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Resumen

En el presente proyecto se presenta un andlisis de las propiedades tensiles de un material compuesto
polimérico reforzado con fibra de carbono, mediante la manufactura, caracterizacién y validacion
analitica del proceso de manufactura mediante un software especializado. Se utiliza un tejido preim-
pregnado tipo 2x2, el cual pasa por un proceso de manufactura manual de laminado desarrollado

por el laboratorio de materiales LabAMit del grupo GIIT. Se estudiaron cuatro configuraciones de

laminados: [(0/90)11]7, [(£45)11]7, [(—=30/60)11]7 y [(0/90)2,£45,(0/90),£45,(0/90)]s. Esto
con el objetivo de evaluar las propiedades tensiles del compuesto tales como esfuerzo maximo,
modulo de Young y coeficiente de Poisson en funcién de la orientacion de los laminados. Los
resultados fueron comparados con resultados analiticos basados en la Teoria Clédsica de Laminados
con la finalidad de evaluar el proceso de manufactura. Para afianzar el andlisis, se realiz6 un andlisis
microscopico de la region fracturada de las probetas con la finalidad de relacionar problemas de
manufactura con la resistencia final de los compuestos formulados. Estos resultados en conjunto con
los experimentales y los computacionales permiten determinar el efecto que tiene la configuracién
del laminado (orientacion de fibras)y el proceso de manufactura sobre las propiedades tensiles del
material. La informacién generada en el presente estudio proporciona una base de datos sobre los

materiales compuestos formulados para poderlos aplicar en futuros productos del proyecto FSAE.

Palabras clave: material compuesto, ortotrépico, laminado, orientacién del laminado, preimpreg-

nado de carbono, propiedades tensiles, Teoria Clasica de Laminados.



Abstract

This project presents an analysis of the tensile properties of a polymeric material reinforced with
carbon fiber, through the manufacture, characterization and analytical validation of the manufac-
turing process through specialized software. A pre-impregnated type 2x2 fabric is used, which
goes through a manual laminate manufacturing process developed by the LabAMit materials lab-
oratory of the GIIT group. Four laminate configurations were studied: [(0/90)11]r, [(£45)11]7,
[(—=30/60)11]7 y [(0/90),,145,(0/90),+45,(0/90)]s. This with the objective of evaluating the

tensile properties of the compound such as maximum stress, Young’s modulus and Poisson ratio as

a function of the orientation of the laminates. The results were compared with analytical results
based on the Classical Laminate Theory with the purpose of evaluating the manufacturing process.
To strengthen the analysis, a microscopic analysis of the fractured region of the specimens was
carried out in order to relate manufacturing problems with the final strength of the formulated
compounds. These results together with the experimental and computational ones allow to de-
termine the effect of the configuration of the laminate (fiber orientation) and the manufacturing
process on the tensile properties of the material. The information generated in the present study

provides a database of composite materials formulated to be applied in future FSAE project products.

Keywords: composite material, orthotropic, laminate, orientation of the laminate, epoxy-carbon

prepreg, tensile properties, Classical Laminate Theory.
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Caracterizacion de las propiedades
tensiles de un material compuesto

laminado reforzado con fibra de carbono.

1.1 Introduccidn

Los materiales compuestos son aquellos materiales que se obtienen por la combinacién de dos o
mas materiales con el fin de obtener propiedades estructurales especificas, estas son superiores
a las de los materiales individuales a partir de los cuales se forma el material compuesto. Por
otra parte, un material compuesto avanzado incluye una parte fibrosa y una matriz, en donde,
generalmente mediante un proceso de laminado las fibras son orientadas en direcciones alternas con
el fin de proveer resistencia y rigidez al material [1]. Los laminados ademads son los compuestos
reforzados con fibras que mds se utilizan en aplicaciones estructurales, en donde el disefio considera
la orientacion y el espesor de acuerdo con la aplicacidén que se desee obtener [2]. Estos compuestos
son considerados como nuevos materiales que con su desarrollo y descubrimiento han tenido un
gran alcance e impacto en diferentes dreas como social, econdmico, militar entre otras, que ha sido
relativamente reciente en comparacion a los metales, polimeros y cerdmicos [3,4]. A lo largo de
la historia, el hombre se ha involucrado en el desarrollo de estos materiales mediante conceptos
tecnoldgicos, mientras que el proceso de disefio de estos materiales es todavé incierto debido a que

son varios los factores que influyen en la falla del material [5].

El uso de materiales poliméricos como matriz para formar materiales compuestos es debido a
que el refuerzo no solo mejora las propiedades mecénicas sino que también aumenta la resistencia
al calor del material matriz y los hace mds adecuados para amplias areas de aplicacion. Dentro de
estos se destacan los polimeros termoestables son comtinmente utilizados como material matriz
en un compuesto en donde el reforzante es fibra larga debido a que su baja viscosidad facilita el
proceso [4, 6]. Las aplicaciones que brindan los compuestos poliméricos reforzados con fibras
incluyen aerondutica, marina, automotriz e insfraestructura [6], por caracteristicas como integridad,

conformabilidad y propiedades equilibradas, especialmente en el uso de tejidos en materiales
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compuestos [7].

Las fibras de carbono son utilizadas como material de refuerzo especialmente debido a que
presenta como ventajas, que la relacion entre resistencia a traccién y peso es excepcionalmente
alta, al igual que la resistencia a la fatiga, ademas el coeficiente de dilatacion térmica lineal es
muy bajo y tienen una alta conductividad térmica [6].Sin embargo, los compuestos con grafito
o carbono suelen ser altamente anisotrépicos [8], pero de acuerdo a J.R. Vinson [9] mediante
pruebas estandarizadas es posible determinar el comportamiento del material, esta caracterizacion
mecdnica permite disefiar adecuadamente estructuras y realizar pruebas en las mismas para conocer

las propiedades del material a utilizar en dicho disefio [10].

J.R. Vinson [9] tambien sefala que el hecho de que los materiales compuestos cuenten con
propiedades superiores a los que componen el material de manera individual, permite el uso de
estructuras de paredes finas y que muchos de estos compuestos, cuando son de matriz polimérica,

se fabriquen en forma de preimpregnados.

1.2 Problema

1.2.1 Antencedentes

En la Universidad Politécnica desde el aiio 2011, mediante el Grupo de Investigacién en Nuevos
Materiales y Procesos de Transofrmacion (GiMaT), se han desarrollado trabajos sobre materiales
compuestos, especialmente reforzados con fibras naturales [11-14]. Actualmente la Universidad
Politécnica Salesiana (UPS) y especificamente el Grupo de Investigacion en Ingenieria de Transporte
(GIIT) se encuentra trabajando en el proyecto FSAE. Este es un proyecto multidisciplinario, que
ha manufacturado con materiales compuestos reforzados con fibra de vidrio, carbono y naturales
[15] para crear componentes que serdn utilizados en el vehiculo; sin embargo, se desconoce las
propiedades mecanicas del material en base a su configuracion, es decir, no se tienen registros de
las propiedades tensiles del material compuesto manufacturado en el Laboratorio de Aplicacion de
materiales en Ingenieria del Transporte (LabAMIiT), de la carrera de Ingenieria Automotriz de la

UPS, lo que limita sus aplicaciones presentes y futuras.

M. Hagan,et al. [16] menciona que una vez determinada una estructura compuesta de fibra
de carbono, se debe llevar a cabo varios ensayos necesarios para garantizar integridad estructural,
debido a que la competicion Formula SAE requiere una serie de pruebas en materiales compuestos
para asegurar la estructura propuesta. La evaluacion de los efectos de la anisotropia de las propieda-
des mecdnicas de los materiales compuestos es considerada importante ya que afectan directamente

el desempefio de los productos fabricados.

A pesar de las grandes ventajas en resistencia y rigidez de los compuestos epoxi-carbono, es

dificil definir y predecir las propiedades debido a la interaccion de sus componentes (fibra, matriz,
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interfase). Ademads, el proceso de manufactura afecta de forma significativa el comportamiento

mecdnico de los productos fabricados con materiales compuestos [5].

Ante lo expuesto anteriormente es necesario caracterizar las propiedades mecdnicas del material
compuesto epoxi-carbono con la finalidad de establecer si el proceso de manufactura ha sido

correctamente desarrollado y, por lo tanto, predecir su comportamiento.

1.2.2 Importancia y alcances

El proyecto que ha venido desarrollando el GIIT con el nombre de FSAE, se encuentra muy
ligado en el desarrollo de materiales y actualmente en especifico con materiales compuestos
poliméricos laminados con fibra de carbono. Sin embargo se desconocen las propiedades del
material en funcién de la cofiguracion de la orientacién de las fibras, esto limita el desarrollo de
nuevos componentes dentro del grupo de investigacion ya que al no tener datos histéricos de las
caracteristicas de orientacion se pueden generar disefios sub o sobre dimensionados y por lo tanto

contar con componentes con problema estructurales o procesos costosos, respectivamente.

Ademads de aportar a la parte investigativa del GIIT, también se supone una generacion de
conocimientos para el GiMaT, al ser este uno de los grupos pioneros en la investigacion de nuevos
materiales en la UPS. El GiMaT realiza investigaciones sobre mecédnica de materiales compuestos,
lo que permite vincular a este proyecto con dicho grupo, mediante la aplicacién de modelos del

comportamiento de materiales compuestos en productos estructurales.

Por otra parte, el Area de Ciencia y Tecnologia de la Universidad Politénica Salesiana se
encuentra relacionado con esta invetigacion en temas como andlisis estructuctural y comportamiento
mecdanico en general, es decir, se podra realizar un estudio en materiales que normalmente no son
analizados en las catedras establecidas, lo que permitird ampliar el conociemiento de los temas

antes mencionados.

1.2.3 Delimitacion

La construccion de las probetas se desarrollara en el laboratorio de materiales LabAMiT de la
Universidad Politécnica Salesiana sede Cuenca. El laboratorio proporcionara los recursos necesarios
para la construccion de las probetas, esto involucra preparacion del laminado y el curado a vacio

con temperatura.

Los ensayos de caracterizacion de las probetas se realizard en un laboratorio externo, estos
son de tipos tensiles, mediante los cuales y ademds del uso de un software aplicando teoria de
laminados se pretende obtener informacion importante para las investigaciones de los involucrados

en el proyecto.

El material a analizar es de un compuesto polimérico laminado con fibra de carbono preimpreg-

nado con un tejido del tipo 2x2.
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1.3 Objetivos

1.3.1 Objetivo General

Determinar el efecto de la orientacion de las fibras sobre las propiedades tensiles de un compuesto

laminado con resina Epoxi y Fibra de Carbono.

1.3.2 Objetivos Especificos

e Manufacturar probetas Epoxi-Carbono a diferentes estado de orientacién para ensayos de

traccién instrumentados.
e Caracterizar las propiedades tensiles de los compuestos Epoxi-Carbono manufacturados.

e Determinar el efecto que tiene la orientacion de las fibras sobre las propiedades tensiles de un

compuesto laminado Epoxi-Carbono.

1.4 Marco Teodrico Referencial.

1.4.1 Materiales compuestos

Los materiales compuestos consisten en la combinacién de uno o varios materiales para obtener
propiedades estructurales especificas para un nuevo material denominado compuesto, siendo estas
superiores a las de los materiales que lo componen de manera individual. Las aplicaciones de los ma-
teriales compuestos incluyen aerondutica, aeroespacial, automotriz, entre otros. El descubrimiento

de estos materiales ha tenido un gram impacto y desarrollo para diferentes areas [1,4].

En la figura 1.1 se puede observar la comparacion entre diferentes materiales compuestos. Un
compuesto estructural estd conformado por dos fases a escala macroscopica. Y las propiedades del

material conformado dependen de la geometria y distribucion de las fases [17].
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Figura 1.1 — Representacién comparativa del comportamiento de compuestos estructurales tipicos. Modifi-
cado de [17].

Una de las fases suele ser discontinua, mas rigida y fuerte, a esta se le denomina refuerzo
mientras que a la que es continua, menos rigida y mas débil se le llama matriz. Las funciones de la
matriz incluyen brindar proteccidn y soporte a las fibras y ademads garantizar la transferencia de
esfuerzos entre las fibras, dentro de estas, las mds utilizadas son las poliméricas. Mientras que la
fase de refuerzo aporta propiedades como resistencia mecénica, rigidez y dureza ademads de ser el
determinante de las principales propiedades del nuevo material. La fibra de carbono es considerada

como la mds utilizada para compuestos avanzados [17, 18].

1.4.2 Materiales compuestos reforzados con fibra de carbono

El uso de materiales compuestos reforzados con fibras para aligerar el peso de estructuras ha
incrementado constantemente. Entre estos materiales los plésticos reforzados con fibra de carbono
(CFRP) se han presentado como una competencia potente para el uso de metales, ademads de tener
aplicaciones en una gran cantidad de componentes en diferentes dreas; esto debido a que este tipo
de reforzante tiene excelentes propiedades de traccion en la direccion de las fibras y esto permite
una alta transferencia de carga desde la matriz en esta direccion, sin embargo, el material compuesto
reforzado con fibra es relativamente débil si la carga se aplica perpendicular al eje de la fibra. Dentro
de la industria automotriz tienen aplicaciones en componentes del cuerpo, del chasis y del motor

del vehiculo, ya que reduce significativamente el peso de este y con esto se mejora la eficiencia en
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el uso de combustible [5, 6,19, 20].

1.4.2.1 Laminado con fibra de carbono

Las fibras de carbono son fibras que presentan un contenido superior al 92% de carbono, y los
compuestos a base de estas son considerados altamente anisotrépicos, siendo esta una de sus
principales desventajas, ya que el estudio analitico y disefio de la estructura de estos materiales
resulta complejo [8,19,21,22].

Las ldminas consisten en fibras de alta resistencia y alto médulo incorporadas en una matriz
polimérica, metalica o cerdmica. Las fibras normalemente utilizadas son de carbono, vidrio, boro
y carburo de silicio, mientras que entre las matrices més utilizadas se incluye el uso de resinas
termopldasticas y termoestables, cerdimica y metal. El ensamblaje de capas en el laminado puede
proporcionar propiedades de ingenieria que incluyen rigidez en el plano, a la flexion y resistencia
[23]. Para disenar y analizar la estructura de un laminado es necesario tener conocimiento de las
tensiones a las que serd sometido el laminado [24]. El hecho de utilizar materiales compuestos en
procesos de laminado es altamente practico, debido a que los materiales compuestos permiten el

uso de estructuras de paredes finas [9].

En la tabla 1.1 se resume los resultados que presenta la literatura revisada sobre los ensayos en

compuestos poliméricos epoxy-carbono.



Tabla 1.1 — Propiedades mecanicas de materiales compuestos reforzados con fibra de carbono.

Matriz  Tipo de re- Secuencia de apilado vy Espesor N° de Laminado Tipo de T°c Presion Tiempo Esfuerzo Def. a la  Modulo \Y Ref.
forzante capas curado curado curado maximo rotura de Young
(%) (mm) ©C) (kPa) (h) (MPa) (%) (GPa)
PA6 PrepregUD  0° 0.513 1 10 N/A N/A 280 39227  0.06 1660 ~0.017 102.3 N/A [25]
Epoxy Prepreg UD  0° 0.593 1 10 N/A N/A 130 24517  0.83 2428 ~0.015 133.8 N/A [25]
Epoxy UD 0°,90°,0° 0.4 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 1117 1.66 65.5 N/A [26]
Epoxy UD 0°,35°,0° 0.4 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 1004 1.59 60.6 N/A [26]
Epoxy UD 90°,45°,90° 0.4 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 20 0.32 6.8 N/A [26]
Epoxy UD 0°,-35°,0°,+35°,0 0.4 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 1114 1.35 87.4 N/A [26]
Epoxy UD +35°,-35°,0°,+35°,-35° 0.4 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 633 1.92 46 N/A [26]
Epoxy UuD +35°,-35°,0°,-35°,+35° 0.4 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 575 1.58 48.7 N/A [26]
Epoxy uD 0°,90°,0°,90°,0° 0.4 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 767 1.36 53.9 N/A [26]
Epoxy UuD 0°,90°,0° 0.6 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 329 1.04 27.5 N/A [26]
Epoxy uD 0°,35°,0° 0.6 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 1017 1.25 73.4 N/A [26]
Epoxy UD 90°,45°,90° 0.6 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 20 0.29 6.8 N/A [26]
Epoxy UuD 0°,-35°,0°,+35°,0° 0.6 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 1059 1.33 79.5 N/A [26]
Epoxy UD +35°,-35°,0°,+35°,-35° 0.6 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 518 1.49 45.7 N/A [26]
Epoxy UD +35°,-35°,0°,-35°,+35° 0.6 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 544 1.71 46.7 N/A [26]
Epoxy UD 0°,90°,0°,90°,0° 0.6 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 1058 1.63 59 N/A [26]
Epoxy UD 0°,90°,0° 0.4 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 1043.8 1.63 60.66 N/A [27]
Epoxy UD 0°,35°,0° 04 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 879 0.55 56.12 N/A [27]
Epoxy UD 90°,45°,90° 0.4 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 21.4 0.34 6.3 N/A [27]
Epoxy UD 0°,-35°,0°,+35°,0 0.4 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 879.5 1.48 61.57 N/A [27]
Epoxy UD +35°,-35°,0°,+35°,-35° 0.4 0.7 5 LM Autoclave 60 345 12 487.9 1.55 47.19 N/A [27]
Epoxy UD +35°,-35°,0°,-35°,+35° 04 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 532.53 1.79 34.61 N/A [27]
Epoxy UD 0°,90°,0°,90°,0° 04 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 526.8 0.94 51.7 N/A [27]
Epoxy uD 0°,90°,0° 0.4 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 915.7 1.43 59.2 N/A [27]
Epoxy UuD 0°,35°,0° 0.4 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 758.37 1.12 70.84 N/A [27]
Epoxy uD 90°,45°,90° 0.4 0.4 3 LM Autoclave 60 3.45 12 20.3 0.46 6.92 N/A [27]
Epoxy UuD 0°,-35°,0°,+35°,0 0.4 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 647.3 0.95 71.58 N/A [27]
Epoxy UD +35°,-35°,0°,+35°,-35° 0.4 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 3934 1.36 35 N/A [27]
Epoxy UD +35°,-35°,0°,-35°,+35° 0.4 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 411.1 1.49 33.51 N/A [27]
Epoxy UuD 0°,90°,0°,90°,0° 0.4 0.7 5 LM Autoclave 60 3.45 12 977.07 1.52 65.71 N/A [27]
Epoxy UD 0° 0.248 5.47 12 VARTM Prensa ca- 80 N/A 2 488.53 0.6293 85.706 N/A [28]
liente
Epoxy Biaxial +45 0.415 6.53 12 VARTM Prensa ca- 80 N/A 2 75.019 12.171 4.9972 N/A [28]

liente

"[RIOUSIQJY OOLIOJT, ORI '+



Epoxy
Epoxy

Epoxy
Epoxy
Epoxy
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Prepreg UD
Prepreg UD
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xial
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xial
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8HS
Prepreg
Tejido satin
8HS

Tejido
Tejido
Tejido
Tejido
Tejido
Tejido
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Prepreg UD
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Tejido
Tejido
Tejido

UD

N/A
N/A

0°
90°
0°,90°,0°
N/A

N/A

N/A

N/A

N/A
GF/CF/CF/GF
CF/GF/GF/CF
N/A

N/A
N/A

N/A
N/A
N/A
N/A

N/A

N/A

N/A
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0.6
0.4
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0.6
~0.431
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0.4
0.4
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0.4
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2-3

2
2
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2
2
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LHV
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20
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20
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N/A
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N/A
N/A
N/A
80

80

80
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2000
2000
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3000
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392.27
2451.66
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2500
2500
2500
N/A

N/A
168

N/A
N/A
N/A
1.5

1.5

0.17
0.17
0.17
0.17
0.17
0.17
0.06
0.83
24
24
24
24
N/A

~1850
370

1700
39

1460
950.5

1185.4

810

985.9

296
393
410
408
443
512
1308.9
1664
462.08
365.79
413.62
403.41
890

N/A
0.26

1.16
0.48
1.11
N/A

N/A

N/A

N/A

~0.8
~1.12
~1.98
~1
~0.013
~0.0145
~0.096
~0.084
~0.076
~0.068
N/A

N/A
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127
8.3
115
57.8

65.6

67.8

28.3
48.1
50.2
354
39
51.1
98.2
109.1
N/A
N/A
N/A
N/A
51

~0.32
N/A

0.29
0.019
N/A
N/A

N/A

N/A

N/A

N/A
N/A
N/A
N/A
N/A
N/A
N/A
N/A
N/A
N/A
N/A
N/A
0.236

[29]
[30]

[31]
[31]
[31]
[32]

[32]

[32]

[32]

[33]
[33]
[33]
[33]
[33]
[33]
[34]
[34]
[7]
[7]
[7]
[7]
[35]

*Epoxy: Compuesto reforzado unicamente con fibra de vidrio

Prepreg: preimpregnado

UD: unidireccional
GF: fibra de vidrio

vy: fraccion volumétrica del resfuerzo

Def. a la rotura: deformacion a la rotura

Ref.: Referencia

VARTM: Moldeo por transferencia de resina asistida por vacio

CF: fibra de carbono

LM: laminado manual

LHV: Laminado himedo con vacio

T° c: temperatura de curado

v: coeficiente de Poisson
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1.4.3 Tipos de estructuras textiles

Los compuestos pueden ser clasificados de diferente manera, ya sea por el tipo de fibra, tejido o

matriz como se muestra en la figura 1.2 [36].

Releno de
particulas

TVTT

By esy fa ay

Compuesto de
particulas

Fibras

Dizco

Matrices

Y
NIRRT
TLILILL |'|||
poatilonghyan
Compuesto de fibra
discontinua
uidireccional

Fibras
continuas

Compuesto de
ficra continua
unidireccional

Quasi- NN D
isotropico 4} A /\""\}'(
WA o

Compuesto de fibra
dizcontinua orientada
aleatoriamente

Compuesto de fibra
continua en tela

Compuesto de
fibras continuas
multidireccionales

Figura 1.2 — Clasificacion de los materiales compuestos. Modificado de [36].

De acuerdo a M.E. Tuttle [37] comercialmente las formas de presetacion de un material
compuesto pueden ser las descritas en la tabla 1.2. Teniendo en cuenta que el tipo de tejido a

escoger se debe realizar en funcidn del procesamiento posterior y de las propiedades mecénicas
finales del componente [4].

Tabla 1.2 — Formas comerciales de un material compuesto [37].

Denominacion Descripcion

Fibras

nuas

disconti- Las fibras discontinuas estdn incrustadas en la matriz y pueden ser orientadas
aleatorimanete (material isotropico) o pueden orientarse en cierta medida
(material anisotrépico). La orientacidn se determina en el proceso de fabrica-
cion del compuesto. La resistencia y rigidez son menores a las de las fibras
continuas. Sin embargo las fibras discontinuas permiten el uso de proesos de
fabricacion relativamente econémicos. Sus aplicaciones son en compuestos
de moldeo de ldminas.
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Roving La mayoria de fibras continuas estas disponibles en esta forma, se trata de
mechas enrolladas en un tubo cilindrico. El tamafio del cable (o mechero)
generalmente se expresa en términos de la cantidad de fibras contenidas en un
cable unico. Las fibras suelen estar en un estado "seco"para posteriormente
ser combinadas con un polimero, metal o matriz cerdmica. Tiene aplicaciones
en operaciones de moldeo.

Woven Fabrics Es una estructura 2D que consiste en una urdimbre ortogonal con entrela-
zados dentro de un plano. Se utilizan telares especiales. Las telas tejidas
(woven fabrics) se producen en varios anchos llegando hasta 120 cm y estidn
disponibles en longitudes casi infinitas. La rigidez y la resistencia de las telas
tejidas es tipicamente menor que las obtenidas con fibras unidireccionales,
esto se debe a la ondulacién de la fibra.

Telas trenzadas Las telas trenzadas contienen las fibras orientadas en dos o mds direcciones
no ortogonales. Las telas trenzadas se pueden producir en una forma tubular
0 como una tela trenzada plana. Tambien es posible realizar trenzados tridi-
mensioales, en las que se forma ua estructura fibrosa que posteriormente se
infunde con una matriz para formar el compuesto.

Preimpregnado Una alternativa a las formas mencionadas anteriormente es combinar la fibra
y la matriz en un paso intermedio, dando como resultado un producto "no
terminado”, esta alternativa puede ser tejida o trenzada e incrustada en una
matriz polimérica, y es entregada al usuario de esta forma. Debido a que
las fibras ya se han incrustado dentro de una matriz polimérica cuando se
entregan se dice que las fibras han sido "preimpregnadas"con resina. Las
telas preimpregadas, ya sean tejidas o trenzadas, estan dispoibles comerci-
almente en un rango desde 75 a 1220 mm. De manera especifica se define
como preimpregnado a un compuesto de fibras en resina polimérica [38,39],
pudiendo ser esta de tipo termoestable o termoplastica [4,40], que requiere
posterior curado y que es procesado mediante moldeo para la obtencién de
algun objeto en especifico. Y divide el proceso de fabricacién de este tipo de

compuesto en dos etapas: produccion de preimpregnado y moldeo.

1.4.4 Proceso de manufactura

Las tablas 1.3 y 1.4 restimen las técnicas de manufactura de acuerdo a caracteristicas tecnoldgicas y

economicas.



Tabla 1.3 — Clasificacién de las técnicas de manufactura de compuestos termoestables de acuerdo a sus caracteristicas técnolégicas tipicas. Modificado de [41].

Técnica de Geometria Proceso de Disposicion Tamafio del . L
manufactura del producto  produccion de la fibra producto Herramienta Aplicacién
Laminado ma- 2D, 3D Secuencial Planar, orientado y cor- Cualquiera Cualquier material unila- Varios tipos de
nual tado continuo o aleato- teral estructuras
rio
Proyeccion 2D, 3D Secuencial Cortado aleatorio Cualquiera Cualquier material unila- Varios tipos de estructu-
teral ras
Fundicién cen-  Cilindrico Secuencial Cortado aleatorio o Grande Metal cilindrico Tanques y tuberias
trifuga tela
Autoclave 2D, 3D Secuencial Orientado anisotrépico Limitado por el ta- Compuesto o metal unila- Componentes de aerona-
continuo mafio del autoclave teral ves, articulos deportivos
RTM y 2D, 3D Secuencial Planar, orientado y cor- Cualquiera Compuesto o metal de 2 Trenes, aeronaves y com-
VARTM tado continuo o aleato- caras ponentes automotrices
rio
BCM y SMC 2D, 3D Secuencial Cortado aleatorio limitado por el tamafio Metal de 2 caras Componentes automotri-
de la prensa ces
RIM y SRIM 2D, 3D Secuencial Cortado aleatorio o Intermedio Metal de 2 caras Componentes automotri-
tela ces
Moldeo  por 3D complejo Secuencial Cortado aleatorio Limitado por el ta- Metal de 2 caras (acero) Amplia gama de produc-
inyeccién ter- mafio de la maquina / tos fabricados en grandes
moendurecible fuerza de sujecion series
Arrollamiento 3D Secuencial Orientado anisotrépico Limitado por la longi- Metal Recipientes a presion, tu-
de filamentos continuo tud del mandril bos
Pultrusion 1D, 2D Continuo Unidireccional conti- Potencialmente Metal Elementos sometidos a
nuo infinito deformacion axial

RTM: moldeo por transferencia de resina
VARTM: moldeo por transferencia de resina asistida por vacio
BMC: moldeo por compuesto a granel
SMC: compuesto de moldeo de chapa
RIM: moldeo por inyeccién de reaccion
SRIM: moldeo por inyeccidn de reaccion estructural
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Tabla 1.4 — Clasificacién de las técnicas de manufactura de compuestos termoestables de acuerdo a sus caracteristicas econémicas tipicas. Modificado de [41].

Técnica de Costo de Costodel Costo del . .

manufactura materia prima equipo molde Ventajas Desventajas

Laminado ma- Bajo Bajo Bajo Geometrias complejas, herrami- Tiempo de ciclo alto, calidad no

nual enta y maquinaria barata uniforme, riesgo para la salud

Proyeccion Bajo Bajo Bajo Geometrias complejas, herrami- Tiempo de ciclo alto, calidad no
enta y maquinaria barata uniforme, riesgo para la salud

Fundicién cen- Bajo Intermedio Bajo Dimensiones grades Propiedades mecénicas débiles

trifuga

Autoclave Alto Alto Alto Preciso, alto contenido de fribra, Tiempo de ciclo largo, alto
orientado costo de capital

RTM y Bajo Bajo Bajo Herramienta barata, insercio- Tiempo de ciclo largo, bajo con-

VARTM nes, sujetadores y ndcleos para tenido de fibra
sadwich aplicables

BCM y SMC Intermedio Alto Alto Tiempo de ciclo corto, preciso, Falta de orientacién en la fibra
pocos desperdicios

RIM y SRIM Bajo Alto Alto Tiempo de ciclo corto, geome- Falta de orientacion en la fibra
trias complejas

Moldeo  por Bajo Alto Alto Geometrias complejas, preci- Falta de orientacién en la fibra,

inyeccién ter- sién de tamafio, tiempo de ciclo herramienta costosa

moendurecible corte

Arrollamiento Intermedio Alto Alto Alta resistencia, fraccion de vo- Tiempo de ciclo largo

de filamentos Idmen de fibra alto

Pultrusion Intermedio Alto Alto Alta resistencia a la traccién maquinaria costosa
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1.4.5 Teoria Clasica de Laminado (TCL)

De acuerdo a una carga aplicada los materiales pueden clasificarse en isotropicos, anisotropicos u
ortotrépicos, siendo estos ultimos una variacion de los anisotrépicos; un material es anisotrépico
cuando las propiedades de este, en un determinado punto, varian en funcién de la orientacion de
los ejes de referencia; el material es anisotropico general cuando no tiene alguin tipo de plano
de simetria, el isotrépico cuando el material tiene un nimero infinito de planos de simetria y
los materiales ortotrépicos son los que que tienen al menos tres planos de simetria mutuamente
perpendiculares, llamados ejes principales de simetria o simplemente ejes principales [17,42,43].
En el caso de los laminados hechos por capas anisotrdpicas, una estructura hecha de multiples capas
podria mostrar anisotropia elevada en el plano. Es decir, la estructura tiene diferentes propiedades

mecanico-fisicos en diferentes direcciones en el plano [44].
La ley generalizada de Hooke de esfuerzo y deformacionl, estd dada por 0;= C;;¢€; y en términos
de deformacion, €;= §;;0; [2,45].

Donde C;; es la matriz de rigidez, S;; es la matriz de flexibilidad, o; son los componentes de
esfuerzo y €; son los componentes de deformacion. La Ley general de Hooke para un material

ortotropico se reduce a [46]:

o) [ BB o 0 0] fa
& “oL B0 0 0o
s|_|-% &2 5 0 0 0]|]|o A1)
3 0 0 0 & 0 0ffm
B 0 0 0 0 g 0]fm
"2 0 0 0 0 0 g]\m

Una placa delgada es un miembro prismatico que tiene un espesor pequefio, siendo este el caso
de una lamina tipica. Si una placa es delgada y no hay cargas fuera del plano, se puede considerar
que esta bajo un esfuerzo plano. Si las superficies superior e inferior de la placa estén libres de
cargas externas, entonces 03 = 0, 731 = 0 y T3 = 0. Esta suposicién permite reducir las ecuaciones
de esfuerzo-deformacion tridimensionales a ecuaciones de esfuerzo-deformacion bidimensionales.
Por otra parte, una ldmina unidireccional cae bajo la categoria de material ortotrdpico. Si la Idmina
es delganda y no tiene ninguna carga fuera del plano, se puede asumir condiciones de esfuerzo

plano para la Idmina. Por lo tanto, tomar, 03 =0, 731 =0y T3 = 0 [24,46].

La ecuacién 1.1 para un problema de esfuerzo plano ortotrépico puede escribirse como:

€1 St S22 0 (o]
=18 $»2 0 oy} (1.2)
Y12 0 0 Ses] [T12
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Al invertir la ecuacidn 1.2, la relacion de esfuerzo-deformacion es [24]:

(o] On On 0 €]
0| =10a 0O0» O & (1.3)
T12 0 0 Qes] N2

Donde Q;; son los coeficientes de rigidez reducidos, que estdn relacionados con los coeficientes
de flexibilidad como coeficientes de rigidez en ingenieria o constantes técnicas, es decir, se pueden

expresar en funcion de las constantes eldsticas de la ldmina [24,47].

011 = % (1.4)
Q= % (1.5)
0n = % (1.6)

Os6 = G12 (1.7)

donde,

E 1= mddulo de young longitudinal (en direccién 1)
E>=mddulo de young transversal (en direccion 2)

Y12= coeficiente mayor de Poisson

G12= mddulo de cizallamiento en el plano (en el plano 1-2)

Cuando un compuesto estd dado por una estructura en donde las fibras de los laminados
estdn dispuestos en diferentes orientaciones y la carga no se dé en la direccion axial a la fibra
(direcciones locales) se define como un laminado ortotrpico. En la figura 1.3 se representa una
ldmina ortotrépica, cuando se aplica una carga en el eje X, esta se encuentra trasladada del eje de la
fibra por un dngulo. El andlisis en este tipo de estructuras requiere que las ecuaciones porpuestas por
la Ley de Hooke se deban modificar para hacer una transicion entre el sistema global y el sistema
local. Si se supone que una ldmina estd sometida a tension plana, el andlisis de las relaciones de

tensidon-deformacion se simplifica para el caso de dos dimensiones [48].
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Figura 1.3 — Lamina unidireccional con cargas en el eje X. Modificado de [48].

La transformacién de las coordenadas se representa en la figura 1.4, donde el dngulo es positivo
cuando los ejes 1-2 se desplazan en sentido antihorario en el sistema de coordenadas X Y. Para
trabajar con la matriz de rigidez reducida en una ldmina angular se debe considerar este sistema de

coordenadas [48].

b 4

777

Figura 1.4 — Lamina angular que muestra ejes locales y globales. Modificado de [24].

La relacion entre esfuerzo y deformacion en el eje global es la mostrada en la ecuacion 1.8, es
decir, en ausencia de curvatura la ecuacion constitutiva del esfuerzo plano de una ldmina toma la

siguiente forma [23,24],

Oyx 011 O Ol &
oy| = |01 O0n 0Ox| |é& (1.8)
Txy 016 026 Qe Yy

Donde Q,, son los elementos de la matriz de rigidez reducida transformada que son funciones

de las propiedades de ingenieria de las ldminas [23,24],

011 = O11¢* + 0205* +2(012 + 206657 (1.9)

012 = (011 + 02 — 4Q046)s*c* + 012 (c* +5%) (1.10)
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02 = Q115" + O0mc® +2(Q12 +2Q066)5°¢? (1.11)

016 = (Q11 — Q12— 2066)c’s — (022 — Q12 — 2Qe6)s”¢ (1.12)
026 = (@11 — Q12— 2066)s°¢ — (022 — Q12 — 2Qe6)¢’s (1.13)
Q6 = (Q11 — 022 — 2012 —2066)5°¢” + Qs (s*c?) (1.14)

Donde, ¢ = cos(60), s = sen(0)

A partir de las ecuaciones anteriores, se puede ver que son s6lo funciones de los cuatro elementos

de rigidez Q11, Q12, 022 y Q¢e y del dngulo de la Idmina, 6 [24].

Las relaciones son descritas para una placa bajo cargas en el plano, pudiendo ser estas axiales o
cortantes, momentos de flexién y torsién. La Teorfa clasica de laminado se utiliza para desarrollar

estas relaciones [23], en esta teoria se supone que cada ldmina es ortotropica y homogénea [24].

Las deformaciones se pueden escribir como:

& gl ky
g | = |&)| +z |k (1.15)
Yay %?y Ky

La ecuacidén anterior muestra la relacidn lineal de las deformaciones en un laminado con las

curvaturas del laminado [46].

Si las deformaciones se conocen en cualquier punto a lo largo del espesor del laminado, en una

combinacion de las ecuaciones anteriores se tiene [24],

Oy On On Ol [€° O Qi Q| | ke
oy| =012 O0n 0Ox 88 +2[012 0 Ox| |k (1.16)
Txy Oi6 O Ocs| L7 O 026 Oss] Lkiy

De la ecuacion 1.16, la deformacion varia linealmente solo a través del espesor de cada ldmina

[47] como se observa en la figura 1.5.
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Plano medio

Laminado

Variacidn de
deformacidn

Variacion de esfuerzo

Figura 1.5 — Espesor de la ldmina con la variacion de esfuerzo y deformacién. Modificado de [24].

La ecuacion 1.16 indica los esfuerzos en cada lamina en términos de estas incégnitas. Los

esfuerzos en cada lamina pueden ser integrados a través del espesor del laminado para obtener

fuerzas y momentos como resultados. Si se considera un laminado hecho de n capas como se

muestra en la figura 1.6 [24].

h, 2
hl ' 3 h/2
h,
 ly
hl Py =
k L : k
k+l h/2
b,
hri L ] n

Figura 1.6 — Ubicacion de capas en el laminado. Modificado de [24].

Las fuerzas y momentos resultantes se pueden escribir en términos de las deformaciones y las

curvaturas del laminado [46],

M,

Donde

Aqy

-8)? -Bll
8;) + | B2
_ny | Bie
-8)9 -DH
8)(,) + | D2
7 | D16

B>
By

Dy,
10%)

(1.17)

(1.18)
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Aij = Y51 [0ijle(hk — 1) Bij = 3 X3 [Qijle(hf — hi_,) Dij = Y X0 [Oijlk (b} — B3 _,)
i=1,2,6;j=1,2,6

Las matrices [A], [B] y [D] son llamadas matrices de rigidez extensional, de acoplamiento y de
flexion respectivamente [49]. La combinacion de las ecuaciones de fuerzas y momentos tiene como

resultado seis ecuaciones lineales simultdneas con seis incognitas, asi [24]:

Ny Ayy A A Byy B Bl | €
Ny A Ax Ay B Bxn By
Ny, A1z Ay Aes Bie B Beo

Bi1 B2 Big D11 D12 Dig
By, Bys Di2 Dy Dy
| My | Bis By Bes Dis Dy Des

TR
=

&

= ’]'iy (1.19)
ky
ey

[A] es una funcién del espesor de la ldmina pero es independiente de la secuencia de apilamiento
de las capas. En cambio [B] es dependiente del espesor y el apilamiento de las capas. Cuando un
laminado tiene una secuencia de apilamiento simétrica alrededor del plano medio del laminado,

[B]=0 y no hay acoplamiento de flexién-extension [23].

1.4.5.1 Criterio de fallo de Tsai-Wu

Este criterio estd formulado para predecir el fallo de los materiales ortotropicos y se deriva del
criterio de Von Mises. Menciona que una ldmina falla cuando cumple la siguente condicion, en

donde los pardmetros F;; son funcién de los pardmetros de resistencia [50].

F11(712+2F1261 (o) —|—F22622 +F21"L'122—|—F1 o1+Fo0,>1 (1.20)

1.4.6 Caracterizacion de materiales compuestos reforzados con fibra

de carbono

1.4.6.1 Ensayos destructivos

Probar cada disefio compuesto es una parte importante en el control de calidad y garantia. El realizar
prubas permite establecer las propiedades fundamentales del material compuesto y ademds determi-
nar los cambios en sus propiedades a consecuecia de las condiciones de uso. Se pueden requerir
pruebas de traccion o fatiga para determinar que las cargas méximas o minimas experimentadas por
el componente actiian como lo esperado, si el nimero y/o la orientacion de las capas era diferente en
la pieza que el especificado en el disefio, o si se observé una carga de fatiga no detectada en la pieza.

Las pruebas mecanicas de materiales compuestos generalmente se realizan utilizando las normas
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tipicas de ASTM. Algunos de los métodos de prueba mas comunes para compuestos incluyen en la
tabla 1.5 [51,52].

Tabla 1.5 — Algunos métodos de ensayos comtines para materiales compuestos [52].

N° ASTM Titulo

D 790 Método de ensayo estdndar para propiedades de flexién de plasticos no
reforzados, reforzados y materiales aislantes eléctricos.

D 2344/D 2344M Método de ensayo estandar para la resistencia al corte de haz corto de
materiales compuestos de matriz polimérica y sus laminados.

D 3039/D 3039M Método de ensayo estindar para propiedades de traccién de materiales
compuestos de matriz polimérica

D 3410/D 3410M Método de ensayo estandar para propiedades de compresion de materiales
compuestos de matriz polimérica con seccion de calibre no soportado por
carga de corte

D 3479/D 3479M Meétodo de ensayo estdndar para la fatiga tension-tensiéon de materiales
compuestos de matriz polimérica

D 4255/D 4255M  Guia estandar para probar las propiedades de corte en el plano de los lamina-
dos compuestos

En un ensayo a traccion, incluso en direccién de la fibra, los materiales compuestos tejidos
pueden presentar una respuesta no lineal a diferencia de materiales compuestos unidireccionales ya
que estos normalmente muestran una respuesta linealmente eldstica. Este comportamiento puede
presentarse como consecuencia de la arquitectura ondulada de los materiales compuestos tejidos,
el comportamiento viscoeldstico de la matriz y el agrietamiento de la matriz. Esta respuesta de no
linealidad se puede presentar especialmente en compuestos con orientaciones que se encuentren
fuera del eje de aplicacion de la carga. En la figura 1.7 se observa el diagrama carga-deformacion
para un material que tiene fibras en una orientacion de 45°. Este diagrama puede dividirse en cuatro
zonas: la zona 1 es cuando comienza la carga y se observa un comportamiento eldstico, este se
mantiene hasta aproximadamente un 0.5% de la deformacion. A partir de este punto empieza la
zona 2, en donde comienza a producirse el agrietamiento de la matriz y a medida que aumenta la
carga, la respuesta se vuelve no lineal debido a que la densidad de las grietas de la matriz sigue
aumentando. Cuando la deformacién alcanza aproxiamdamente un 4%, iniciando la zona 3, en este
punto se forman muy pocas grietas nuevas ya que la densidad de las fisuras de la matriz alcanzan
un nivel de saturacién. A partir de ahora el comportamiento estd controlado principalmente por las
fibras, estas tienden a reorientarse hacia la direccion de la carga. A este comportamiento se le conoce
como espaldera y se dd cada vez que el angulo entre las direcciones del refuerzo cambia. Este
comportamiento continda hasta aproximadamente el 13% de la deformacién en donde el refuerzo
empieza a fallar y se da inicio la zona 4. Si al final del diagrama se observa una no linealidad en el
resultado esto puede ser resultado de una falla de la fibra en un determinado rango de la deformacion
axial [53].
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Figura 1.7 — Plasticidad en un material compuesto. Modificado de [53].

1.4.6.2 Delaminacién en materiales compuestos

Un material compuesto laminado puede estar formado por varias capas en diferentes orientaciones,
con el objetivo de variar las propiedades del compuesto. Esto, sin embargo, puede ser un problema
ya que al ser un laminado multicapa las propiedades interlaminares pueden ser bajas y estar
propensas a fallas por delaminacién. Valores altos de tensiones interlaminares ademds de que
la resistencia trasversal al grosor es generalmente muy baja pueden ser causas de delaminacién
Las fibras del refuerzo no brindan un refuerzo a través del grosor y esto ocasiona que en esta
direccion se dependa de la matriz para transportar cargas. La delaminacién se define como un
mecanismo de falla critica en los compuestos laminado de matriz polimérica reforzados con
fibra, este comportamiento diferencia claramente a los materiales compuestos de las estructuras
metélicas. La delaminacion puede ocurrir durante la fabricacion, presentdndose como huecos
o discontinuidades en el material, ademds eventos externos como el impacto a baja velocidad,
tensiones residuales generadas por la humedad, la temperatura, etc., también pueden provocar
delaminacién. Las tensiones residuales se desarrollan durante el curado a temperatura elevada
de las piezas compuestas y generan deformaciones fisicas o microfisuracion de la matriz. La
microfisuracién provoca la disminucién de las propiedades mecdnicas del laminado, incluidos los
moddulos, el coeficiente de Poisson y el coeficiente de expansion térmica. El microfisuramiento
pude general de manera secundaria dafios como delaminaciones, rotura de fibras y creacion de vias
para la entrada de humedad y otros fluidos y se sabe que este modo de dafio influye en la falla
prematura del laminado, de igual manera la delaminacidn, para todos los casos, podria causar una
falla prematura [6,54-57].
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1.4.7 Conclusion

La secuencia de apilado que se encuentre definida para un compuesto laminado en particular se
relaciona de forma directa con las propiedades del producto final. Esto debido a que la orientacién
de las fibras son las que determinan que configuracidn puede resultar la mds adecuada para alcanzar

las propiedades y caracteristicas que determinan un material compuesto de este tipo.

El proceso de laminado es una ténica que se ha venido desarrollando décadas atrds y es por
€so que se cuenta con pardmetros inciales para establecer, teoricamente, secuencias de apilado
dentro de esta técnica. Sin embargo, siempre se debe tener en cuenta como limitantes el proceso de

manufactura y los costos que este genera.

Mediante ensayos experimentales y simulacién se pueden realizar comparaciones de resulta-
dos y establecer una base de datos con informacién ttil sobre el material para ser aplicados en

componentes practicos y reales.

1.5 Marco Metodolégico

Para el andlisis de los pardmetros antes mencionados se desarrollard una investigacion de tipo
experimental mediante la caracterizacion de las propiedades tensiles del material compuesto, se
validadrin estos resultados mediante un software especializado y finalmente se realizard una
comparacion analitica entre los resultados de ambos procesos. El trabajo se divide en las siguientes

fases:
Fase 1

En esta fase se realiza un estudio de tipo descriptivo mediante la revision bibliografica sobre

caracterizacion de un material compuesto laminado reforzado con fibra de carbono.
Fase 2

La Fase 2 incluye estudios exploratorios y experimentales mediante los cuales se disefia y fabrica

las probetas para sus posteriores ensayos mecanicos y validacion en un software especializado.
Fase 3

Se realiza un estudio correlacional en donde se vincula la parte analitica de validacion realizada
en el software y los resultados obtenidos de la parte experimental mediante una comparacién de los

mismos.
Fase 4

La fase final incluye una parte analitica en donde se interpreta la informacién de acuerdo a los
resultados obtenidos ademads de la bibliografia revisada con el fin de establecer una base de datos
util para el desarrollo de productos de este material, considerando caracterisiticas y propiedades

relacionada con la orientacion de las laminas en el proceso de apilamiento.
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1.5.1 Diseiio de la Investigacion

1.56.1.1 Preparacion de las probetas y ejecucion de ensayos mecanicos mediante la
Norma ASTM D3039/D3039M - 14. Ver figura 1.8.

Preparacion del
molde
Proceso de Proceso de curado
enfundado del material
Corte del material
preimpregnado
pre-curado

Obtencion de Ejecucion dE_ T ——
resultados ENSAY0s MeCANICOSe— -

: : post-curado
expernmentales tensiles

Figura 1.8 — Proceso para la preparacion y ensayo de las probetas.

El laboratorio LabAMIiT del grupo GIIT proporciond los recursos, para que en conjuto con el grupo
GiMaT, se pueda preparar las probetas. Los materiales compuestos utilizados en esta investigacion
son laminados preimpregnados de matriz epdxica reforzados con tejidos de fibras de carbono. La

ficha técnica del material preimpregnado se muestra en el Anexo A.1.

Un total de 20 probetas fueron fabricadas y se encuentran distribuidas de acuerdo a la secuencia

de apilamiento como se muestra en la tabla 1.6.

Tabla 1.6 — Distribucién de probetas de acuerdo a la secuencia de apilado

Cantidad de probetas Secuencia de apilamiento Designacion en el ensayo
> [(0/90)11]r 1-1, 1-2, 1-3, 1-4, 1-5
> [(£45) 117 2-1,2-2,2-3,2-4,2-5
> [(30/ =60)11]r 3-1,3-2, 3-3, 3-4, 3-5
. [(0/90)2,445,(0/90),+45,(0/90)]s  4-1,4-2,4-3, 4-4,4-5

La arquitectura de los tipos de probetas a ser fabricadas se observa de mejor manera en la 1.9.
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Figura 1.9

Todas las probetas seguirdn el proceso de preparacion que se describe a continuacion:

1. Colocar cera desmoldeante en la base de aluminio.

2. Colocar alcohol polivinilico en la base a de aluminio y secarlo por 15 minutos a 98 °C.

3. Paralelamente al paso anterior se corta las probetas considerando las dimensiones para el

proceso de mecanizado.

4. Colocar las ldminas de prepreg sobre la capa de alcohol.

to

s

io en conjun

el respirador, la cinta selladora y la bolsa de vac

5. Colocar la pelicula porosa,

con su valvula, de acuerdo a como se muestra en la figura 1.10
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/ Bolsa de vacio

é / Valvula de vacio

Respirador y purgador

Pelicula porosa
Laminas de prepreg

Cinta selladora

Base de aluminio

Figura 1.10 — Esquema de preparacién de vacio.

6. La base de aluminio en conjunto con lo anterior deberan ser puestos dentro del horno para
realizar el proceso de curado a una presion de 70 KPa. Se inicia a temperatura ambiente y
alcanza una temperatura de 154 °C a una velocidad de 1000 °C/h, como se observa en la
figura 1.11. Las probetas podran retirarse del horno cuando el interior de este alcance una

temperatura de 60 °C o menor.

1.5 horas I

1000 °C/h

Temperatura (°C)

| Tiempo (h) |

Figura 1.11 — Diagrama para proceso de curado.

7. Las probetas, para optimizacion del material, fueron fabricadas en series de tres y de dos, es
decir se obtuvieron placas de donde se pueden obtener tres o dos probetas luego del proceso

de mecanizado.

El corte de las probetas se realizé utilizando un disco de corte montado en una fresadora bajo
los parametros mostrados en la tabla 1.7. El corte de las probetas se compone de dos fases:
corte longitudinal y corte transversal con ayuda de un utillaje unicamente desarrollado para el

corte de las probetas.
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Tabla 1.7 — Parametros de corte

Parametros de corte

V. Husillo (RPM) 1320
V. Avance (mm/min) 374

Las propiedades de un laminado compuesto plano pueden determinarse mediante pruebas de
tension estatica de acuerdo con la norma ASTM D3039 [9]. Los ensayos se realizaron utilizando
una maquina de la marca TestResources modelo 315 Family Universal Test Machine ademaés
de extensometros marca Epsilon modelo SN E98328. Cabe mencionar que las probetas fueron
divididas en dos grupos: 11 probetas fueron ensayadas con extensémetro y 9 probetas ensayadas
sin el uso del mismo. En la tabla 1.8 se indica las propiedades que se prevé se puedan obtener de

acuerdo al tipo de ensayo realziado.

Tabla 1.8 — Distribucion de las probetas para los ensayos mecénicos.

Esfuerzo Esfuerzoa Modulo Coieficiente
maximo lafluencia de Young de Poisson

Probetas

Omax Oy E \%
1-1 X X
1-2 X X
1-3 X X
1-4 X X X X
1-5 X X X X
2-1 X X X X
2-2 X X
2-3 X X
2-4 X X X X
2-5 X X X X
3-1 X X
3-2 X X
3-3 X X
3-4 X X X X
3-5 X X X X
4-1 X X
4-2 X X
4-3 X X X X
4-4 X X
4-5 X X X X
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1.5.1.2 Analisis de resultados experimentales y validacién mediante software especi-
alizado. Ver figura 1.12.

et caciin de "du"_alldacm:tw thlin;:mnddel
datos de entrada o b e el I e i
especializado validacion
Analisis de Comparacion resultados
resultados —— experimentales vs resultados p—
obtenidos del software

Figura 1.12 — Metodologia para el andlisis de resultados.

1.6 Resultados

1.6.1 Resultados del proceso de laminado

El proceso de preparacion de las probetas antes del mecanizado se observa en la figura 1.13.

: !m;' i

(a) Cera y alcohol polivinilico (b) Corte del material (¢) Laminado

3

(d) Pelicula porosa (e) Respirador (f) Vacio y curado

Figura 1.13 — Preparacion de las probetas antes del mecanizado

El proceso de mecanizado se observa en la figura 1.14
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(a) Corte longitudinal (b) Corte transversal

Figura 1.14 — Mecanizado de las probetas.

El lote de probetas para ser ensayadas se observan en la figura 1.15.

Figura 1.15 - Lote de probetas.

Las dimensiones de las probetas fabricadas se observan en la tabla 1.9

Tabla 1.9 — Dimensiones de las probetas

N°de Longitud Ancho Espesor Area N°de Longitud Ancho Espesor Area

probeta (mm) (mm) (mm) (mm) probeta (mm) (mm) (mm) (mm)
1-1 250 25.2 2.7 68.9 3-1 250 25.3 2.6 66.5
1-2 249.5 25.3 3.5 88.8 3-2 250 25.2 2.6 66.1
1-3 250.5 25.3 3.5 88.0 3-3 250 25.2 2.6 66.4
1-4 250 254 3.5 88.2 34 250 254 2.6 66.7
1-5 250 25.3 2.6 66.2 3-5 250 254 2.6 65.4
2-1 250 25.2 2.6 66.1 4-1 250 25.3 2.6 66.5
2-2 250 25.2 2.6 66.1 4-2 250 25.3 2.6 65.5
2-3 250.5 254 2.6 66.4 4-3 250 25.2 2.6 65.9
2-4 250 25.2 2.6 65.9 4-4 250 25.2 2.7 67.1

2-5 250 25.2 2.6 66.1 4-5 250 25.3 2.6 65.4
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1.6.2 Resultados de ensayos mecanicos

Después de los resultados de los ensayos mecénicos, para realizar el andlisis de las propiedades

tensiles fue necesario seguir la secuencia mostrada en la figura 1.16.

Propiedades de cada componente

Matriz

E Reforzante

Propiedades de cada ldmina en coordenadas locales (1,2,3).

Propiedades de cada ldamina en coordenadas globales (x,y,z).

z=3

7L

1 [ ]

X

Propiedades del compuesto

Método experimental
FCL

Figura 1.16 — Proceso para el anélisis mecanico del material.

Los ensayos realizados son de traccion, en la figura 1.17 se esquematiza estos ensayos para los

distintos tipos de probetas, en donde las flechas indican la direccion de la carga aplicada.

[(0,90%1] [(#45)1]+ [(30,-60)1 Ix
0°/90° +45°.45° 30°/-60°
0 0° 0°

Figura 1.17 — Esquema de los ensayos a traccion realizados
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En la figura 1.18 se observa el montaje de las probetas con y sin extensémetro en la maquina de
ensayos mecanicos.

(a) Montaje con extenséme- (b) Montaje sin extenséme-
tro tro

Figura 1.18 — Montaje de las probetas.

La Norma ASTM D3039 muestra los fallos tipicos que pueden presentarse en las probetas
después de ser ensayadas. Estos se observan en la figura 1.19.

LIT LAT DGM
LGM SGM AGM(1) AGM(2) XGM
Primera letra Segunda letra Tercera letra

Tipo de falla Cadigo Area de falla Cadigo Ubicacidn de falla  Cddigo
Angular . A Dentro de mordaza/tab 1 Parte inferior B
borde Delaminacion D En modaza/tab A Parte superior il
Mordaza/tab G <1W desde mordaza/tab W Izquierda L
Lateral L Zona de calibracidn G Derecha R
Modo miiltiple M(xyz) Miltiples dreas M Medio M
Alo largo S Varios v Varios v
eXplosivo ® Desconocido u Desconocido u
Otro 0

Figura 1.19 - Fallos tipicos de acuerdo a la Norma ASTM D3039. Modificado de [58].
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En los ensayos realizados en esta investigacion los tipos de fallos que se presentaron en las

probetas ensayados son los mostrados en la tabla 1.10.

Tabla 1.10 — Tipo de fallo en las probetas

Designacion  Tipo de Tipo de Designacion Tipo de Tipo de

en el ensayo laminado fallo en el ensayo laminado fallo
1-1 [(0/90)1;]7  LAT 3-1 [(30/ —60)11]7 DGM
1-2 [(0/90)11]r LMV 3-2 [(30/ —60)11]7 DGM
1-3 [(0/90)11]r  LAT 3-3 [(30/ —60)11]7 DGM
1-4 [(0/90)1;]7  LAT 3-4 [(30/ —60)11]7 LGM
1-5 [(0/90)11]7  LAT 3-5 [(30/ —60)11]7 LGM
2-1 [(£45)u]lr  N/A 4-1 [(0/90),,445,(0/90),445,(0/90)]s  LAT
2-2 [(£45)11]r AGM (2) 4-2 [(0/90),,+45,(0/90),+45,(0/90)]s  LAT
2-3 [(£45)11]lr AGM (2) 4-3 [(0/90),,+45,(0/90),+45,(0/90)]s  LAT
2-4 (F4S5ulr  NA 4-4 [(0/90),,+45,(0/90),+45,(0/90)]s  LAT
2-5 [(£45)11]r  N/A 4-5 [(0/90),,445,(0/90),445,(0/90)]s  LAT

Algunas zonas de fractura tipicas producidas en las probetas ensayadas son presentadas en la
figura 1.20.

(a) Probeta 1-2 (LMV)

(c¢) Probeta 3-3 (DGM) (d) Probeta 4-4 (LAT)

Figura 1.20 — Probetas después de los ensayos.

Los resultados para las propiedades tensiles se muestran en la tabla 1.11 y en la tabla 1.12 los
promedios de estas propiedades las cuales fueron determinadas de acuerdo a lo establecido en la

Norma ASTM D3039 [58]. La desviacion estandar es mostrada entre paréntesis.



Tabla 1.11 — Propiedades tensiles de las probetas.

Designacion Esfuerzo Deformacion Moédulode Esfuerzoa  Coeficiente Esfuerzo maximo Médulo de Young
en el ensayo Tipo de laminado maximo méxima elasticidad  la fluencia  de Poisson especifico especifico
(MPa) (%) (GPa) (MPa) (MPa/g - cm™3) (GPalg-cm™3)
1-1 ((0/90)11]r 413.361 #3.996 N/A 413.361 N/A 262.250 N/A
1-2 ((0/90)11]r 287.861 *5.108 N/A 287.861 N/A 182.629 N/A
1-3 [(0/90)11]r 274.702 *4.586 N/A 274.702 N/A 174.280 N/A
1-4 [(0/90)11]7 239.585 0.562 41.217 239.585 0.023 152.001 26.149
1-5 [(0/90)11]r 443.123 0.786 55.547 443.123 0.051 281.132 35.241
2-1 [(£45)ulr N/A N/A 9.029 44.016 0.486 N/A 5.728
2-2 [(£45)ulr 159.278 *15.804 N/A 46.153 N/A 101.052 N/A
2-3 [(£45)11]r 161.668 #16.724 N/A 50.059 N/A 102.567 N/A
24 (£45)ulr N/A N/A 11.293 59.464 0.458 N/A 7.165
2-5 [(£45)u]r N/A N/A 10.716 56.876 0.441 N/A 6.799
3-1 [(=30/60)11]r 211.133 *3.008 N/A 211.133 N/A 133.950 N/A
3-2 [(—30/60)11]r 215.260 *3.110 N/A 215.260 N/A 136.568 N/A
3-3 [(—=30/60)11]r 213.316 *3.188 N/A 213.316 N/A 135.335 N/A
34 [(—30/60)11]r 320.218 1.353 27.452 319.869 0.288 203.157 17.416
3-5 [(—=30/60)11]7 319.244 1.343 27.203 318.706 0.300 202.539 17.258
4-1 [(0/90),,+45,(0/90),+45,(0/90)]s  388.001 *4.032 N/A 388.001 N/A 246.161 N/A
4-2 [(0/90)2,£45,(0/90),445,(0/90)]s  373.399 *3.455 N/A 373.399 N/A 236.897 N/A
4-3 [(0/90)2,445,(0/90),445,(0/90)]s  394.706 0.860 45.166 394.706 0.135 250.414 28.655
4-4 [(0/90),,£45,(0/90),4+45,(0/90)]s  401.914 *3.917 N/A 401.914 N/A 254.988 N/A
4-5 [(0/90),,£45,(0/90),+45,(0/90)]s  428.409 0.900 52212 427.659 N/A 271.797 33.125

* Valores obtenidos sin el uso del extensémetro

Tabla 1.12 — Promedios de las propiedades tensiles de las probetas.

sopeinsay ‘9’|

Designacion Esfuerzo Deformacion Moédulo de Esfuerzo a Coeficiente  Esfuerzo maximo Modulo de Young
en el ensayo Tipo de laminado maximo méaxima elasticidad la fluencia de Poisson especifico especifico
MPa (%) GPa MPa (MPa/g - cm™3) (GPalg-cm™3)
1 [(0/90)11]r 331.727(90.470)  0.674(0.159)  48.382(10.133)  331.727(90.470)  0.037(0.020) 210.459(57.397) 30.695(6.429)
3 [(30/ —60)11]r 255.834(58.349)  1.348(0.007) 27.328(0.176)  255.657(58.107)  0.294(0.008) 162.310(37.018) 17.337(0.112)
2 [(£45)11]r 160.473(1.690) N/A 10346(1.176)  51.314(6.687)  0.462(0.023)  101.810(1.072) 6.564(0.746)
4 [(0/90),,+45,(0/90),£45,(0/90)]s  397.286(20.332)  0.880(0.029) 48.689(4.982)  397.136(20.045) 0.135 252.051(12.899) 30.890(3.161)

Ie
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En las figuras 1.21 - 1.24 se muestran los resultados promedios de de esfuerzo maximo, médulo
de Young, esfuerzo de fluencia y coeficiente de Poisson correspondientes a las probetas ensayadas.
En los anexos, se puede observar las curvas de esfuerzo-deformacién de los datos experimentales
en las figuras C.1 - C.19.
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[(0/90)11]T [(30/-60)11]T [(+45)11]T  [(0/90)2,+45,(0/90),+45,(0/90)]S
Tipo de laminado

Figura 1.21 - Esfuerzos maximos promedios.
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Figura 1.22 — Mddulos de elasticidad promedios.
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200 L

150
100
50 \D
[(0/90)11]T [(30/-60)11]T [(£45)11]T  [(0/90)2,+45,(0/90),+45,(0/90)]S
Tipo de laminado

Esfuerzo de fluencia (MPa)

Figura 1.23 — Esfuerzos de fluencia promedios.
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Figura 1.24 — Coeficientes de Poisson promedios.

En la figura 1.21 se observa la relacion entre la orientacion de las fibras y el esfuerzo maximo
desarrollado por cada configuracién. A medida que se incrementa el dngulo de orientacién con
respecto a la direccion de la carga tensil la resistencia de los compuestos disminuye progresivamente.

Es decir, existe una relacion inversa entre estos dos parametros.
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Para evaluar si las diferencias entre las propiedades tensiles son estadisticamente significativas
entre cada configuracion se realiz6 un andlisis de varianza ANOVA que permite establecer con
un nivel de confianza del 95% si las medias son significativamente diferentes. El procesamiento
mencionado ejecuta un andlisis de varianza de un factor para esfuerzo a traccién y compara los

valores medios de esta propiedades para los tres diferentes niveles de configuacion: [(0/90)1]r,
[(£45)n]r y [(30/ = 60)11]7.

La tabla 1.13 resume los estadisticos pricipales de esfuerzo para cada uno de los tres niveles

de configuracion. La intencion principal del andlisis de varianza de un factor es la de comparar las
medias de los diferentes niveles..

Tabla 1.13 — Resumen estadistico para esfuerzo a traccion.

» . Desviacion Coeficiente . L. Sesgo Curtosis
Configuracién Recuento Promedio  poinqar  de Variacion Minimo Maximo  Rango  poiangarizado  Estandarizada
30 5 255.83 58.353 22.81% 211.1 320.2 109.1 0.553 -1.5191
45 2 160.473 1.690 1.05% 159.3 161.7 2.39
90 5 331.726 90.470 27.27% 239.6 443.1 203.5 0.449 -1.22631
Total 12 271.561 90.6442 33.38% 159.3 443.1 283.8 0.985 -0.174524

La tabla ANOVA, tabla 1.14, descompone la varianza de esfuerzo a traccién en dos componentes:
un componente entre grupos y un componente dentro de grupos. La razén-F, que en este caso es
igual a 4.27243, es el cociente entre el estimado entre grupos y el estimado dentro de grupos. Puesto
que el valor-P de la prueba-F es menor que 0.05, existe una diferencia estadisticamente significatica

entre la media de esfuerzo a traccién entre un nivel de configuracién y otro, con un nivel del 95%
de confianza.

Tabla 1.14 — Tabla ANOVA para esfuerzo a traccion.

Suma de Cuadrado

Fuente cuadrados GI Medio Razon-F  Valor-P

Entre grupos  44017.80 2 22008.9 4.27 0.0496
Intra grupos 46362.4 9 5151.38
Total (Corr.)  90380.1 11

La tabla 1.15 muestra la media para esfuerzo a traccién para cada nivel de configuracion.
También muestra el error estandar de cada media, el cual es una medida de la variabilidad de su
muestreo. El error estdndar es el resultado de dividir la desviacién estindar mancomunada entre el
nimero de observaciones en cada nivel. La tabla también muestra un intervalo alrededor de cada
media. Los intervalos mostrados actualmente estdn basados en el procedimiento de la diferencia
minima significativa (LSD) de Fisher. Estdn construidos de tal manera que si dos medias son iguales,
sus intervalos se traslapardn un 95% de las veces.
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Tabla 1.15 — Tabla de medias para esfuerzo a traccion por configuracion con intervalos de confianza del 95%

Error estandar
Limite Limite

Configuracion Casos Media (s agrupada) inferior superior

30 5 255.83 32.0979 204.487 307.174

45 2 160.473 50.7512 79.2918 241.654

90 5 331.726 32.0979 280.383  383.07
Total 12 217.561

En la tabla 1.16 se aplica un procedimiento de comparacion multiple para determinar cudles
medias son significativamente diferentes de otras, se han identificado dos grupos homogéneos
segun la alineacion de las X’s en columnas. No existen diferencias estadisticamente significativas
entre aquellos niveles que compartan una misma columna de X’s. La tabla 1.17 muestra las
diferencias entre cada par de medias. El asterico colocado indica que este par muestra diferencias
estadisticamente significativas con un nivel del 95% de confianza. El método empleado actualmente
para discriminar entre las medias es el procedimiento de diferencia minima significativa (LSD) de
Fisher. Con este método hay un riesgo del 5% al decir que cada par de medias es significativamente

diferente, cuando la diferencia real es igual a 0.

Tabla 1.16 — Comparacién multiple para grupos homogéneos de esfuerzo a traccién.

.. . Grupos
Configuracion Casos Media Homogéneos
45 2 160.473 X
30 5 255.83 XX
90 5 331.726 X

Tabla 1.17 — Comparacion miltiple para diferencias significativas de esfuerzo a traccién.

Contraste Sig. Diferencia +/- Limites

30-45 95.3572 135.842
30-90 -75.8962 105.687
45-90 * -171.253 135.842

* Indica una diferencia significativa

En la figura D.1 de anexos se indica las medias para esfuerzo a traccion en funcién de la

configuracion.

De manera similar, se ejecuta un andlisis de varianza para el Médulo de Young. La tabla
1.18 muestra la tabla ANOVA, esta descompone el médulo de Young en dos componentes: un
componente entre grupos y un componente dentro de grupos. La razon-F, que en este caso es igual
a 33.0044, es el cociente entre grupos y el estimado dentro de grupos. El valor-P de la prueba-F es
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menor que 0.05 y esto indica que existe una diferencia estadisticamente significativa entre la media

de Mddulo de Young entre un nivel de configuracion y otro, con un nivel de 95% de confianza.

Tabla 1.18 — Tabla ANOVA para médulo de Young

Suma de Cuadrado .
Cuadrados G1  Medio  Razon-F  Valor-P

Entre grupos 1740.55 2 870.273 33.00 0.0033
Intra grupos 105.474 4 26.2684
Total (Corr.) 1846.02 6

Fuente

La tabla 1.19 se muestra la media de Mddulo de Young para cada nivel de configuracion.
También se muestra el error estandar de cada media, el cual es una medida de la variabilidad de su
muestreo. El error estdndar es el resultado de dividir la desviacién estindar mancomunada entre
el nimero de observaciones en cada nivel. La tabla también muestra un intervalo un intervalo
alrededor de cada media. Los intervalos mostrados actualmente estdn basados en el procedimiento
de la diferencia minima significativa (LSD) de Fisher. Estdn construidos de tal manera que, si dos

medias son iguales, sus intervalos se traslapan 95% de las veces.

Tabla 1.19 — Tabla de medias para Mddulo de Young por configuracidn con intervalos de confianza del 95%

Error estandar
Limite Limite

Configuracion Casos Media (s agrupada) inferior superior

30 2 27.3375 3.63101 20.1989 34.4561

45 3 10.346 2.9647 4.52555 16.1665

90 2 4.382 3.63101 41.2534 55.5106
Total 7 26.0653

La tabla 1.20 muestra que se han identificado 3 grupos homogéneos segun la alineacién de
las X’s en columnas, aplicando la compracién mutiple. El método empelado actualmente para
discriminar entre las medias es el procedimietno de difrerencia minima significativa (LSD) de
Fisher. En la tabla 1.21 el asterisco que se encuentra al lado de los tres pares indica que estos pares

muestran diferencias estadisticamente significativas con un nivel defi 95% de confianza.

Tabla 1.20 — Comparacién mdltiple para grupos homogéneos de Médulo de Young.

.. ) Grupos
Configuracion Casos Media Homogéneos
45 3 10.346 X
30 2 27.328 X

90 2 48.382 X
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Tabla 1.21 — Comparacién miltiple para diferencias significativas para Médulo de Young.

Contraste Sig. Diferencia +/- Limites

30-45 * 16.9815 13.015
30-90 * -21.0545 14.257
45-90 * -38.036 13.015

* Indica una diferencia significativa

En la figura D.2 de anexos se indica las medias para médulo de Young en funcién de la

configuracion.

De acuerdo a la literatura revisada para compuestos poliméricos epoxy-carbono en configura-
ciones de tejido a 0°/90° los valores de esfuerzo maximo oscilan entre 462 [7] y 1185 [32] MPa,
mientras que el médulo de Young toma valores entre 57 y 71 GPa [32]. Para configuraciones de
tejido a +45° los valores de esfuerzo maximo bordean los 75 MPa y el médulo de Young cerca de 5
GPa [28]. Los valores mds altos obedecen al proceso de Autoclave utilizado y la diferencia entre
los valores reportados por literatura y los obtenidos experimentalmente obedecen al proceso de

manufactura, el estado de conservacion de los preimpregnados y a la cantidad minima de probetas.

En un laminado de tipo [(0/90)1;]7 se logra mayores valores para Mddulo de Young cuando la
carga aplicada tiene una orientacién a 0° y 90°, mientras que los valores de coeficiente de Poisson
son mds altos cuando la carga es aplicada en dngulos de +45°. Este laminado se define como
anisotrépico pues solo alcanza valores mdximos de las propiedades en orientaciones determinadas
de la carga, como se observa en la carta polar de la figura 1.25. La anisotropia tambien se presenta

para las configuraciones de [(30/ —60) 1|7 y [(£45)11]r-

Para los laminados de [(30/ —60)11]7 los valores médximos de Médulo de Young se alcanzan
unicamente cuando la carga es aplicada en dngulos cercanos a +45° y el coeficiente de Poisson es
elevado cuando la carga es aplicada a 0° y 90°, como indica la carta polar de la figura 1.26. Para
los laminados con la configuracién de [(£45);;]7 los valores maximos para médulo se alcanzan
cuando la carga es aplicada en orientaciones a +45° y para el coeficiente de Poisson se comporta

de manera similar a la configuracién de [(30/ — 60);1]7 como se observa en la figura 1.27.

Las probetas de tipo 3, con la configuracion [(30/ —60)11]7, no estdn balanceadas ya que las
fibras se encuentran en dos direcciones como se muestra en la figura 1.17, esto genera que el
material tienda a responder como un compuesto unidireccional (aunque no alcanza su maxima
resistencia). En estas condiciones se sub-utiliza la caracteristica de tejido del preimpregnado, por
lo tanto no se recomienda esta configuracién. Este comportamiendo es evaluado en el software

indicando los resultados mostrados en la tabla 1.22.

La carta polar mostrada en la figura 1.25 corresponde al laminado de tipo balanceado y simétrico,
es decir, [(0/90),,145,(0/90),1+45,(0/90)]s, es cuasi-isotrépico debido que tiende a presentar
propiedades similares idependientemente de la direccion de la carga, esta caracteristica es de gran

importancia cuando se desea disefiar componenetes que estardn sometidos a cargas externas en
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diferentes orientaciones.
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|—Médu|0 longitudinal — Coeficiente de Poi550n|

Figura 1.25 — Carta polar para el laminado [(0/90)1;]7.
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Figura 1.26 — Carta polar para del laminado [(30/ — 60);]7.
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Figura 1.27 — Carta polar para el laminado [(£45);1]r.

1.22.

|—Mddu|0 longitudinal — Coeficiente de P0i550n|

Figura 1.28 — Carta polar para el laminado [(0/90),,+45,(0/90),+45,(0/90)]s

En la figura 1.29 se observa el comportamiento de las configuraciones de laminado estudiadas

con respecto al esfuerzo méaximo especifico y al médulo especifico. La configuracién de [(0/90);;]r
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se destaca por ofrecer simultdneamente alta resistencia especifica y rigidez especifica, aunque no es
isotropica (esto puede ser un limitante en aplicaciones con cargas multi axiales). Las caracteristicas
ingenieriles mads criticas en el disefio de autopartes han sido la rigidez especifica y la resistencia
especifica esto debido a que los disefiadores y fabricantes buscan hacer énfasis en disefios con mejor

rendimiento y menor peso [59].
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Figura 1.29 — Comportamiento de las configuraciones de laminado estudiadas con respecto al esfuerzo
maximo especifico y al médulo especifico.

Al considerar que el resultado de las propiedades estd en funcidn del dngulo (@) para las probetas
de tipo 1, 2 y 3, se realiza un ajuste lineal que permita predecir valores de estas propiedades en
configuraciones con orientaciones diferentes a las ensayadas. Este ajuste lineal se observa de la

ecuacion 1.21 a la ecuacion 1.24 al igual que en las figuras 1.30 - 1.33.
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Figura 1.30 — Ajuste lineal para los esfuerzos maximos promedios.
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Figura 1.31 — Ajuste lineal para los médulos de elasticidad promedios.
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Figura 1.32 — Ajuste lineal para los esfuerzos de fluencia promedios.
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Figura 1.33 — Ajuste lineal para los coeficientes de Poisson promedios.

Este ajuste permitird estimar propiedades tensiles para distribuciones intermedias de ¢ con
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buena aproximacién como la sugiere el valor de R” en cada ajuste.

Con la finalidad de comprender mejor los efectos del proceso de manufactura sobre las propie-
dades de las probetas desarrolladas se realiz6 una inspeccién microscépica en la zona de fractura
del compuesto. A partir de este andlisis se determin6 que las probetas presentan delaminacion. De
las muestras tomadas en el microscépio, en la figura 1.34 (a) se muestran porosidades (P) presentes
en el interior de las ldminas, mientras que en la figura 1.34 (b) se distingue una grieta (G) en la
direccion de la carga pero en una zona de fibras transversales del tejido. De acuerdo a la literatura
revisada en el apartado 1.4.6.2 es comun que este tipo de porosidades y grietas en materiales
compuestos laminados y tejidos, estos defectos evolucionardn posteriormente como delaminacion,
en especial porque se producen en zonas en donde la matriz es determinante para transportar las

cargas como se describe en el apartado 1.4.6.2.

=

g e SR

(a) ' ' o b

Figura 1.34 — Microfotografias de las probetas después del esayo a traccion.

1.6.3 Resultados de validacion.

Para verificar los resultados experimentales con respecto a la Teoria Cldsica de Laminados (TCL)
y por lo tanto evaluar el proceso de manufactura se utilizé eLamX el cual es un software libre

desarrollado por el Instituto de Ingenieria Aeroespacial de la Universidad Técnica de Dresde en

Alemania [60].

El programa cuenta con una base de datos de materiales compuestos. Para la validacion se selec-
ciond un material con propiedades similares a las del compuesto de esta investigacion, denominado
como C-"CFS003’ | EP-’LTM25’ (Las propiedades el material se observan en la figura B.1 de los
anexos), con el fin de evaluar la similitud entre el modelo (TCL) y los experimentos. Se seleccion6

el criterio de falla Tsai-Wu.

La comparacién entre los resultados del software y los resultados experimentales promedio para

las probetas se muestra en la tabla 1.22.



Tabla 1.22 — Analisis de resultados de validacion con Teoria Clasica de Laminados.

Esfuerzo Médulo Coeficiente Esfuerzo Médulo
. . maximo de de maximo de Young
Tipo de ensayo Forma de analisis elasticidad  Poisson especifico especifico
MPa GPa (MPa/g-cm™3) (GPalg-cm™3)
Tipo 1 Ensayos Experimentales 331.727 48.382 0.037 210.459 30.695
[(0/90)11]r TCL 361.264 53.6 0.042 274.638 40.747
Error realitivo (%) 8.176 9.735 11.905 23.369 24.670
COV (%) 27.272 20.943 53.739 27.272 20.943
Tipo 3 Ensayos Experimentales 255.834 27.328 0.294 162.310 17.337
[(30/ —60)11]7 TCL (validacion tejido a 30°) 131.091 12.9664 0.77 99.657 9.857
TCL (validacién unidireccional a 30°) 275.892 27.289 0.15 209.737 20.745
Error realitivo respecto ldmina unidirec. (%) 7.270 0.143 96.000 22.613 16.430
COV (%) 22.807 0.644 2.774 1.053 11.370
Tipo 2 Ensayos Experimentales 160.473 10.346 0.462 101.810 6.564
[(£45)11]r TCL 163.333 10.361 0.818 124.168 7.877
Error realitivo (%) 1.751 0.145 43.521 18.006 16.664
COV (%) 1.053 11.370 4.923 22.807 0.644
Tipo 4 Ensayos Experimentales 397.286 48.689 0.135 252.051 30.890
[(0/90),,£45,(0/90),+45,(0/90)]s TCL 467.81 48.732 0.129 355.636 37.047
Error realitivo (%) 15.075 0.088 4.651 29.127 16.619
COV (%) 5.118 10.232 N/A 5.118 10.232

sopeinsay ‘9’|
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Las propiedades generadas por el Software se muestras en anexos, en las figura E.1-E.4

Los valores del COV mayores al 10 % indican alta variabilidad en los datos experimentales para
ciertas propiedades. Esta situacion se debe fundamentalmente a bajo nimero de probetas ensayadas,

anisotropia de los materiales y erroes sitematicos en el proceso de manufactura.

Finalmente, si se considera la diferencia entre los valores experimentales y las predicciones me-
diante TLC, se puede deducir que dichas diferencias se deben principalmente a defectos producidos
en el proceso de manufactura como porosidades y mala adherencia entre laminas que evolucionan
en delaminacién al someterse a cargas externas lo que disminuye su resistencia. Se sugiere que
estos defectos son producidos durante el proceso de manufactura ya que como fue mencionado
anteriormente en la tabla 1.4, el proceso utilizado, presenta como desventaja que la calidad del

producto no es uniforme.

1.7 Conclusiones

En base al trabajo desarrollado y atendiendo a los objetivos especificos propuestos en el presente

proyecto, se puede concluir:

e O.E.1 Es posible manufacturar probetas con el material preimpregnado Epoxi-Carbono en el
laboratorio de materiales LabAMit del grupo GIIT.

e El método utilizado actualmente genera defectos volumétricos como poros y falta de adhesion
entre ldminas en ciertos sectores del laminado los que derivan en reduccién de las propiedades
tensiles del compuesto generando errores relativos entre 0.088% y 15% con respecto a los
valores esperados para estos materiales compuestos en base a los resultados por la literatura

revisada y a las simulaciones en base a TCL.

e O.E.2 La caracterizacion de las propiedades tensiles de diferentes configuraciones de materi-
ales compuestos epoxy-carbono permite definir una base de datos de las propiedades de los
materiales compuestos Epoxi-Carbono desarrollados en los laboratorios LabAMit de la UPS
y que se resumen en la tabla 1.22. Esta informacién serd de gran utilidad para futuros disefos
dentro del proyecto FSAE.

e 0O.E.3 En general los compuestos formulados epoxi- carbono presentaron la mejor combina-
cién de propiedades especificas en la configuraién 0-90 dado que las fibras de carbono fueron
capaces de aportar la totalidad de su efecto reforzante. No obstante se ven limitadas cuando

estan sometidas a cargas en direcciones dentro del intervalo: 0°<a>90°.

e [.os compuestos formulados con orientacion de las fibras a &= 45 permiten que el material tenga
cierta ductilidad por el mayor trabajo que realiza la matriz desde el inicio de la deformacion

hasta que las fibras tienden a realinearse. De acuerdo a esto un laminado optimizado seria
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aquel que combine las orientaciones antes mecionadas de acuerdo a las necesidades de
rigidez o ductilidad del componente a fabricar, es decir utilizar un material con caracteristicas

quasi-isotrépicas.

e Un laminado con una cofiguracién de 30°/-60° no es recomendable ya que esto genera
que el laminado no sea balanceado y que un material tejido se comporte como un material

unidireccional, y por lo tanto se genere una sub-utilizacion del mismo.

e Se demostré que es posible conseguir un comportamiento cuasi-isotropico al disefar un

laminado con orientaciones [(0/90),, 445, (0/90), 445, (0/90)]s. Esta configuracién es muy
utilizada cuando se requiere una combinacion de buenas propiedades e isotropia. La resistencia
y el médulo fueron 16.5% menores al laminado [(0/90);;]r pero se consiguen propiedades

similares en todas las direcciones de aplicacién de la carga.

1.8 Recomendaciones

e Incrementar el Numero de ensayos para reducir la desviacién estandar.Para este tipo de

materiales la norma ASTM D3039 recomienda al menos 10 ensayos vélidos.

e Definir con claridad las solicitaciones mecanicas a las que se someterd el material compuesto

para optimizar su disefio y fabricacion.

1.9 Trabajos futuros

e Realizar un estudio sobre el efecto de nimero de capas en el laminado.

e Modelar un componente real del FSAE y emplear los valores obtenidos en el presente estudio

para evaluar su comportamiento ante estados reales de tensiones.

e Realizar ensayos dindmicos sobre el material con el fin de obtener otras propiedades, tales

como la tenacidad a la fractura, que aporten al disefio de productos para el FSAE.
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A Ficha técnica del material

Www.acpsales.com

N nCP 1-800-811-2009

Composites

Carbon Fiber Room Temperature Storage Prepreg

Our Carbon Fiber Room Temperature Prepreg is a 5.90z 2x2 twill weave fabric
woven from 3K carbon fibers and impregnated with a thermosetting epoxy resin
system. It is storable at room temperatures and does not require freezer storage.
With the long out life of the resin matrix, the carbon fiber prepreg can be shipped
and handled at room temperatures. It is ideal for use when a long shelf life is
desired, high-temperature capabilities are not required and controlled resin content
is wanted.

Physical Fabric Properties Cure Cycles

Weight 5.9 oz/yd"2 There are three optional cure cycles. All
three will produce similar properties.

Thickness .012"
_ . ¢ 5°F-per-minute ramp up to 310°F
Construction (W x F) 13x13 2x2 Twill Weave (154°C)
Fiber Type 3K Carbon Fiber Standard Modulus PAN, 33MSI 1. + Hold for 1 hour
e <5°F-per-minute ramp down to at
Resin Matrix Thermosetting Epoxy least 150°F (66°C) before
. removing from oven
Resin Content 36%
. . . ¢ 5°F-per-minute ramp up to 290°F
Technical Resin Properties (154°C)
Density 1.229 glce 2 * Hold for 2 hlours
¢ <5°F-per-minute ramp down to at
Tg (fromG" DMA curve)  270°F least 150°F (66°C) before
Tensile Strength 10.7 ksi e
Tensile Modulus 440 Ksi ¢ 5°F-per-minute ramp up to 270°F
(154°C)
Elongation @ Break 4.0% « Hold for 4 hours

¢ <5°F-per-minute ramp down to at
least 150°F (66°C) before
Water Absorption 3.9% removing from oven

Shelf Life/Storage

The material should remain sealed when not is use and be stored indoors, out of the weather.

Tg after 24hr Water Boil 169°F

« The shelf life is 6 months from the date of manufacture when the maximum storage temperature shall not exceed 90°F (32°C).

* The shelf life is 12 months from the date of manufacture when the maximum storage temperature shall not exceed 75°F (24°C).

 The shelf life is 30 months from the date of manufacture when the maximum storage temperature shall not exceed 0°F (-18°C), with an
additional 6 months at <75 °F (24°C).

All the information contained in these properties is believed to be reliable. It is intended for comparison purposes only as each manufactured lot will exhibit variations. The user should evaluate the suitability of
each product for their application. We cannot anticipate the variations in all end use and we make no warranties and assume no liability in connection with the use of this information

1-800-811-2009 | P. 925-443-5900 | F. 925-443-5901
Revision: C | June, 2015 | Page: 1of1

& QCP ISO 9001:2008 Certified | No. 49881 78 Lindbergh Ave | Livermore, CA 94551

Composiies All Rights Reserved © 2014 Copyright ACP Composites, Inc.

Figura A.1 - Ficha técnica del material.
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B Propiedades del material seleccionado en el software

\=/General Properies

Mame C-'CFS003 | EP-LTM25'
Density 1,45E-9
\=| Stiffness Properties

E 53600,0
E 55200,0
VIl 0,042
G|, 2850,0
|~ hygrothermal Properties

a’ 3,836
', 3,866
B 0,0E0
B, 0,0E0
|- Strength Properties

X, 618,0
}{c 542,0
L 852,0
¥ 556,0
sSC 84,1
|- Additional Properties

a(Autodesk Helius Hashin) 1,0
RBI:Aub:desk Helius Hashin) 150,0
B (Chang-Chang MAT054 L5-DYMA) 0,0
GIC{L:I(DaimIer -Camanho L5-DYMA) 0,28
GHE:L:I[Daimler-Camanho LS-DYMA) 0,79
uQ[Daimler-Pinho LS-DYMA) 53,0

H gy (FMC) 0,15

m (FME) 3,1
a{LaRCO3 ANSYS) 53,0
Geq{LaRCO3 ANSYS) 0,28
GML:I{Daimler-Camanho LS-DYMA) 0,79
uQ[Daimler-Pinho LS-DYMA) 53,0
H,  FMC) 0,15

m {FME) 3,1
a,{LaRCO3 ANSYS) 53,0
Gieq(LBRCO3 ANSYS) 0,78
Gpyq(LERCO3 ANSYS) 0,79
E, (Max5train) 3,0E-3
£, (MaxStrain) 3,0E-3
¥ (ManeStrain) &,0E-3
use global strains { > 0.5) (MaxStrain) 0,3

A iy (Puck) 0,5

a, (Pudk) 0,5

P,y (Puck) 0,3
P (Pudkd 0,35
Er' (Rotem) 4500,0
R (Rotem) 50,0
R (Rotem) 50,0
Ub-ExfTﬂﬂi -Wu Abaqus) 0,0
Fiz (Tsai-Wu Abagus) 0,5
u:rbiéxfl'sai-\"a'u Autodesk Helius) 0,0
Fyy (Tsai-Wu Autodesk Helius) 0,5

B (Tsai-Wu MATOSS LS-DYMA) 0,0
Fpp (Tsaivvu) 0,5
Fiy (ZTL) 0,5

Figura B.1 — Material Seleccionado en eLamX [60].
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C Diagramas esfuerzo-deformacion

Ensayo 1-1 [[0!90]11]1.
450 T T T T . T T

350

300

[

o

(=]
T

Esfuerzo (MPa)

0 05 1 15 2 25 3 35 4
Deformacion axial(%)

Figura C.1 - Diagrama esfuerzo-deformacién para la probeta 1-1

Ensayo 1-2 [(0!90)11]1
300 T T T

250

200

1501

Esfuerzo (MPa)

1001

50

0 1 2 3 4 5 6
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Figura C.2 — Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 1-2
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Figura C.3 — Diagrama esfuerzo-deformacién para la probeta 1-3
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Figura C.4 — Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 1-4
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Figura C.5 — Diagrama esfuerzo-deformacién para la probeta 1-5
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Figura C.6 — Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 2-1
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Figura C.7 — Diagrama esfuerzo-deformacién para la probeta 2-2
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Figura C.8 — Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 2-3
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Figura C.9 — Diagrama esfuerzo-deformacién para la probeta 2-4
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Figura C.10 - Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 2-5
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Figura C.11 - Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 3-1
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Figura C.12 - Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 3-2
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Figura C.13 — Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 3-3
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Figura C.14 - Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 3-4
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Figura C.15 - Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 3-5
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Figura C.16 — Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 4-1
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Figura C.17 — Diagrama esfuerzo-deformacién para la probeta 4-2
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Figura C.18 — Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 4-3
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Figura C.19 - Diagrama esfuerzo-deformacion para la probeta 4-4
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Figura D.1 — Medias para esfuerzo a traccion en funcién de la configuracion.
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Figura D.2 — Medias para Mdédulo de Young en funcién de la configuracion.
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Figura E.1 — Propiedades de la configuracién [(0/90);1]7.
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Figura E.2 — Propiedades de la configuracién [(30/ —60);1]r.



Referencias bibliograficas

66

Engineering Constants

Area Weight

Coefficients of hygrothermal Expansion

o= 38156 u‘_v= 3,8156-6

= 0,060

Figura E.3 — Propiedades de la configuracion [(£45)]r.

Engineering Constants

Area Weight

Coefficients of hygrothermal Expansion

a' =  3,8291E%

B=  0,0E0

Figura E.4 — Propiedades de la configuracién [(0/90),,+45,(0/90),+45,(0/90)]s.
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