplicaciones estructurales, y que se puede usar indistintamente con fibra de
carbono, kevlar y fibra de vidrio.

*2 Kollar, L P. y Springer, G.S. (2003). Mechanics of Composite Structures.
New York: Cambridge University Press.
*3ASM. (2001). Volumen21: Composites. ASM International.
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Tabla4-5 Propiedades mecanicas de fibras de refuerzo comunes, donde E;
es el médulo longitudinal, Gs es el médulo cortante, v¢ es el coeficiente de
Poisson, s; es la resistencia tensil, n: es la elongacion maxima y ps es la

densidad

Propiedades de las fibras

Es Gy St Ns Ps
Material | GPa | GPa Vs MPa % glcm®

Fibra de vidrio

E-Glass 72 33 0.09 3103 4.3 2.6

S-Glass 87 37 0.18 3792 4.4 2.49

Aramida

Kevlar 29 83 29 0.44 3620 4.4 1.44

Kevlar49 | 124 43 0.45 3620 29 1.44

Kevlar 149 | 172 65 0.33 3448 20 1.44

Grafito
AS4 234 | 93 0.26 3930 1.7 1.8
IM6 276 | 109 | 0.26 5102 1.8 1.74
M7 276 | 109 | 0.26 5309 1.9 1.77
IM8 303 | 120 | 0.26 5447 1.8 1.8
PANEX 228 - 0.25 3600 1.6 1.72

T300 231 91 0.27 3241 1.4 1.77

T40 283 | 107 | 0.32 5654 2.0 1.8
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T50 393 | 159 | 0.24 2413 0.6 1.8

T55 379 | 142 | 0.33 1724 0.5 1.99

T75 517 | 204 | 0.27 2069 0.4 1.99
Boro

Boron 400 - 0.2 3160 0.79 2.57

Kollar, L P. y Springer, G.S. (2003)

Tabla 4-6 Propiedades mecanicas de diferentes tipos de resinas

Propiedades de la matriz
Material E. Gnm Vm Sm Nm Pm
GPa | GPa MPa % glcm®
Epoxi

Der 332 34 1.2 0.35 64 1.9 1.22
934 4.1 1.5 0.35 83 2.0 1.3
Epon 2.8 1.0 0.35 83 3.0 1.30
3501 4.4 1.6 0.36 69 1.6 1.26
5208 3.9 1.4 0.35 50 1.3 1.27
1962 3.7 1.4 0.35 - - 1.27

Vinilester
1222 3.2 - - 79 25 1.3

Poliéster
7241 3.3 - - 79 24 1.38

Kollar, L P. y Springer, G.S. (2003).

Una vez seleccionados los constituyentes, se necesita determinar las propiedades
macromecanicas del laminado segun lo visto en el capitulo 2. La resistencia de las
fibras comparativamente con la resina varia en el rango dado en la tabla 4.8:
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Tabla 4-7 Propiedades generales de fibras y resinas

Materiales Modulos de elasticidad
GPa 10° psi
Resina 3.4 0.50
Fibra de vidrio 73.1-85.5 10.6-12.4
Fibra aramida 124-179 18-26
Fibra de carbono 204-414 30-60
Fibra de Grafito 414-965 60-140
Vasilev, V.V'y Morozov, (2001).
Tabla 4-8 Propiedades de las laminas
Propiedades de las laminas
Material Vi E, E> G2 Vi2 Va3 Pcom
% | GPa | GPa GPa glcm?®
Grafito — Epoxi
T300/5208 70 181 10.3 717 0.28 0.59 1.6
AS/3501 66 138 8.96 71 0.3 0.59 1.6
H-IM6/Epoxy 203 11.2 8.4 0.32 - -
AS4/APC2 134 8.9 5.1 0.28 0.66 1.6
T300/934
Tape 148 9.65 4.55 0.3 0.6 -
Cloth(13mil) 74 74 4.55 0.05 - -
Cloth(7mil) 66 66 4.1 0.04 - -

*4Vasilev, V.V'y Morozov, (2001).
Materials. Oxford: Elsevier Science Ltd.
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Fibra de vidrio — Epoxi

Scotchply 45 | 38.6 8.27 4.14 0.26 - 1.8
1002
S- 50 43 8.9 4.5 0.27 0.40 2.0
glass/Epoxy
Woven 45 | 29.7 29.7 5.3 0.17 - 2.2
GIl/Epoxy

Aramida — Epoxi

Kevlar 49 60 76 5.5 2.3 0.34 0.37 1.5

Boron — Epoxi

B(4)/5505 50 204 18.5 5.59 0.23 - 2.0

B5.6/5505 50 201 21.7 54 0.17 - 20

E-glass — Vinylester

E-glass — 24.4 6.87 2.89 0.32 - -
Vinylester

(Kollar y Springer, 2003)

4.3.1.1 DETERMINACION DE LAS PROPIEDADES MECANICAS DEL
LAMINADO

Utilizando de las tablas (4.5) y (4.6) los datos siguientes: para una fibra tipo T300:
E: = 23.1 10'° Pa, v = 0.27, y para una solucién epoxy tipo 934: Er, = 4.1 10° Pa,
vm = 0.35 y una fraccion volumétrica de la fibra v; = 0.50 se puede determinar las
propiedades de la lamina unidireccional E11, E22, Es3 V12, Vi3, V23, G12, G13, Gos,
mediante las férmulas (2.12), (2.17), (2.24) y (2.32).
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E11 == Ef-vf+ Em-(1 — vf) E11 = 1.175x 10"
E22 = Ef-Em E22 = 8.057 x 10°
Ef-(1 — vf) + Em-vf
E33 = E22 E33 = 8.057 x 10°
V12 = of v+ vm (1 = vf) V12 = 0.31
21 = E22 1o w21 = 0.021
E11

v23 = 0.6
El valor de v,3 se lo toma de la tabla (4.8) y es igual a 0.6.

Gf = —ET Gf = 9.094 x 10°
2.(1 +f)
Gm:i= —EM Gm = 1.519x 10°
2-(1 +vm)
G12 .~ — GFGm G12 = 2.987 x 10°
Gf-vm + Gm-vf
G13 = G12 G13 = 2.987 x 10°
G23 .= — 2 G23 = 2.518x 10°
2.(1+v23)

A continuacién se calculan los términos de la matriz reducida [Q] en base de la
ecuacion (2.63).

Q1= — &1 Q11 = 1.183x 10"
1—v12 v21

Q.- E22 Q22 = 8.11x 10°
1—v12 v21

Q12— 12-E22 Q12 = 2.514x 10°
1-v12 v21

Q21 = Q12 Q66 = G12
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Se necesitan determinar los invariantes U4, Uz, U3, Us y Us segun (2.68)

U1 = %-(3011 +3.Q22+ 2-Q12 + 4-Q66) U1 = 4.954x 100

U2 = %-(QH ~Q22) U2 = 5511x 10"
U3 = %-(QH + Q22 - 2-Q12 - 4-Q66) U3 = 1.368x 100
U4 = %-(QH + Q22+ 6-Q12 — 4-Q66) U4 = 1.62x10"°
1 10
US = (U1 - U4) U5 = 1.667 x 10

A continuacion se calcula los elementos de la matriz reducida transformada en
funcién de un angulo 6 en base de (2.65).

Q_11(6) := U1+ U2-cos(2-06) + U3-cos(4-0)

Q_12(6) := U4 — U3-cos(4-0)

Q_22(0) := U1 —U2-cos(2-06) + U3-cos(4-0)
Q_16(0) = %-UZ-sin(Z-e) + U3:-sin(4-6)
Q_26(0) = %~U2-sin(2.e) —U3:sin(4-9)

Q_66(0) := U5 — U3-cos(4-0)

Si se combina la fibra y la resina para formar un tejido en el cual se tiene el mismo
numero de fibras en la direccion 8 y -6, la rigidez se reduce drasticamente con
respecto a la fibra unidireccional, debido a la flexiéon de la fibra alrededor de otras
fibras para producir el tejido. La pérdida de rigidez es de aproximadamente un
37%44 (ver tabla 4.6). Ademas, debido a las ondulaciones, es posible que

absorba demasiada resina y que pierda resistencia a la compresion.
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11

1810
Q_11(s)
- 11
Q_12(8) 110 .
Q_22(8)
10
Q 16(8) 9«10 " 7
Q_26(8)
Q_66(8) OF -
_5}(1[]1[] | | |
-2 -1 0 1 2
=]

Figura 4.11 Comportamiento de los elementos de la matriz Q para el rango 6

Tabla 4-9 Comparacion entre fibras unidireccionales y tejidas. [''"!

Material de una lamina Médulo de elasticidad
GPa 10° psi

Fibra de vidrio unidireccional 34 5

Tejido de fibra de vidrio 24 3.5

Aramida unidireccional 76 11

Tejido de aramida 38 5.6

Carbono unidireccional 124 18

Tejido de carbono 69 8.5

Autores: Christian Ledn, Alex Vasquez
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La matriz de rigidez para una lamina tejida es el promedio de las matrices
unidireccionales y se calcula mediante la ecuacion (4.45) segun (Kollar y Springer,
2003), (ver figura 4.9):

77T LR

e

7

Figura 4.12 Modelado de un tejido (woven)

e+ [ae)] _ [a]+[agen]
[ Quoven |= > = 5
(4.57)
donde
1.183x 10" 2.514x 10° 0
Q0 =| 2514x10° 8.11x10° 0 Pa
0 0 2.987 x 10°
y
8.11x10°  2514x10° 2.315x10° 8
Q90 = | 2514x10° 1.183x10"" 6.726x 10 ° Pa
2315x 108 6.726x10° 8 2.987x 10°

siendo el promedio:
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6.322x 100 2514x10° 1.158x 10”8

QWOVEN =| 2514x10° 6.322x 10" 3.363x107° Pa

8 6

1.158x 10" 8 3.363x 10" % 2.987x 10°

La matriz de flexibilidad es la inversa de QWOVEN:

1584x10" "1 _6.301x10 '3 0
SVOWEN =| _6301x10" " 1.584x10" " 0 Pa
0 0 3.348x 10~ 10

Por lo que las constantes elasticas de la lamina en (Pa) son:

1 10
E1l = —— - 6.
SVOWENg o E1 = 6.312x 10
—— E2 = 6.312x 100
SVOWEN1 1 :
10
E3 = E2 E3 = 6.312x 10

1

§121=W G12 :2.987><109
2,2

G13 = 2.987 x 10°
G23 = 2.518 x 10°

v12.,.= ~SVOWENg 1-E1

vi2 =0.04
DATO:
v23 =0.6

Las propiedades del tejido se resumen en la tabla 4.10:
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Tabla 4-10 Propiedades mecanicas de la lamina, calculadas e

experimentales

Propiedades mecanicas de la | Calculadas | Experimentales
lamina (Pa) Tabla 4.8 (Pa)
Ex 6.312 10" | 6.600 10™

Ey 6.312 10" | 6.600 10™

E, 6.312 10" | 6.600 10™
Gxy 2.987 10° |4.100 10°

Gxz 2.987 10° -

Gyz 2.518 10° -

PRxy 0.040 0.040

PRyz 0.6 -

PRxz 0.040 -

Autores: Christian Ledn, Alex Vasquez

Es importante verificar las propiedades para diferentes fracciones volumétricas,
por lo que se calcularon estas propiedades para v; = (0.2, 0.3, 0.4, 0.5, 0.6 y 0.7)
(ver tabla 4.8). Aqui se observa que la fraccion volumétrica influye especialmente

en el moédulo de elasticidad de la lamina, el cual mejora con el incremento del

porcentaje de fibras.

Si se utiliza preimpregnados comerciales se garantizaria que la fraccion masica
esté entre 40 y 45% del peso total. El limite practico del porcentaje volumétrico es
de 80% pero el estandar industrial es del 60%. Debido a que el laminado es
manual, no se garantiza propiedades uniformes; sin embargo, se trabajara con un
vi de 45%. Se puede obtener experimentalmente las fracciones volumétricas

adquiriendo los pesos de los constituyentes, tanto por el método de pérdida por

ignicién como por el método de digestion con acido nitrico concentrado.
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Tabla 4-11 Propiedades de laminas variando el porcentaje de fibras

Propiedades

Porcentaje volumétrico de fibra en la matriz

mecanicas 0.2 0.3 04 045 (0.5 0.6 0.7

Ex 27.50 | 39.24 | 51.08 | 57.07 | 63.12 | 75.48 | 88.47
Ev 27.50 | 39.24 | 51.08 | 57.07 | 63.12 | 75.48 | 88.47
Ez 27.50 | 39.24 | 51.08 | 57.07 | 63.12 | 75.48 | 88.47
Gxy 1.89 (215 |250 |[2.724 |2.987 |3.704 | 4.872
PRxy 0.062 | 0.049 | 0.042 | 0.041 | 0.040 | 0.040 | 0.044
PRyz 0.6 0.6 0.6 0.6 0.6 0.6 0.6

PRxz 0.062 | 0.049 | 0.042 | 0.041 | 0.040 | 0.040 | 0.044

Autores: Christian Ledn, Alex Vasquez

4.3.2 DETERMINACION DEL ESPESOR DEL LAMINADO

Luego de laminar en forma manual, con los materiales disponibles en el mercado,
y consultar con personal experimentado en la materia, se llegé a la conclusion de
que el espesor de la lamina con resina seria de 0.2 mm. Se utilizaron 10 capas
para alcanzar un espesor total de 2 mm lo que dara con la estructura sandwich de

espesor 6 mm, un espesor total de 8 mm.

4.3.3 REALIZACION DEL ANALISIS DEL PROTOTIPO EN ANSYS

4.3.3.1 PREPROCESADO, IMPORTACION, ELEMENTOS Y MATERIALES

En el programa SolidWorks se debe grabar el modelo superficial con formato IGES

segun se muestra en la figura (4.13):
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@ Guardar como |£

; Savein: || solid - f} ? % [
Mis documentos Mame Date modif.. Type Size
recientes Ma iterns match your search.
Escritorio
{]
Mis documentos  Filename:  MODELQ FINAL_IGES IGS E]
A Save as type: [IGES (“igs) v] [ Cancel ]
cf/\f Description:
Favoritos
|:| Guardar como copia
@

Figura 4.13 Cuadro de dialogo Guardar Como en SolidWorks

A continuacién se describira detalladamente el procedimiento para modelar el
prototipo en Ansys. En primer lugar, se importa el modelo en formato IGES. En el

menu principal se activa: File — Import — IGES.

Si el modelo no sera deformado, el cuadro de dialogo resultante queda de esta

manera y se busca el archivo en “Browse” (ver figura 4.14):

m mport IGES F

[/AUX15] [IOPTN] Options for IGES Import
Iges Import Option
* No defeaturing

" Defeature model

MERGE Merge coincident keypts? [ Yes
SOLID Create sclid if applicable [v Yes
SMALL Delete small areas? [ Mo

Ok Cancel Help
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GTOLER Tolerance for merging |Use default j

[IGESIM] (AUX15) File to import | Desktop\MODELO FINAL_IGESIGS | Browse...

OK Cancel Help

Figura 4.14 Opciones de importacion en formato IGES y busqueda de
archivo IGES.

El modelo se denomina: “MODELO FINAL_IGES” y se lo busca, como se indica
en la figura (4.15)

I\ <IGESIN> (AUX15) File to import

@Qv| . ¥ Christian » Desktop » v‘*”f”ﬁeaﬂ:ﬁ?

- =] =] -
‘ Crganize = g=8 Views = B Mew Folder

Favorite Links Name Date modified = | Type Size
EE. Documents . Tesis
% Recently Changed . TESISCLC
5| Recent Places @ FLV to AVI MPEG WMV 3GP MP4 iPod C...
More » ] FORM PRES PROY GRADO(2]
(2 [BkfanGLUI
gt Y | Jani addres
- Desktop * | (E) LimeWire 5.1.4

‘ COMPUS-OE|§| @Laganﬂtudia Vista

| PRl | | MODELD FINAL_IGESIGS

3 FOTOS @Neﬂphnne CommCenter

3 Eﬂu:sisja Recmrer}r Toolbox for Word

: MUSICA PAR @SDIidWDrksEUU? SP0.O

| My Movies Iﬁ,l Windows Audic Converter

e < | Bwinar
File name: MODELO FINAL_IGES.IGS - [
[_Open I+ |

Figura 4.15 Seleccion del archivo IGES en ANSYS
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Una vez que el modelo aparece en pantalla, se verifica que el modelo no presente
deformaciones y se lo puede rotar utilizando los botones de rotacién segun la
figura (4.16):

AR et

Figura 4.16 Modelo en Ansys y botones de rotacion

Se puede seleccionar las unidades de trabajo en ANSYS Main Menu,
seleccionando Preprocessor — Material Props — Material Library — Select
Units. Se selecciona el sistema Sl en el cuadro de dialogo siguiente (ver figura
4.17):
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[f/UNITS] Select the UNITS systern matching your model

(Mote: The units must be selected to allow for proper filtering,

MO conversion is done by setting the units.)
Specify Working Units

SI(MEKS)
CGs
BFT

Figura 4.17 Seleccion de unidades

Se da un titulo al modelo mediante File — Change Title, y se despliega la figura
(4.18):

[{TITLE] Enter new title

0K

| SIMULACION 1: SOPORTE DE AMETRALLADORA

Cancel Help

Figura 4.18 Cambio de nombre al modelo

Para que se despliegue el titulo, en el menu principal se selecciona Plot —
Replot. Adicionalmente se necesita ingresar los parametros escalares de la tabla
(4.12) que es ingresada al programa mediante: Parameters — Scalar

Parameters.
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Tabla 4-12 PARAMETROS ESCALARES

Parametros escalares
LADO 1010°m
ANGULO 0°
ESPESOR 2 10 m segln (4.3.2)
Ex 6.312 10"° Pa
Ey 6.312 10"° Pa
E, 6.312 10"°Pa

Tabla (4.10)

Gy 2.987 10° Pa
Gxz 2.987 10° Pa
Gyz 2.518 10° Pa
PRyy 0.040
PRy; 0.6
PRy 0.040

Autores: Christian Ledn, Alex Vasquez

Al activar Scalar Parameters se puede ingresar todas las constantes que definan
el problema como son las orientaciones de la lamina, el espesor, las propiedades
mecanicas y el tamano del elemento finito. Estos parametros pueden ser

facilmente editados, (ver figura 4.19).
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[terns

ESPESOR =02

Ex =63120

Ev  =E3120

EZ =E3120

Gedy =2987

GeZ  =2987

G2

Lano

FPR=Y .000000000E-02
PRx=Z .000000000E-02

Selection

PRYZ=06

Accept | Delete Cloze

Figura 4.19 Cuadro para ingreso de parametros escalares

Se ingresan a continuacion las propiedades del material en ANSYS Main Menu —

Preprocessor — Material Props — Material Models segun la figura (4.20)

ANSYS Main Menu \ Define Material Model

Preferences Material Edit Favorite Help
B Preprocessor
Element Type Material Models Defined Material Models Available

Real Constants

B Material Props 2 MMaterial Model Number 1 J Favorites
Material Library @ Structural
Temperature Un Iﬁ Linear
Electromag Uni Iﬁ Elasti
Models P
Convert ALPx € Isotropic
B Change Mat Nun <]
Write to File @ Anisotropic
E Read from File .

Sections Nonlfnear

Modeling & Density

Meshing Thermal Expansicn

Checking Ctrls & Dampi

£ ping
Numbering Ctrls J z Evirtinm " naffiricnt J

Archive Model J J J J

Coupling / Cegn
FLOTRAN Set Up
M Multi-field Set Ln

Figura 4.20 Cuadro de seleccion del tipo de material 1

160



Al seleccionar material ortotrépico se despliega el siguiente cuadro de dialogo (ver
figura 4.21), en el cual se ingresan los parametros que se pide. Puesto que estos
parametros se encuentran definidos previamente solo se necesita ingresar las

siglas que los representan.

N\ Linear Orthotropic Properties for Material Number 1 [.-E_?-.J
Linear Orthotropic Material Properties for Material Number 1
Choose Poisson's Ratio
T1
Temperatures
EX EX
EY EY
EZ EZ
PRXY PRXY
PRYZ PRYZ
PRXZ PRXZ
GXY GiHY
GYL GYL
oo [CEEEE
Add Temperature| Delete Temperature| Graph
oK ‘ Cancel ‘ Help ‘

Figura 4.21 Introduccion de las propiedades del material a simular

A continuacién se selecciona el tipo de elemento finito adecuado para laminas de
materiales compuestos de espesor mucho menor que cualquiera de sus lados. Se
puede utilizar el elemento membrana (Shell Linear Layer 99), elemento lineal que
no soporta grandes deformaciones. Se selecciona en ANSYS Main Menu —
Preprocessor — Element Type — Add / Edit / Delete, en respuesta aparece el

cuadro de dialogo y se selecciona Add (ver figura 4.22).
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ANSYS Main Men| f4 Flement Types
Preferences
B Preprocessor
El Element Ty, Defined Element Types:
= Switch E
T
J\ Library of Element Types L I
Library of Elermnent Types Structural Mass - 281 -
Link @
Beam ~ | |Shear panel 28 E
Pipe Membrane 41 In
Solid Axisym 2node 208 -
5olid-Shell i |LinearLayer 99 |
| Element type reference number

oK Apply Cancel Help

[+ d DE
Solution
General Postp
TimeHist Post Close
Topological O —

Figura 4.22 Seleccion de tipos de elementos de biblioteca

El siguiente paso es asignar a este elemento las caracteristicas mecanicas
respectivas en ANSYS Main Menu — Preprocessor — Real Constants — Add /
Edit / Delete, desplegandose un cuadro de dialogo donde se selecciona Add; Se
activa Add y se despliega el cuadro de la figura (4.23), donde se verifica el tipo de

elemento utilizado.

Preferences
E Preprocessor

E Element T Defined Element Types:
@ ype 1 SHELL99

Switch
::'jng\i Add... Options... Delete |
Elem Te
Real Consta
Material Pr Close HE'F"
Sections

Figura 4.23 Tipo de elemento ingresado a Real Constants
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Se activa OK y se indica que el elemento seleccionado esta definido por el

numeral 1 (figura 4.24).

Element Type Reference Mo. 1

Real Constant 5et Mo,

QK Cancel Help

Figura 4.24 Constantes asignadas para el elemento 1

Nuevamente se activa OK y se despliega el siguiente cuadro de dialogo (ver figura
4.25) donde se debe ingresar el numero de capas, 10 para obtener un espesor
total de 2 mm. En este caso no se necesita simetria, por lo tanto solo se ingresan

los siguientes datos:

J\ Real Constant Set Number 1_for SHELL9S

Element Type Reference Mo. 1

Murnber of layers (250 max] NL
Layer Syrmmetry Key LSYM
First layer for output  LP1
Second layer for output  LP2
Elastic foundation stiffness EFS

Added massfunit area  ADMSUA

QK | Cancel

Figura 4.25 Constantes a introducir para el elemento 1
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Debido a que se selecciona lamina tejida, no se necesita ingresar los angulos de
rotacion THETA (figura 4.26):

|
Mat no., X-axis rotation, layer thk MAT THETA TK
Layer numberl |1 ||U ||t].2 |
Layer number 2 |1 ||(] ||0.2 |
Layer number 3 |1 ||U ||t].2 |
Layer number 4 |1 ||(] ||(].2 |
Layer number 5 |1 ||U ||U.2 |
Layer number 6 |1 ||(] ||(].2 |
Layer number7 |1 ||CI ||CI.2 |
Layer number 8 |1 ||U ||t].2 |
Layer number 9 |1 ||CI ||CI.2 |
Layer number 10 |1 ||U ||t].2 |
0K Cancel Help

Figura 4.26 Determinacion de las orientaciones de las capas

Finalmente se introduce el valor para el tamafio del elemento finito, para lo cual se
selecciona en ANSYS Main Menu — Preprocessor — Meshing — Size Cntrls
— ManualSize — Areas — All Areas. Se activa el cuadro de dialogo siguiente y
se ingresa la dimensién del elemento finito que estaba dado por el parametro
escalar LADO (figura 4.27).

B Meshing -
Element 5 All Select
o At @(
MeshTool [AESIZE] Element sizes on all selected areas

B Size Cntrls
SmartSize SIZE Element edge length
B ManualSize

Global
Bl Areas oK ‘ Apply | Cancel ‘ Help |
& Picked Areas

™ e .

Figura 4.27 Seleccion de la magnitud del elemento finito
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Para mallar el modelo se activa ANSYS Main Menu — Preprocessor — Meshing

— Mesh — Areas — Free y se activa Pick All para seleccionar todas las areas
(figura 4.28).

E Preprocessor
Element Type { pick " Unpick
Real Constants
Material Props (* Single (" Boax
Sections
Modeling (" Polygon (~ circle
El Meshing L Taap
Mesh Attributes
MeshTool Count = 0O
Size Cntrls Maximum =
Mesher Opts Minimum = 1
Concatenate Zres Ho. =
= Mesh
21 Keypoints
Gﬂ li:E (* List of Items
= Areas (" Min, Max, Inc
Mapped
plFree I
&1 Target Surf|
Volumes
Volume Sweej
Tet Mesh From| CE Bpply
Interface Mesl
Modify Mesh Reset Cancel
Check Mesh )
Clear Pick 211 Help
Checking Ctrls |

Figura 4.28 Cuadro para seleccion de elementos a mallar

Después de unos instantes se despliega todas las superficies malladas, segun la

figura (4.29). El lado del elemento finito es de 10 mm.
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Figura 4.29 Mallado del modelo

Para identificar las lineas donde se colocaran las restricciones se selecciona en la
barra de menus la opcion PlotCtrls — Numbering y se activa LINES (figura 4.30).

[/PMUM] Plot Murnbering Controls

KP  Keypoint numbers [ Off
LIME Line numbers [+ On
AREA Area numbers [ Off
VOLU Velume numbers [~ Off
MODE Mode numbers | Off
Elern / Attrib numbering |N,:, numbering j

Figura 4.30 Control de numeracion
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Luego se debe ir a la barra de menus a Plot — Lines, y se despliegan las lineas

numeradas (ver figura 4.31):

LIHES

LTHE NUM

SIMULACICN 1: SCOPORTE DE AMETEATLLADORR

Figura 4.31 Identificacion de lineas
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4.3.3.2 PREPROCESADO, RESTRICCIONES Y FUERZAS

En este paso se pretende simular la prueba de disparo, para lo cual se ingresan
las condiciones de contorno apropiadas del soporte. El apoyo fijo se puede
modelar en Ansys restringiendo todos los movimientos y rotaciones de las lineas
seleccionadas en la figura (4.32). En ANSYS Main Menu — Preprocessor —

Loads — Define Loads — Apply — Structural — Displacement — On Lines,

se eligen las lineas

a fijarse.

| Preferences
Preprocessor

I I 2 Y = Y R 3

Element Type
Real Constants
Material Props
Sections
Modeling
Meshing
Checking Ctrls
Numbering Ctris
Archive Model
Coupling / Cegn
FLOTRAN Set Up

Multi-field Set Up

Loads
Analysis Type

Fast Sol'n Optn

B Define Loads
Settings
= Apply

Apply UROT an Lir_:e_s!

(¢ pick

(" Unpick

(" Single
{" Polygon
(" Loop

* Box

(" Circle

Count

Mazximim

Minimam =

Line Ho.

(* List of

Items

(" Min, Max, Inc

B Structural
B Displacement

F¥or Line:
& On Areas
& On Keypoin§|
&1 On Nodes

&1 On Node Col

M e e e DN

OFE

Apply

Beset

Cancel

Pick 211

Help
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Figura 4.32 Seleccion de lineas a fijar

Luego se despliega el siguiente cuadro de didlogo que indica cuales son los
grados de libertad a ser restringidos en la superficie. Se seleccionan todos (figura
4.33).

M\ Apply UROT on Lines

[DL] Apply Displacernents (U,ROT) on Lines
Lab2 DOFsto be constrained

ROTX
ROTY
ROTZ

All DOF

Apply as |C|:|n5tar1t~.ralue j

VALUE Displacement value ]
OK Apply | Cancel Help

Figura 4.33 Seleccion de grados de libertad a ser restringidos
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El resultado es el despliegue de los siguientes iconos (figura 4.34):

Figura 4.34 Simbolos de restriccion.

A continuacion se procede a restringir el movimiento de la base de la estructura ya
que esta se va a encontrar apoyada directamente en el piso del helicoptero, para
lo cual se procede a realizar un procedimiento similar al anterior, con la diferencia

que esta vez se seleccionaran nodos en lugar de lineas.

Para poder visualizar el modelo en nodos, se accede al menu Plot — Nodes y se

muestra el elemento como en la figura (4.35).

PN RN

Figura 4.35 Visualizaciéon del modelo en nodos
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De igual manera, en ANSYS Main Menu — Preprocessor — Loads — Define
Loads — Apply — Structural — Displacement — On Nodes, se eligen los

nodos a fijarse y se seleccionan todos los grados de libertad a fijar (figura 4.36).

M\ Apply URCT on Lines E

[DL] Apply Displacements (U,ROT) on Lines

Lab2 D[OFsto be constrained All DOF
LI
Uy
Uz
ROTH
ROTY
ROTZ

Uy

Apply as |C|:ur15tar1t~.ra|ue j

VALUE Displacement value D

Cancel | Help |

Figura 4.36 Fijacion de todos los grados de libertad en los nodos de la base

Para ingresar las fuerzas se necesita identificar puntos de referencia donde
aplicarlas. Por ello se necesita distribuir la fuerza en todos los nodos del final en

donde se conecta la base de la cuna del soporte de ametralladora.

Por lo que se enfoca en la ultima linea de nodos del soporte en el extremo del

mismo (figura 4.37).
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Figura 4.37 Ultima fila de nodos en el extremo superior del disefio

De igual manera, en ANSYS Main Menu — Preprocessor — Loads — Define

Loads — Apply — Structural — Displacement — On Nodes, se eligen los

nodos con la opcidn Box, y se toma en cuenta el numero de nodos de la seleccidn

como se muestra en (figura 4.38).

Meshing
Checking Ctrls
Numbering Ctrls
Archive Model
Coupling / Cegn
FLOTRAN Set Up
Multi-field Set Up
Loads
Analysis Type
= Fast Sol'n Optn
= Define Loads
Settings
B Apply
B Structural
Displacem|
B Force/Mo
21 On Key]
A d
21 On Nod
From R
From M
Pressure
Temperat]
Inertia
Pretnsn S¢
Gen Plane
Other

Field Surface
& Fiald Unlral

-
Apply F/M on Nages

* pick

{ Unpick

(" Single

" Polygon
~

* Box

(" Circle

Count =
Maximum =
Minimum =

Node No. =

{* List of Items

{" Min, Max, Inc

o ]

Apply ‘

Beset

Cancel ‘

Pick All‘

Help ‘

Figura 4.38 Verificacion del numero de nodos en la linea donde la fuerza se

va a aplicar

En la figura se muestra un conteo de 52 nodos en la ultima linea.

Se conoce de antemano que la carga a incluir debido al peso de la estructura es
de 11.8 kg + 10% extras + 6.5kg de la cuna para un total de = 20 kg x 10= 200N /

52 nodos = 3.85 newtons por nodo.
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La carga del disparo a incluir sera la fuerza calculada anteriormente de 25 kg *10

= 250N para el eje —z simulando un disparo del arma; entonces la fuerza por nodo

es de 250/52 = 4.81 newtons.

Por lo que se procede a incluir la primera fuerza debida al disparo de la

ametralladora en el sentido negativo al eje z, el cual se ilustra en la figura 4.39:

I\ Apply F/M on Nodes

[F] Apply Force/Moment on Nodes
Lab Direction of force/mom

Apply as
If Constant value then:
VALUE Force/moment value

x]]

FZ -

|C|:|r15tar1t~.ralue j

Help |

Figura 4.39 Aplicacion de la fuerza debido al disparo de la ametralladora

Asimismo, se incluye la segunda fuerza debida al peso de la ametralladora en el

sentido negativo al eje vy, el cual se ilustra en la figura 4.40:

M\ Apply F/M on Nodes

[F] Apply Force/Moment on Nodes
Lab Direction of force/mom
Apply as

If Constant value then:
VALUE Force/moment value

Cx]]

R

|C|:|r15tar1t~.ralue j

3.85

Cancel | Help |

Figura 4.40 Aplicacion de la fuerza debido al peso de la ametralladora
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Como resultado se muestran la direccion y el sentido de estas dos fuerzas en la
figura 4.41:

Figura 4.41 Imagen de los vectores de fuerza en el modelo

4.3.3.3 ETAPA DE SOLUCION
Para que el software inicie los calculos que resolveran el problema se necesita ir a
ANSYS Main Menu — Solution — Solve — Current LS. La ventana desplegada

es la correspondiente a la figura 4.42, la cual se acepta.
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=

M\ /STATUS Command

SOLUTION OPTIOHNS

PROBLEM DIMEHMSIOMALITY. SR o |

DEGREES OF FREEDOM. . . . 1} uy Uz ROTX ROTY ROTZ
AMALYSIS TYPE . . . . . . « = = = = = = = «STATIC <STEADY-STATE>
GLOBALLY ASSEMELED MATRIX - = = = = = = = -SYMMETRIC

LoabD STEP OPTIONSES

-NO PRINTOUT
-ALL DATA WRITTEHW
FOR THE LAST SUBSTEP

J\ Solve Current Load Step (S

[SOLVE] Begin Solution of Current Load Step

PRINT OUTPUT CONTROLE . . . . .
DATABASE QUTPUT CONTROLS. . . .

LOAD STEP NUMBER. . . . . . . . . - - « « - - . 1
TIME AT END OF THE LOAD STEP. . . . . . . . . . 1.80680
NUMBER OF SUBSTEPS. . . . . . . . . . . . . . . 1
STEPF CHANGE BOUNDARY COWDITIONS . . . . . . . . HO

Review the summary information in the lister window (entitled "/STATUS
Command"), then press OK to start the solution.

k. Cancel Help

Figura 4.42 Inicio de la etapa de calculo

Durante la solucién se suelen mostrar mensajes de advertencia, los cuales se

aceptan con lo cual se permite obtener la solucion del problema.

4.3.3.4 POSTPROCESADO
Luego de efectuado el célculo, se puede revisar los resultados en el
postprocesador de Ansys. Por el momento interesan los desplazamientos vy

verificar si el modelo cumple con la rigidez torsional estipulada.

Lo primero que se puede revisar es el desplazamiento en ANSYS Main Menu —
General Postproc — Plot Results — Deformed Shape (figura 4.43).
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Solution i

O General Postproc M\ Plot Deformed Shape @
Data & File Opts [PLDISP] Plot Deformed Shape
Results Summary

Read Results KUND  Items to be plotted
Failure Criteria (" Def shape only |
& Plot Results

E " Def + undeformed

Contour Plot
Vector Plot
Plot Path [tem
Concrete Plot
ThinFilm oK |
List Results
Query Results

f« Def + undef edge

Apply ‘ Cancel | Help

Figura 4.43 Cuadro de dialogos para graficar la deformada

Se observa la vista lateral del modelo deformado (ver figura 4.44)

Figura 4.44 Vista lateral del modelo deformado
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Ansys también entrega el valor maximo de desplazamiento (ver figura 4.45).

DISPLACEMENT

STEP=1
SUB =1

Figura 4.45 Vista del modelo deformado y el valor del desplazamiento
maximo
Se obtiene un desplazamiento en el eje x de 1.4 mm aproximadamente, lo cual no
inhabilita al funcionamiento normal de la estructura considerando los parametros
de funcionamiento de la misma, los cuales establecen que la estructura no va a

ser utilizada para realizar disparos de alta precision.

Si se quiere cuantificar las zonas que han sufrido mas o menos esfuerzos, y
asimismo los concentradores de esfuerzos a través de la estructura, se debe
ingresar en ANSYS Main Menu — General Postproc — Plot Results —
Contour Plot — Nodal Solution (figura 4.46).
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. J\ Contour Nodal Solution Data

Item to be contoured

Favorites
@ Modal Solution
DOF Solution
ﬁ Stress
A X-Component of stress
i@ Y-Component of stress
@ Z-Component of stress
g XY Shear stress
N YZ Shear stress
g XZ Shear stress
G 1st Principal stress
g 2nd Principal stress
EE¥ 3rd Principal stress
g Stress intensity

o EIE

=

Undisplaced shape key

Undisplaced shape key | Deformed shape with undeformed edge

Scale Factor Auto Calculated

Additional Options

&)

]9

Apply

Cancel |

Help |

Figura 4.46 Seleccion de control por esfuerzo de von Mises, en los nodos

El mismo que muestra los siguientes resultados de la figura 4.47:
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NCDAT, SOLUTICN

.086054 5.5 ' 10.914

2.793 B.207

Figura 4.47 Cuantificacion del esfuerzo en Mpa

Asi mismo se puede observar una concentracion de esfuerzos en la parte inferior
de la estructura, ya que se restringieron los movimientos libres Del elemento
inferior para simular su apoyo al piso del helicéptero (figura 4.48), pero como se
observa, el area con dificultad es minima con respecto a la magnitud de la

estructura, por lo que se acepta.
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.086054 5.5 ) 10.914

2.7%3 8.207 3.62 19.035

Figura 4.48 Cuantificacion del esfuerzo en la parte inferior

De igual manera, si se quiere cuantificar las zonas que han sufrido mas o menos
desplazamiento se debe ingresar en ANSYS Main Menu — General Postproc —

Plot Results — Contour Plot — Nodal Solution (figura 4.49).

A\ Contour Nodal Solution Data &J

Item to be contoured

(58 Favorites -
f MNodal Solution
f DOF Solution

&3 X-Component of displacement

3 Y-Component of displacement

&3 Z-Component of displacement

e

&3 X-Component of rotation

&3 Y-Component of rotation b

&3 Z-Component of rotation

&3 Rotation vector sum

(7 Stress
&3 Total Mechanical Strain
4 Elastic Strain j
| |
Undisplaced shape key
Undisplaced shape key | Deformed shape only j
Scale Factor Auto Calculated j|;: 9303719471
Additional Options @|
QK | Apply | Cancel | Help |

Figura 4.49 Ventana de soluciones de contorno, en nodos
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Como resultado se obtienen los resultados de la magnitud del desplazamiento
(figura 4.50)

NODAL SOLUTION

5UB =1
TIME=2
UsTH

Figura 4.50 Cuantificacion del desplazamiento en milimetros

Siendo el valor maximo de desplazamiento el valor antes descrito de

aproximadamente 1.4 mm.

Para visualizar los esfuerzos interlaminares se necesita seleccionar ANSYS Main
Menu — Preprocessor — Element Type — Add/Edit/Delete, en el cuadro de
didlogo que aparece, seleccionar Options y en Storage of Layer data K8 se
escoge All layers. Nuevamente se postprocesa el archivo. Y se observan los

resultados (figura 4.51)
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NOV 8 2009
21:14:14

Figura 4.51 Detalle de los esfuerzos segun las capas del laminado

4.3.3.5 SIMULACION TIPO TRANSITORIA EN ANSYS
La segunda simulacion a realizar en ANSYS comprende el comportamiento de la
estructura para un espacio del tiempo comprendido en dos disparos consecutivos,

para lo cual se debe simular los distintos escenarios dispuestos como lo seran:
Escenario 1: primer disparo del arma.

Escenario 2: reposo del arma entre disparos.

Escenario 3: segundo disparo del arma.

Escenario 4: reposo del arma.

Espacio de tiempo para cada escenario: 0.03 segundos.

182



Para realizar esta simulacion, se procedera a crear una serie de programas
simulando cada uno de los escenarios descritos anteriormente, y luego realizar

una sola simulacion que comprenda todos los escenarios.

Para realizar este procedimiento primero se selecciona ANSYS Main Menu —
Solution — Analysis Type — New Analysis y se selecciona la opcion transient
(figura 4.52).

B Analysis Type M\ New Analysi
= Vs

Restart [ANTYPE] Type of analysis
Sol'n Controls

Define Loads (" Static
Load Step Opts o T
SE Management (CM: .
Results Tracking # [Tt
- {« Transient

Manual Rezoning
Multi-field Set Up
ADAMS Connection
Diagnostics
Unabridged Menu
General Postproc
TimeHist Postpro
Topological Opt 0K Cancel Help
ROM Tool
Design Opt

(" Spectrum
(" Eigen Buckling
(" Substructuring/CMS

Figura 4.52 Seleccién de nuevo analisis de tipo transitorio

Luego se selecciona el método de solucion, para este caso sera completo (full)
(figura 4.53).

J\ Transient Analysis

[TRMOPT] Sclution method
" Full

" Reduced

" Mode Superpos'n

[LUMPM] Use lumped mass approx? [~ Mo

QK Cancel Help

Figura 4.53 Método de solucién
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Luego para crear los escenarios se dirige a ANSYS Main Menu — Solution —
Analysis Type — Sol ‘n Controls, en el cuadro siguiente se muestra la pestana
basic donde se selecciona los parametros de accion para este escenario, el tipo
de desplazamiento, el tiempo final del escenario (0.03 seg.) y el tiempo de

incremento del calculo (0.001 seg.), y el tipo de soluciones a realizar (figura 4.54).

J\ Solution Controls

Basic ] Transient ]Sal'nOptiDns] Monlinear ]AdvancedNL]

Analysis Options Write Items to Results File
‘Small Displacement Transient j f+ All solution items
[ Calculate prestress effects (" Basic quantities

" User selected

Time Control

Time at end of loadstep 0.03

Automatic time stepping On j

" Number of substeps Frequency:

% Time increment ‘Write every substep j
Time step size 0,001 where M = IL—

Minimum time step 0
Maximum time step ]

Figura 4.54 Cuadro de controles basicos de solucién.

Luego en la pestafa transient se selecciona el efecto transitorio para el escenario,
se selecciona en este caso el tipo rampa, con el cual seguira la accion a través del
tiempo (figura 4.55)
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J\ Solution Controls

Basic Transient | Sol'n Options | Monlinear | Advanced NL

Full Transient Options Time Integration

Algarithm:
|Newmark algorithm j

Damping Coefficients & Amplitude decay

Mass matrix multiplier (ALPHA) |0 GAMMA 0.005

Stiffness matrix multiplier (BETA) |0 (" Integration parameters
ALPHA 0.25250625
Midstep Criterion DELTA 0,505
r Midstep Criterion ALPHAF 0.005
Toler/Ref. for Bisection (TOLERB) |0 SRR L
I Include Response Frequency
QK. | Cancel | Help

Figura 4.55 Pestana transient

Luego se acepta estas opciones y se procede a grabar dicho escenario a un

archivo LS, con el cual ANSYS crea una secuencia de pasos.

Para esto se dirige a ANSYS Main Menu — Solution — Load Step Opts —

Write LS File (Figura 4.56), y para este caso esta sera el escenario 1

I AIdIySDs 1ype
Define Loads I\ Write Load Step File

B Load Step Opts . .
Output Ctrls [LSWRITE] Write Load Step File (Jobname.5n)

Other LSNUM Load step file number n

Stop Solution

Reset Options

Read LS File 0K | Apply ‘ Cancel ‘ Help ‘
SE Management (Ch
PR Racultc Trarkinn

Figura 4.56 Grabar archivo del escenario 1

Luego se debe simular los escenarios 2 y 4 los cuales simulan el espacio de
reposo luego de cada disparo realizado, para lo cual se debe eliminar la fuerza del

disparo del arma, para lo cual se procede a ir a ANSYS Main Menu —
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Preprocessor — Loads — Define Loads — Delete — Force/Moment —On

Nodes, en el cuadro siguiente se selecciona Box y se selecciona el grupo de

nodos que contienen la fuerza del disparo (figura 4.57)

-

Sections
Maodeling
Meshing
Checking Ctrls
Numbering Ctris
Archive Model
Coupling / Cegn
FLOTRAN Set Up
Multi-field Set Up
Loads

Analysis Type

B

ol

Fast Sol'n Optn
Define Loads
Settings
Apply
B Delete
All Load Data
E Structural
Displacement
E Force/Moment
21 On Keypoints
E-Jon Nodes

Delete F/M on—Nodes
o

* Pick " Unpick

(" Single (* Box

(" Polygon (™ cirele
~

Count = 238

Maximum = 1088&

[]
i

Minimam

Node No.

{* List of Items

(" Min, Max, Inc

21 On Node Com|
Pressure
Temperature
Inertia
Section

[ -

| OF | Apply |

Reset | Cancel |

Pick A1l | Help |

Figura 4.57 Eliminar fuerza del disparo del arma

Luego de dar clic en aceptar se selecciona unicamente el eje donde se encuentra

la fuerza a eliminar, en este caso la fuerza en eje z.

Luego para crear el segundo escenario se dirige a ANSYS Main Menu —

Solution — Analysis Type — Sol ‘n Controls, en la pestafia basic donde se

selecciona

los parametros de accion para este escenario, el tipo de

desplazamiento, el tiempo final del escenario (0.06 seg.) y el tiempo de incremento

del calculo (0.001 seg.), y el tipo de soluciones a realizar (figura 4.58).

186



ANSYS Main Menu | A\ Solution Contro

Preferences

Preprocessor . i i i
O Solution Basic ] Transient ] Sol'n Optlons] MNonlinear ]Advanced NL]
B Analysis Type
New Analysis Analysis Options Write Items to Results File

B Restart

m |Sma|l Displacement Transient j {* All solution items
e::.za:;::;-lspass [ Calculate prestress effects (" Basic quantities
Load Step Opts " User selected
SE Management (CMS] Time Centrol
Results Tracking
Solve Time at end of Ioadstep 0.0q Maodal Velocity
Manual Rezoning Modal Acceleration
Multi-field Set Up Automatic time stepping On j
ADAMS Connection " Mumber of substeps Frequency:
Diagnostics o
Unabridged Menu * Time increment |Write every substep j

General Postproc Time step size 0.001 whereM= 1

TimeHist Postpro

Topological Opt Minimum time step 0

ROM Tool Maximum time step 0

Design Opt
Prob Design
Radiation Opt
Run-Time Stats
Session Editor
Finish

ak | Cancel | Help

Figura 4.58 Pestaina basic para escenario 2

Este escenario se lo graba de la misma manera con el numero 2 de la secuencia

(figura 4.59)
Define Loads J\ Write Load Step File
E Load S5tep Opts
Qutput Ctrls [LSWRITE] Write Load Step File (Jobnarme.5n)

Other LSNUM Load step file number n
Stop Solution

Reset Options

= Read LS Fil

M 0K Apply Cancel |
SE Management (CMS|
Results Tracking

Figura 4.59 Grabar archivo para escenario 2

Para el escenario 4, el cual es el mismo que es escenario 2, con la diferencia que
este escenario el tiempo final de operacion es 0.12 segundos; por lo que se

cambia este dato y se graba dicho archivo LS como el 4.
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Finalmente para el escenario 3, el cual es similar al escenario 1 que contiene la
fuerza del disparo, con la diferencia que para este escenario el tiempo final de
operacion es 0.09 segundos, para lo cual se debera primero leer el escenario 1
para esto se dirige a ANSYS Main Menu — Solution — Load Step Opts — Read
LS File, (figura 4.60)

B Solution -
Analysis Type A\ Read Load Step File
Define Loads [LSREAD] Read Load Step File (Jobname.5n)

Bl Load Step Opts
Output Ctrls
Other
Stop Solution
Reset Options OK ‘
Read LS File
Write LS File

LSMUM Load step file number n

Apply | Cancel |

Figura 4.60 Leer el escenario 1

Luego de leer el archivo LS 1, se dirige a ANSYS Main Menu — Solution —
Analysis Type — Sol ‘n Controls, en la pestafa basic, se modifica el tiempo final

del escenario a 0.09 seg.

Finalmente se dirige a ANSYS Main Menu — Solution — Load Step Opts —

Write LS File y para este caso esta sera el escenario 3.

Una vez realizada toda la secuencia de 4 escenarios para simular 2 disparos
continuos, se procede a resolver la simulacién, para lo cual se selecciona ANSYS

Main Menu — Solve — From LS Files, y se arma la secuencia desde 1 hasta 4

(figura 4.61).

P = A Solve Load_SteE Files | S|
Preprocessor [LSS0LVE] Sochve by Reading Data from Load Step (LS) Files

E Solution . .
Analysis Type LSMIM Starting LS file number
Define Loads LSMAX Ending LS file number

Load Step Opts
SE Management | LSIMC File number increment
Results Tracking
B Solve

Current LS
aK Cancel Help

Partial Solu

F Manual Rezoninag

-
LI

Figura 4.61 Resolucion de la simulacion en base a distintos escenarios
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Este procedimiento puede tomar alrededor de 30 minutos en resolverse, debido a
que ANSYS crea un sistema de miles de ecuaciones en base a los datos

dispuestos anteriormente.

Luego de terminada la resolucion de la simulacién dada, se procede a verificar los
resultados, para lo cual se seleccionara un punto de la estructura para obtener los

datos del desplazamiento criticos del mismo.

Para lo consiguiente se selecciona ANSYS Main Menu — TimeHist Postpro, del
cual se despliega el cuadro Time History Variables, se afilade una variable de

historia en el tiempo para el desplazamiento en el eje del disparo (figura 4.62).

Preferences J\ Time Hi ariaples -
Preprocessor File H
. ile  Helr |

Solution A\ Add Time-History Variable L2
enera proc ||y
5 xa )| p—

Variable Viewer Variable

Settings Name ] Favorites -

Stor_e Data_ I.T.Mi 2 Nodal Solution

Define Variables

Read LSDYMA Data @& DOF Solution

List Variables i X-Component of displacement

List Extremes A Y-Component of displacement

B Graph Varibls P Componcntf dspocemen

Math Operations MV ook of robabio ﬂ
Table Operations J J J

Smooth Data -
Generate Spectrm Calculat

Reset Postproc ’—- Result ltem Properties
Topological Opt
ROM Tool
Design Opt
Prob Design (
Radiation Opt WM
Run-Time Stats
Session Editor MAK
Finish
RCL
Sl QK ‘ Apply Cancel Help
INS ME ]
ABS ATAN x"2 1 ‘ 2 3 E
M
INT1 IMAG T
E
TNV DERIV REAL 0 . + R

Figura 4.62 Agregar una variable de desplazamiento en funcién del tiempo
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Luego de aceptar esta variable se selecciona el nodo a analizar en el tiempo, para
lo cual se selecciona uno de los nodos del extremo de la estructura, la misma que
contiene las fuerzas inducidas por los disparos y el peso en el tiempo de dos

disparos. (figura 4.63).

{* List of Items

(" Min, Max, Inc

Figura 4.63 Selecciéon de un nodo para analisis

Luego de seleccionar el nodo se retorna al cuadro time history variables en el
cual se despliega en nodo seleccionado anteriormente y se selecciona dicho nodo

y para observar los resultados en éste se selecciona Graph data (figura 4.64)
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I\ Time History Variables - sim2.rst

File Help
B EEET T
| Lianabie .Graph Data
Mame ement  |Mode |RE5-I.I|tItEI
TIME Time

Figura 4.64 Seleccion del nodo para desplegar grafico de resultados

Con lo que se despliega la grafica de los 4 escenarios juntos indicando los

desplazamientos en el eje z para cada escenario (figura 4.65)

N

Figura 4.65 Grafica de desplazamiento — tiempo

Con lo que se puede observar un desplazamiento positivo maximo de 0.5 mm en
el sentido +z y de 1.2 mm en sentido —z, valores acordes a la previa simulacion

estatica realizada en ANSYS vy satisfactorio para los resultados esperados.
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4.3.3.6 SIMULACION TOMANDO EN CUENTA LA TEORIA DE FALLA DE
TSAI-WU®4l
La simulacién biaxial realizada anteriormente sufre de varias inconvenientes para
representar datos experimentales con relacion a los datos tedricos emitidos por
este criterio, la mejor manera de lograr una mayor precisioén es el de incrementar
el numero de términos que forman parte de la ecuacion tedrica. Esto aumenta la
exactitud con la cual los datos experimentales generaran una curva de
comportamiento adecuada; este procedimiento fue presentado por los
investigadores Tsai y Wu, y para el mismo se necesita el grado de resistencia en
otra direccidn, el cual se requiere para poder representar la interaccion entre

esfuerzos en dos direcciones.

Este criterio postuld que una superficie de falla en un espacio de esfuerzo de seis

dimensiones existe en la forma
Fio—i + Fl'jO'iO'j =1 l,] = 1, ,6 (458)

Donde F; y F;; son tensores de fuerza de segundo y cuarto rango respectivamente,
y para la notacion del esfuerzo producido se utiliza g, = 7,3, 05 = 731 Y 0g = T12€N
la ecuacion 4.58 lo cual es muy complicado, por lo cual dicha ecuacién se la
reduce para el caso de una lamina ortotrépica bajo condiciones de esfuerzos

sobre el plano
Fy0, + Fy0, + Fg05 + F110,% + F5,0,% + Fee05% + 2F;,000, = 1 (4.59)

Bajo este criterio de falla se realizara en ANSYS una vez mas la simulacion en la
estructura disefiada, para obtener unos mejores resultados los cuales se

aproximen de mejor manera a una situacion real.

® Jones, R.M. (1999) Mechanics of Composite Materials, Estados Unidos: Taylor &
Francis.
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Ya que se debe verificar en esta y en las restantes hipotesis de carga si las

laminas no fallan cuando se aplique carga. Es decir, si los esfuerzos estan dentro

de un margen de seguridad. Como se ha visto, los materiales ortotropicos usan

diferentes criterios de falla y para aplicarlos se necesita hallar las esfuerzos

admisibles del material, para lo cual se utiliza la tabla 4-14. Adicionalmente, se

necesita calcular los coeficientes de acoplamiento de la teoria de Tsai-Wu, que se

calculan mediante las expresiones siguientes y la ecuacion (4.60).

ny: _2.(%)../F11~F22 = —2.722 x 10_6

TABLA 4-13 RESISTENCIAS ADMISIBLES DE LAMINAS

Foo =

I
62T:62C

Propiedades de las laminas
375Material | o411 | O1c o2t O2c T12F
MPa MPa MPa MPa MPa
Grafito — Epoxi
T300/5208 1500 | 1500 40 246 68
AS/3501 1447 | 1447 52 206 93
H-IM6/Epoxy | 3500 | 1540 56 150 98
AS4/APC2 2130 | 1100 80 200 160
T300/934
tape 1314 | 1220 43 168 48
Cloth(13mil) | 499 | 352 458 352 46
Cloth(7mil) 375 279 368 278 46
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Glass — Epoxi

Scotchply 1062 | 610 31 118 72
1002
S- 1280 | 690 49 158 69
glass/Epoxy
Woven 367 | 549 367 549 97
GI/Epoxy
Kevlar
Kevlar 49 1400 | 235 12 53 0.34

Boron — Epoxi

B(4)/5505 1260 | 2500 61 202 67

B5.6/5505 1380 | 1600 56 125 62

-

E-glass — Vinyleste

E-glass - 548 | 803 43 187 64
Vinylester

Fuente: Kollar, L P. y Springer, G.S. (2003). Mechanics of Composite Structures

Para calcular el coeficiente de acople (4.60) se utilizan los datos del material T300

cloth (7mil):

ol1 =375 Mpa oC1 =279 Mpa
S [pp—— F22 = — 1
ol1-6C1 ol2-6C2

CXY = —26)-#11 F22 = -9.666x 10 °

CXY = -9.666x 10~ °
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Los datos del material T300 cloth (7mil) son ingresados al programa mediante:
ANSYS Main Menu — Preprocessor — Material Props — Failure Criteria
—Add / Edit. Se presenta el siguiente cuadro de didlogo y tabla subsiguiente de la
figura (4.66):

\ Add/Edit Failure Criteria

[FC] Define failure criteria

MAT  Material number

J\ Add/Edit Failure Criteria m
[FC] Temperature-independent failure criteria for material 1
X Y Z
(| Strain in Tension |0 ||0 ||0 |
Strain in Compression |(] | |(] | |(] |
XY YZ KZ

Strain in Shear |0 | |0 ||U |
X Y Z

Stress in Tension |3?5 | |368 | |368 |

Stress in Compression | -279 | | -278 | | -278 |

XY YZ Xz
Stress in Shear |46 | |46 | |46 |

XY YZ XZ

Stress Coupling Coefficients | -9.6e-006 | | -9.6e-006 | | -9.6e-006 |
oK Cancel Help

Figura 4.66 Cuadro de ingreso parametros admisibles de esfuerzo y corte

Una vez introducidos estos valores se procede a resolver nuevamente la
simulacién, y luego de esto igualmente se postprocesa nuevamente con lo que se
obtienen los esfuerzos de Von Mises seleccionando: ANSYS Main Menu —
General Postproc — Plot Results — Contour Plot — Nodal Solution (figura
4.67).
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NODAL SOLUTION

NOWV 12
16:11:

STEP=1
SUB =1

Figura 4.67 Solucion nodal utilizando la teoria de falla de Von Mises

Con lo que se puede observar un esfuerzo mayor de 24.45 Mpa en el punto
denominado Mx. Igualmente se puede observar la magnitud de los esfuerzos

producidos en el extremo del soporte en contacto con el arma (figura 4.68)

HODAT. SOLUTION

Figura 4.68 Solucion nodal utilizando la teoria de falla de Von Mises
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El indice de esfuerzo ¢ de Tsai-Wu se lo halla de la misma forma, para lo cual se
dirige a ANSYS Main Menu — General Postproc — Plot Results — Contour
Plot — Nodal Solution — Failure Criteria — Tsai-Wu Stregth Index y se puede

visualizar en la figura (4.69):

AMSYS Main Menu M\ Contour Nodal Selution Da ﬁ'

Preferences
Preprocessor

Item to be contoured

Solution - -
Th | St
Bl General Postproc srma ra|r? . J
Data & File Opts Total Mechanical and Thermal Strain
Results Summary; A Swelling strain
© et
P':::;s:t';"a ﬁ Failure Criteria
Deformed Shal G Maximum of All
Bl Contour Plot G Maximum Stress

[Nodal Sol 5 WTsai-Wu Strength Index

Hement 5§ & Inverse of Tsai-Wu Strength Ratic Index

Elem Table i )
Line Elem BRI & Maximum Strain
Vector Flot 3 User-defined 1
Plot Path Item| @ User-defined 2
Concrete Plot .
User-defined 3
ThinFilm G User-define
List Results 8 User-defined 4 j
Query Results K| |

Options for Qutp
Results Viewer
‘Write PGR File
Nodal Calcs
Element Table
Path Operations Scale Factor Auto Calculated jl:-].?
Surface Operatiol
Load Case . =

Check Elem Shaps Additional Options () |
Write Results

ROM Operations ok |
M Suhmadalinn .

Undisplaced shape key

Undisplaced shape key | Deformed shape only

Apply | Cancel | Help |

Figura 4.69 Seleccion del criterio de falla indice Tsai-Wu

Con lo que se presentan los resultados en la figura 4.70, nétese que el indice
maximo de resistencia de Tsai-Wu es de 0.018104, el cual es mucho menor que 1.
Esto quiere decir por lo tanto, que el material del laminado no fallara cuando se
someta el soporte a la prueba de torsion, gracias a que el factor de seguridad, el

cual es el valor inverso de g, viene a ser en este caso aceptable.
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Figura 4.70 Detalle del comportamiento de la estructura empleandodel

criterio de falla indice Tsai-Wu

4.3.3.7 ESFUERZOS INTERLAMINARES

Los esfuerzos cortantes interlaminares en compuestos laminados pueden ser
significativamente altos sobre una region igual al espesor del laminado cerca de
los bordes libres del mismo. Como resultado de los altos esfuerzos interlaminares
podria iniciarse la delaminaciéon en los bordes, que no es otra cosa que el
despegado de las laminas individuales. La falla por esfuerzo interlaminar es
reconocida como uno de los modos criticos de falla de un compuesto laminado. La
resistencia al esfuerzo interlaminar depende principalmente de las propiedades de
la matriz en lugar de las propiedades de las fibras. La resistencia al esfuerzo
interlaminar se incrementa aumentando la resistencia de la matriz. Se puede
recomendar para una mejor adhesion el uso de resinas epoxicas en lugar de

resinas de poliéster o vinilicas.
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Para graficar los esfuerzos interlaminares en Ansys se selecciona ANSYS Main
Menu — Preprocessor — Element Type — Add / Edit / Delete — Options,

donde K6 se selecciona # 0 (figura 4.71).

N SHELLS element Hﬁ UEIODS _

Options for SHELLSS, Element Type Ref. No. 1

Form of input K2 |C|:un5tthl-: layer

Extra element cutput K3 |N.;. extra output

Element coord sys defined by K4 |Elem orientation

Ld o] L L

Strains or stresses output K5 |Stre55e5 only

Extra elerment cutput

(for layer input only) K |Integ pts Tp&bot j
Storage of layer data K& |Bgt15ttgp last j
Eval of strains + stresses K9 |Tgp & bot of lay j
Material prop matrix cutput K10 |Exc|uc|e j
Mode offset option K11 |N|j|je5 at midsurf j

0K Cancel Help

Figura 4.71 Seleccion de la opcidn para verificar los esfuerzos

interlaminares

Luego de correr la simulaciéon nuevamente, este nuevo parametro se lo encuentra
en ANSYS Main Menu — General Postproc — Element Table — Define Table
— Add (figura 4.72).
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Read Results
Failure Criteria
Plot Results
List Results
Query Results
5 Options for Out
= Results Viewer
& Write PGR File
Nodal Calcs
E Hement Table
E5 Plot Elem Tak
List Elem Tab|
Abs Value Op)
Sum of Each
Add Items
Multiply
Find Maximu

A erement Tab SIENENI Define Additional ElementTable iems

Nodal force data

Energy
Error estimation

"

Translation UX

Find Minimun
Exponentiatd

Currently Defined Data 3 :
[AVPRIN] Eff NU for EQV strain
Label Itern " -
HLMAX U [ETABLE] Define Additional Element Table tems
Lab User label for item
Item,Comp Results data item
(For "By sequence num”, enter sequence
no. in Selection box, See Table 403
Add... in Elements Manual for seq. numbers.)
B Cross Produd d oK Apply

£ Dot Product

Cancel Help

Figura 4.72 Seleccion de elementos para la tabla solucién

En el campo destinado al (User label for item) se escribe ILMAX que es el

identificador del esfuerzo interlaminar maximo ubicado en la seccién Help del

mismo recuadro (Ver figura 4.72).

Para graficar el resultado se selecciona en ANSYS Main Menu — General

Postproc — Plot Results — Contour Plot — Element Table y OK, en el cuadro

de la figura 4.73:

S —
Data & File Opts M\ Contour Plot of Element Table Data. Y

Results Summai

Read Results [PLETAB] Contour Element Table Data

Failure Criteria
= Plot Results
Deformed Sha
= Contour Plot
Nodal Solu
Element Sol oK ‘

Itlab Item to be plotted

Avglab Average at common nodes?

ILMAX -

|"r’es - average

E

Apply ‘ Cancel | Help |

Line Elem RY{)

Figura 4.73 cuadro de dialogo para graficar los esfuerzos interlaminares

Los resultados correspondientes se los puede observar en la figura 4.74
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V& ELEMENT SOLUTION

-.019453 04
7 -.00808 014667 .037413 06016

Figura 4.74 Resultados del calculo de los esfuerzos interlaminares

La figura 4.73 se despliega los resultados, en los cuales se puede observar un
valor bastante bajo, 0.06016 MPa, de esfuerzo interlaminar y mucho menor que la

resistencia de la resina que es de 4.1 GPa.

4.3.3.8 ANALISIS DEL ESQUEMA DE CONSTRUCCION TIPO SANDWICH

El esquema de laminado tipo sandwich como se explicé en el capitulo 2.4 es un
modo de laminado que incluye un nucleo intermedio entre todas las capas
laminadas, en cual absorbe la deflexidn, resistencia, y carga de temperatura que
pueda afectar a la estructura, aumentando asi su eficiencia como se observa en la
figura 4.75.
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l Skin

TR Compression <€
Core

Shear Skin
T S o e T

Figura 4.75 Detalle de la reduccioén de la deflexiéon por el empleo del

esquema tipo sandwich y su funcionamiento

Gracias a la utilizacion del honeycomb y de la sustancia epoxy necesaria para
juntar esta estructura al laminado se pueden reducir los esfuerzos maximos
obtenidos en la estructura hasta en un 30%.

Por lo que para su analisis y construccidn se realizara un laminado preliminar de 7
capas de fibra de carbono para luego instalar el honeycomb y finalmente realizar

el resto del laminado calculado hasta completar las 15 capas como en la Figura
4.76.

Figura 4.76 Ejemplo de laminacién incluyendo el honeycomb
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Para realizar este analisis primero se debe obtener las propiedades mecanicas del
nucleo a incluir en el laminado, muchas propiedades estan tabuladas en las tablas
provistas por el fabricante, pero se debe tomar una consideracion especial en
cuanto al coeficiente de Poisson p ya que se recomienda para los programas de
analisis de elementos finitos, incluir un valor que oscile de 0.1 a 0.5 ya que de
acuerdo a las demas propiedades, las cuales seran practicamente despreciables
en comparacion a las propiedades del laminado, ademas que el nucleo ofrece muy
poca resistencia, casi despreciable!®. Para este caso se incluirda un valor
conservador de 0.3, el cual es un valor medio en el rango recomendado. Esta y

otras propiedades mecanicas del nucleo honeycomb se detalla en la tabla 4.14.

TABLA 4-14 PROPIEDADES MECANICAS DEL NUCLEO TIPO HONEYCOMB

PROPIEDADES NUCLEO HONEYCOMB

DETALLE VALOR
MATERIAL NOMEX
ESPESOR 6 mm
DENSIDAD 4,0 Kg/m?
Médulo de Elasticidad a cortante

. 55 Mpa
(lado de la cinta L)
Modulo de Elasticidad a cortante

33 Mpa

(lado transversal W)
Coeficiente Poisson u 0,3

Fuente: Christian Leén, Alex Vasquez

*% Bitzer T. N. (1997). Honeycomb technology: materials, design, manufacturing Mechanics of
Composite applications and testing Structures. Springer, Estados Unidos.
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El anadlisis que se realizara a continuacion sera para demostrar el porcentaje de
reduccion de los esfuerzos obtenidos como resultado de la utilizacion del esquema
tipo Sandwich, éste se lo realizara en una barra cuadrada (figura 4.77) que
simulara una viga a la cual se le ejecutaran cargas transversales en un extremo y

se restringira todo movimiento en el otro para simular un apoyo empotrado.

Figura 4.77 Barra cuadrada realizada en solidworks

Una vez en el programa Ansys, se importa el elemento IGES, y primero se
procede a ingresar las propiedades de los dos materiales a utilizar, los cuales son
la fibra de carbono de tipo ortotropica acorde a la tabla 4.12 ANSYS Main Menu
— Preprocessor — Material Props — Material Models. Quedando las

propiedades segun la figura (4.78)
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N Linear Orthotropic Properties for Material Number 1 @

Linear Orthotropic Material Properties for Material Number 1

Choose Poissen's Ratio

1
Temperatures [0
EX 63120
EY 63120
EZ 63120
PRXY 10.04
PRYZ 0.6
PRXZ 10.04
GXY 2987
GYZ 2518

6xz

Add Temperature| Delete Temperature| Graph
0K | Cancel ‘ Help |

Figura 4.78 Propiedades de la fibra de carbono

Una vez ingresadas las propiedades de la fibra de carbono, se ingresa a Material
— New Model del cuadro Define Material y se ingresa el numero de material a

introducir de acuerdo a figura 4.79.

I\ Define Material Model Behavior (===
Material Edit Favorite Help
Material Models Defined Material Models Available
: J (s Favorites o
@ Linear Orthotropic @ Structural
8 Linear
@ Elastic
J\ Define Material ID

Define Material ID [21

Ok | Cancel | Help |
& TampTg
_J Bt Frictinn Cneffiriant LJ

ki i Kl i

Figura 4.79 Definicion del segundo material
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Una vez definido el material Model Number 2, el cual sera el nucleo de tipo

honeycomb, el cual corresponde a un material de tipo isotropico utilizando las

propiedades de la tabla 4.14 como en la figura 4.80.

A Define Material Model Behavior
Material Edit Favorite Help

Material Models Defined

@ Material Model Mumber 1
@ Linear Orthotropic

[ WM aterial Model Number 2]

& i

Material Models Available

J Favorites

(= [EE=] ARICTT

N\ Linear Isotropic Properties for Material Number 2 (=3

Linear Isotropic Material Properties for Material Number 2

@ Structural
@ Linear T1
@ Elastic Temperatures

oz | x B
€ Anisotropic

Menlinear

@ Density

Thermal Expansion Add Temperature| DeleteTemperature| Graph

Damping

= B Frictinn Factficiant 0K | Cancel | Help |

Figura 4.80 Propiedades del Material Number 2

Una vez definidas estas propiedades se cierra el cuadro define material. Luego se

procede a utilizar el elemento membrana (Shell Nonlin Layer 91), elemento no

lineal que permite la implementacion de la estructura tipo sandwich. Se selecciona

en ANSYS Main Menu — Preprocessor — Element Type — Add / Edit / Delete,

en respuesta aparece el cuadro de dialogo y se selecciona Add (ver figura 4.81).

J\ Library of Element Types
Library of Element Types

Element type reference number

oK

Figura 4.81

3

Structural Mass - Bnode?&l -
Link | a
Beam ] 181
Pipe 281

Solid Linear Layer 99 ¥

Solid-Shell = |NDnIin—Layer a1

Apply

Cancel Help

Seleccion del elemento no lineal tipo 91
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Una vez seleccionado, se acepta la opcion, y de vuelta en el cuadro element type
se selecciona opciones con lo que se activa el cuadro de opciones para el
elemento Shell 91 y se modifica las opciones K6, K8 y K9 para activar el analisis

de la estructura tipo sandwich de acuerdo a la figura 4.82.

J\ SHELL91 element type options £3
Options for SHELL91, Elernent Type Ref. Mo, 1

Max number of layers (1-100) K1

Element coord sys defined by K4 |Eler'r1 crientation j
Elernent cutput per layer K5 |Mi|:||:|IE of layer j
Interlaminar shear strs cutpt KB lm

Storage of layer data K& |AII layers j

Thick sandwich option K9 Include -
Failure criteria print surnm K10 Maxirmum -

Mode offset option K11 |N.;..;|.35 at midsurf j

OK Cancel Help

Figura 4.82 Cuadro opciones del elemento no lineal tipo 91 para activar el
analisis tipo sandwich

De igual forma se asigna a este elemento las caracteristicas mecanicas
respectivas en ANSYS Main Menu — Preprocessor — Real Constants — Add /
Edit / Delete, desplegandose un cuadro de dialogo donde se selecciona Add; Se
activa Add y se despliega el cuadro donde se verifica el tipo de elemento utilizado.

Y después se elige el elemento y se selecciona la opcién editar donde se
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despliega el cuadro para especificar el niumero de capas a utilizar, este numero
sera igual al numero de capas de fibra de carbono mas una capa del nucleo tipo
sandwich para un total de 16 capas de acuerdo a la figura 4.83.

ﬂ Real Constant Set Mumber 1, for SHELL91

Element Type Reference Mo. 1

Murnber of layers (16 max) ML 16
Layer Syrmetry Key LSYM
Added mass/unit area  ADMSUA

il

OK Cancel Help

Figura 4.83 Cuadro de constantes para el elemento no lineal tipo 91

Una vez aceptadas estas opciones se procede a introducir los valores de cada una
de las capas, en este caso se laminara 7 capas de 0.2 mm de fibra para luego
incluir en nucleo de 6mm de espesor y luego se realiza el resto del laminado hasta
completar las 15 capas de fibra a realizar, nétese en la figura 4.84 que en la capa
correspondiente al nucleo, la propiedad del material se la cambia a 2, que

corresponde al material del nucleo honeycomb.
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A Real Constant Set Mumber 1, for SHELL91 £3

KD, TKO) 02 ||0.20 [ =]
TK(K), TK(L) | 0.20 | | 0.20 |
Layer number3  MAT, THETA | 1 | | 0 |
TKM, TKO) | 0.20 | | 0.20 |
TK(K), TK(L) | 0.20 | | 0.20 |
Layer numberd  MAT, THETA |1 ||u |J
TK, TK() | 0.20 | | 0.20 |
TK(K), TK(L) | 0.20 | | 0.20 |
Layer number5  MAT, THETA | 1 | | 0 |
TKM, TKO) | 0.20 | | 0.20 |
TK(K), TK(L) | 0.20 | | 0.20 |
Layer number&  MAT, THETA | 1 | | i] |
TK, TK() | 0.20 | | 0.20 |
TK(K), TK(L) | 0.20 | | 0.20 |
Layer number7  MAT, THETA | 1 | | 0 |
TK, TK() | 0.20 | | 0.20 |
TK(K), TK(L) | 0.20 | | 0.20 |
Layer number8  MAT, THETA | 2 | | i] |
TK(), TK() | 6 | | [ |
TK(K), TK(L) | 6 | | [ |

Press [OK] for next & layers

oK Cancel Help
=l

Figura 4.84 Propiedades para cada una de las capas de elemento Shell 91

Igualmente se procede a mallar el elemento, y para observar la distribucién de las
capas acorde a lo sefialado anteriormente, se utiliza el comando /ESHAPE,1 y el

resultado sera como en la figura 4.85.
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Figura 4.85 Detalle de la distribucion del laminado para su analisis

Luego de igual manera se procedera a introducir las fuerzas en los extremos, y de
acuerdo a nuestro elemento la fuerza del disparo de 25 Kg o0 250 N y asi mismo la
fuerza debido al peso de 25 Kg o 250 N igualmente; para el otro extremo se lo
empotrara para simular una fijacion, este resultado previo a correr la simulacion se

lo puede observar en la figura 4.86.

Figura 4.86 Detalle de las cargas en el elemento a ser simulado
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Luego de correr la simulacién se verifican los resultados y se los compara con una

simulacion similar pero omitiendo la estructura sandwich en las figuras 4.87, 4.88.

DISPLACEMENT

STEP=1

DISPLACEMENT

Figura 4.87 Detalle del resultado de la simulacion sin emplear el nucleo
honeycomb (arriba), y empleando éste (abajo)
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NODAL SOLUTION

NODAL SOLUTION

11.008

Figura 4.88 Comparacion entre el detalle de la magnitud del esfuerzo
producido sin el elemento sandwich (arriba), y sobre las laminas y sobre el
nucleo en Mpa en el elemento sandwich (abajo).
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Para poder verificar el funcionamiento del elemento nucleo, y verificar su
funcionamiento acorde a lo detallado en la figura 4.75 se grafica una solucion
nodal que detalle las cargas totales por cortante producidas en el elemento, los
resultados en la figura 4.89.

NCV 15 2009
18:00:54

.111E-0% .169E-03 '.326E-03
.899E-04 .247E-03 .405E-03

NCDAL SOLUTICNH

Figura 4.89 Detalle de la magnitud del esfuerzo producido sobre las laminas
en un diseio sin honeycomb (arriba) y sobre el nucleo utilizando honeycomb
(abajo) en Mpa.
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Por lo que se puede concluir luego de realizados estos analisis, de que un
laminado utilizando el esquema tipo sandwich y empleando el material honeycomb
como nucleo se puede canalizar los esfuerzos cortantes ejercidos hacia esta
estructura para asi garantizar su correcto funcionamiento y evitar la acumulacion
de esfuerzos cortantes en el laminado debido a que los materiales compuestos

tienen deficiencias para poder reaccionar adecuadamente a este tipo de fuerzas.

4.3.3.9 ANALISIS A FATIGA Y ESPERANZA DE VIDA DE LA ESTRUCTURA

La ruptura de un material compuesto causada por cargas ciclicas es un proceso
progresivo en el que aparecen y se combinan distintos mecanismos de
degradacion del laminado. La aparicién de pequefias grietas en la matriz puede
traducirse, segun las caracteristicas del laminado, en una propagacion de estas
grietas hasta producirse una rotura de fibras en las zonas adyacentes y una
deslaminacion local entre las laminas. Asi pues, el mecanismo que produce la
fatiga no se asemeja a la nucleacion y propagacion de un solo defecto, como es el
caso de los metales, si no que se origina por una distribucién de defectos clue
van aumentando con el numero de ciclos hasta que se produce la rotura de todo el
laminado. Por lo tanto muchos de los principales trabajos realizados sobre la fatiga
de composites toman como referencia de base el conocimiento previo de la fatiga

en metales o en materiales homogéneos.*’

Un laminado es un material altamente heterogéneo que presenta una gran
anisotropia. Estas dos propiedades influyen de manera decisiva en su
comportamiento y también en cdmo se presenta el mecanismo de degradacion por
fatiga. Este comportamiento se puede observar a dos escalas: (i) a nivel cuasi-
macroscopico cada una de las laminas posee un comportamiento mecanico
anisotropo y dependiente de la orientacion y contenido del refuerzo y (ii) a escala

microestructural, la gran diferencia en las propiedades de matriz y refuerzo

47 Andersen, S.1., Lilhot, H. y Lystrup, A. (1996). Propierties of composites with long fibres. Design
of Composite Structures Against Fatigue, editado por R.M. Meyer.
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ocasiona que aparezcan tensiones y deformaciones adicionales a las producidas
por las cargas externas. Esto es debido a que la falta de homogeneidad del
material da lugar a la aparicion de cargas internas entre los distintos componentes
del material. Esta distribucidén de cargas origina fuertes campos tensoriales en dos
o tres direcciones que se sobreponen entre si, incluso en el caso de carga global

unidireccional.

A continuacion se presenta una metodologia para el tratamiento de la degradacion
a fatiga causada por la aplicacion de cargas ciclicas en un laminado de material
compuesto. Esta metodologia permitira, integrar en la mecanica de medios continuos
la fatiga junto a cualquier otro fendbmeno que pueda afectar al comportamiento
mecanico del composite como la plasticidad, el dafio, los fendbmenos viscosos, las
grandes deformaciones, etc. Ademas, la solucion presentada permite tratar el
fendmeno de acumulacion no lineal de la degradacion a fatiga, aspecto importante
cuando se quiere obtener la prediccion de vida de una pieza en servicio sujeta a
distintos niveles de amplitud de carga. La metodologia propuesta se basa en las
investigaciones previas de Oller et al.(2001), Suero et al. (1998) y Mayugo et al.
(2001,2002).

Para desarrollar correctamente su funciéon a lo largo de su vida en servicio, un
elemento estructural debe conservar dos caracteristicas primordiales. Primero
debe mantener su capacidad de admitir carga sin que se produzca la rotura, es
decir que en todo momento y en cualquier zona de la pieza los estados de
tensiones no deben superar a la resistencia del material. En segundo lugar, debe
conservar dentro de unos limites su rigidez para evitar que se produzcan

deformaciones excesivas.

Dado que un material compuesto sometido a cargas ciclicas sufre una
degradacion que provoca simultaneamente pérdidas en su resistencia efectiva y
en su rigidez efectiva, una teoria de degradacién a fatiga que se proponga

determinar la vida realmente util de un elemento estructural debe permitir estimar
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la evolucion de su resistencia y de su rigidez en cada uno de sus puntos

materiales a lo largo de toda su vida.

4.3.3.9.1 Definicion De La Tension Ciclica

La degradacion por fatiga y todas sus medidas (las curvas S-N, la evolucién de la
variable resistencia residual, etc.) son dependientes del tipo de tension ciclica, por

lo tanto, se precisa una correcta descripcion de los parametros que la definen.

Cada punto de un elemento estructural, o de una probeta, sometido a cargas
ciclicas a lo largo de un periodo de tiempo estara sujeto a una tension también
variable. Para definir esta tensién ciclica se necesitan varios parametros: valor de
tensidon maxima, tensién minima, periodo, forma de la evolucion temporal, etc.
(figura 4.90) Mientras que algunos de ellos afectan mucho al comportamiento a
fatiga del material, otros influyen de manera inapreciable. Asi, comunmente se
admite que los valores de tensidn maxima y minima son parametros importantes vy,
en cambio, la frecuencia o la forma de la evolucion temporal tienen una influencia

mas bien escasa.

A

Figura 4.90 Carga ciclica en un periodo T
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A partir de los valores maximos y minimos de la evolucién temporal del nivel de
tensiones ( o maxy o min ) y es posible calcular los parametros caracteristicos del
tipo de carga ciclica en el modelo propuesto: tensién media, relacion de amplitud e
indice de reversion. Los valores de los mismos para el escenario propuesto son

los siguientes:

Tensién Media: O = amax;'”’""" = 22480 — 12.224 Mpa (4.61)
Tension Alterna (relacion de amplitud): Oy = Jmax;amin = 24'4:8_0 =

12.224 Mpa (4.62)
indice de reversiéon (R): R=Zmn_ _° _ (4.63)

Omax 24448

Indice de reversién (Q) o de componente media:

0= om _ 12224 _
oq  12.224

(4.64)

Dado que los parametros expresados anteriormente son dependientes, tan solo
con dos de ellos se caracteriza completamente la tension ciclica. En este trabajo
se prefiere utilizar como valores de identificacion la tension maxima (o,,,,) O la

tensidn minima (o0,,;,) Y €l indice de reversion Q.

La pieza esta fabricada por un laminado de matriz de epoxy reforzada por fibras
de carbono T300. De este laminado se tienen las caracteristicas basicas

mostradas en la tabla 4-13.

Tomando los resultados experimentales de Gathercole el al. (1994) se obtienen
las curvas de degradacion que se muestran en la figura 4-91. Como puede
apreciarse en estas curvas S-N la simple representacion de la mayoria de los
resultados en funciéon de la tension maxima y del indice de reversibilidad no
permite formular unas curvas generalizadas S-N coherentes tal como requiere el

modelo.
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Figura 4.91 Familia de curvas S-N pasa distintos indices de reversion

R, de un laminado de T300/epoxy (Gathercole e al 1994) para una carga

ciclica en un periodo T

A partir de los datos propuestos en la figura 4.91 se puede obtener el numero
estimado de ciclos N; a resistir la fibra propuesta bajo una Tension maxima de
0.025 Gpa con un indice de reversion de 0 con una transpolacion de la figura 4.91.
y gracias a que la tension maxima es mucho menor a 0.5 Gpa se puede concluir
que el disefo propuesto resistird una carga ciclica de por lo menos 108 ciclos, lo

cual denota una vida aproximada de 90 afios por lo menos.

Asi mismo utilizando los valores de tensién media (0,012224 Gpa) y tension
alterna (0,012224 Gpa) en una curva de vida constante para este material

representado en la figura 4.92.
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Figura 4.92 Representacion mediante curvas de vida constante en el

plano o, 0,, en base a los datos experimentales obtenidos por (Gathercole e
al 1994) para un laminado de fibra T300/epoxy para una carga ciclica en un

periodo T

En base a los datos de la figura 4.92 se puede concluir que que el disefio
propuesto resistira una carga ciclica de por lo menos 10%° ciclos, lo cual denota

una vida aproximada de 25 afios por lo menos.

4.3.4 RESULTADOS DEL ANALISIS DE LA ESTRUCTURA PROPUESTA

Una vez realizados todos los analisis pertinentes al estudio de una estructura de
este tipo con la ayuda de un software de analisis utilizando el método de los
elementos finitos, se puede concluir que dicha estructura podra cumplir con los
requisitos de disefio en base a las restricciones en cuanto a tamafo y ajuste

necesarias, las cuales se detallan en la figura 4.90.
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ELEMENTS

Figura 4.93 Detalle de las restricciones de fuerza y desplazamiento tomadas
en cuenta para la simulacion de la estructura realizada en ANSYS

A continuacion en la tabla 4-15 se detallan los valores obtenidos mediante las

simulaciones realizadas a la estructura.
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Tabla 4-15 RESULTADOS OBTENIDOS EN LAS SIMULACIONES
REALIZADAS EN ANSYS

DETALLE VALOR |UNIDADES
DIAMETRO TOTAL 70 mm
PESO TOTAL A

SOPORTAR 20 Kg
FUERZA DISPARO 25 Kg
DESPLAZAMIENTO 308 .
MAXIMO :

TENSION MAXIMA POR

EL DISPARO 24,448 Mpa
FACTOR TSAI-WU

OBTENIDO 0,018

FACTOR SEGURIDAD 55 5
OBTENIDO :

ESFUERZO

INTERLAMINAR 0.0606 Mpa
MAXIMO

REDUCCION

DESPLAZAMIENTO .

POR USO DE 6.30%
HONEYCOMB

Autores: Christian Ledn, Alex Vasquez.
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